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Resumo do Projeto de Graduagdo apresentado a Escola Politécnica/ UFRJ como parte dos
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Analise Aerotermodindmica de uma Sonda Pitot Aerondutica: Modelo Conjugado,

Simulagdo Hibrida e Estudos Paramétricos de Projeto
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Este trabalho propde um modelo de transferéncia de calor conjugada para anélise
térmica de um tubo de Pitor aeronautico. A equacdo da energia para a condu¢do ao longo
do Pitot ¢ acoplada com as equagdes governantes da convec¢do externa. A equagdo de
energia no s6lido ¢ simplificada ao aproximar o termo de difusdo radial usando a CIEA,
obtendo-se assim um modelo transiente unidimensional para a temperatura média na segao
transversal do Pitot o qual € resolvido através da GITT. Quanto as equagdes de movimento
do fluido, estas sdo resolvidas com o uso do método integral e da relagio de Crocco-
Busemann. Estes modelos sdo inseridos, entdo, em um processo iterativo responsavelo pelo
acoplamento entre os campos de temperatura nas duas regides. O modelo e a rotina de
simulacdo desenvolvidos sdo, entdo confrontados com dados experimentais de forma a
valida-los. Feito isso, sdo propostas trés modificagdes no sensor: a diminui¢do do raio do
ponto de estagnagdo, aplicacdo de maior densidade de poténcia préoxima ao ponto de
estagnagdo e o uso de uma sonda completamente cilindrica. Uma comparagdo analitica

entre estas € feita.

Palavras-chave: Tubo de Pitot, Transferéncia de Calor Conjugada, Conveccdo Externa

Compressivel, Métodos Hibridos.
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This work proposes a conjugated heat transfer model for the thermal analysis of an
aeronautical Pitot tube. The energy equation for the conduction along the Pitot is coupled
with the governing equations of the external convection. The energy equation for the solid
is simplified approximating the radial diffusion term using the CIEA, yielding an transient
onedimensional model for the mean temperature at the transversal section of the Pitot
which is solved via GITT. As for the movement equations for the fluid, they are solved
using the integral method along with the Crocco-Busemann relation. These models are then
enrolled in an iterative process responsible for the coupling of the temperature fields
between the two regions. The model and the simulation routine developed are compared
with experimental data aiming at validating them. Finishing these three modifications in the
sensor are proposed: reducing the stagnation point radius, employing a higher power
density near the stagnation point and the use of a completely cylindrical probe. An

objective comparison between them follows.

Keywords: Pitot Tubes, Conjugated Heat Transfer, Compressible External Convection,

Hybrid Methods.
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Capitulo 1 - Introducao

1.1. Motivacao e Objetivos

Congelamento de superficies aeronduticas e o consequente declinio no desempenho
das mesmas em voos a altas altitudes ¢ um fendmeno conhecido e estudado desde a
Segunda Guerra Mundial. As principais partes afetadas sdo as asas, as empenagens, as
entradas do motor, nariz do avido, porta do compartimento do trem de pouso e sensores
(GENT et al., 2000; CALISKAN et al., 2008), dentre os quais se destaca a sonda Pitot,
responsavel pelas medidas de velocidade local da aeronave e, por esta ser um parametro
fundamental para a guiagem e navegacao, parte critica dos sistemas aeronauticos modernos.
O congelamento de tais sondas pode gerar medidas de velocidade inconsistentes que
tornam todo o sistema de controle da aeronave nao confiavel. Os efeitos catastroficos de tal
falha foram evidenciados no recente acidente com o voo AF447 em 2009 no qual uma
combinagdo de congelamento dos Pitots com uma deficiéncia no treinamento dos pilotos
em condigdes de perda de sustentacdo a altas altitudes sem informacdes coerentes de
velocidade foram apontados, pelo Bureau d'Enquétes et d'Analyses pour la Sécurité de
I'Aviation Civile (BEA), como as principais causas para o desastre. No entanto, este ndo foi
o Unico acidente em que o congelamento de tubos de Pitot aeronduticos foi citado como
causa determinante do acidente aéreo. Na pesquisa aqui realizada, foram encontrados
outros trés acidentes com circunstancias bastante parecidas com aquelas do AF447, sendo
estes: o acidente com o voo 301 da Birgenair em 1996 envolvendo um Boeing 757-225 que
fazia a rota entre a Republica Dominicana e Frankfurt na Alemanha; o acidente com o voo
6231 da Northwest em 1974 envolvendo um Boeing 727-251 que fazia a rota entre a
Cidade de Nova lorque e Buffalo nos Estados Unidos; o acidente com o voo 2553 da
Austral Lineas Aéreas em 1997 envolvendo um McDonnell Douglas DC-9-32 que fazia a
rota entre Posadas e Buenos Aires na Argentina. No total, 494 pessoas morreram nos
acidentes citados, mostrando a importancia do presente estudo.

Muitas informagdes e estudos foram encontrados no que se refere ao congelamento
de asas e empenagens e de entradas de motores. Isso se deve ndo s6 a importancia
comercial, mas também a vantagem estratégica que era obtida com esse conhecimento.

Softwares de distribui¢do controlada foram desenvolvidos para tal fim dentre os quais se



pode citar o LEWICE, ONERA2D, TRAJICE, CANICE e etc. Apesar da importancia em
se estudar o congelamento de sondas Pitot corroborada pelos motivos citados no paragrafo
anterior, muito pouco foi encontrado na literatura aberta contendo pesquisas a respeito
deste assunto. E provavel que as companhias fabricantes tenham métodos especificos para
dimensionar seus equipamentos para resistir & formac¢do de gelo quando expostos as
condi¢des extremas. No entanto, possivelmente devido a questdes comerciais, ndo liberam
essas informagdes ao grande publico. Porém, tendo em vista o bem estar do usuario de
transporte aéreo, ¢ importante que essas informagdes estejam disponiveis de forma que se
possa questionar o porqué das escolhas de projeto feitas pelas empresas fornecedoras de
tais equipamentos e que possam ser confrontadas adequadamente em caso de falha.

Em um grande nimero de situagdes envolvendo transferéncia de calor por
convec¢do na engenharia térmica, ¢ possivel negligenciar a influéncia da participacdo da
parede no comportamento do escoamento e do campo de temperaturas no fluido e vice-
versa, tanto na convec¢do interna quanto na externa. Portanto, na maioria das aplicagdes,
correlagcdes empiricas para o coeficiente de transferéncia de calor obtidas sob condi¢des
prescritas — fluxo ou temperatura constante, geralmente — sdo empregadas para estimar a
troca térmica por convecc¢do natural, for¢ada ou mista. Isso em parte € devido a dificuldade
de correlacionar coeficientes de transferéncia de calor para as mais diversas situagdes
fisicas e seu uso também pode ser creditado a inerente simplificagdo do problema térmico.
Em contraponto ao uso de modelos simplificados existe a alternativa de resolugcdo do
problema conjugado condu¢do-conveccdo. Entretanto, essa op¢do adiciona complexidade
matematica e esfor¢o computacional, visto que, ndo raro, exige a solugcdo das equagdes de
Navier-Stokes conjuntamente com a equagdo de balango de entalpia no fluido e a equagdo
de energia no so6lido, em formulacdes acopladas e ndo-lineares, de dificil tratamento
numérico. No entanto, sistemas de protecdo térmica de aeronaves, em geral, sdo projetados
para que a parte soOlida de alguma forma influencie a convecgdo externa e,
consequentemente, a formacdo de gelo, tornando essencial a andlise de um problema
conjugado condu¢do-convecgdo para esse proposito, o que serd mostrado ao longo do
presente texto. Caso contrario, as conclusdes fisicas poderiam se distanciar da realidade ou

até mesmo levarem a interpretagdes erroneas.



E neste contexto que se insere o presente trabalho, que tem como objetivos
principais forjar uma plataforma para o desenvolvimento de uma rotina para a simulacdo de
acre¢do de gelo em sensores de velocidade aeronduticos e, sempre visando a prevengdo, o
modelo aqui proposto tem o intuito de resolver o problema conjugado condugdo-convecgao
ao longo do transiente que antecede o congelamento, permitindo-se tirar conclusdes de
projeto voltado a profilaxia da formagdo de gelo em voos sob condi¢gdes atmosféricas

adversas.

1.2. Organizacao do Trabalho

No Capitulo 2 ¢ apresentada uma revisdo da literatura disponivel sobre o tema
abordado e também sobre a metodologia de solucao e motivagdes.

No Capitulo 3 a formulagdo do problema conjugado condugido-convecgdo em um
tubo de Pitot ¢ apresentada com a descri¢do fisica e matemadtica tanto do escoamento
quanto da troca térmica entre o fluido e o sélido.

No Capitulo 4 sdo descritas as formas de solu¢do de cada um desses problemas,
com breves descri¢des tanto da técnica da transformada integral quanto da aproximacao das
equacdes integrais acopladas, bem como a derivagdo de equagdes simplificadas para os
escoamentos laminar e turbulento em torno do Pitot usando o método integral, além das
relagdes empiricas para os termos turbulentos.

No Capitulo 5 sdao apresentados os resultados obtidos e estes sdo comparados em
trés situagcdes experimentais visando a validagdo do modelo proposto para o uso em
aplicacdes praticas reais.

No Capitulo 6 as conclusdes sdo tiradas baseadas nos resultados obtidos e possiveis
melhorias no modelo sdo propostas conjuntamente com uma breve descri¢ao dos proximos
passos para a simulagdo da acre¢do de gelo em sensores de velocidade aeronduticos.

No Capitulo 7 sdo mostradas as referéncias que foram utilizadas no presente

trabalho.



Capitulo 2 - Revisao da Literatura

2.1. Sistemas Anti-Gelo e de Degelo em Aeronaves

HEINRICH et al., 1991 apresenta os cinco tipos mais comuns de sistemas de
protecdo contra a formagdo de gelo utilizados em aeronaves comerciais, utilitarias ou de
lazer. Sao estes: sistema de degelo pneumatico; sistema eletrotérmico; sistemas de protecao
contra gelo usando fluido; sistema de degelo de impulso elétrico; sistemas de ar quente. A
seguir estes sdo listados e descritos com um pouco mais de detalhes de forma a permitir um
melhor entendimento tanto do fendmeno de formacdo de gelo quanto de estratégias para

evita-la.
a) Sistema de Degelo Pneumatico

Consiste em um sistema de remoc¢ao mecanica de gelo acumulado através de ciclos
de inflagdo e deflagdo de tubos situados em uma camada sob a superficie a ser protegida.
Ao inflar, estes tubos quebram e desfazem o vinculo entre o gelo e a superficie, conforme
mostrado na Figura 2.1. Entdo, forcas aerodindmicas ou centrifugas — dependendo da
aplicagdo — se encarregam de remover os pedagos de gelo. Por funcionar apenas apds a
formagdo de gelo ser concretizada, este método ndo tem serventia como equipamento

preventivo. Além disso, ndo ha aplicagdo em sondas, o que foge do escopo desse trabalho.

TUBES DEFLATED

TUBES DEFLATED

Figura 2.1 — Ilustracgio de dois tipos de construcio utilizados para o sistema de degelo pneumaético: 0 montado ao
longo da envergadura e o montado perpendicularmente a esta (HEINRICH et al., 1991).



b) Sistema Eletrotérmico

O sistema eletrotérmico ¢ constituido de uma fonte geradora de energia térmica por
efeito Joule, ou seja, um resistor elétrico, um sistema de distribuicdo de energia e um
sistema de controle. Algumas configuracdes construtivas sdo mostradas na Figura 2.2. Um
fato que merece mengdo ¢ a presenca em todos eles de camadas de isolamento elétrico cuja
influéncia serd alvo de andlise ao longo do presente texto. Tipicamente, a energia para este
tipo de protecdo anti-gelo vem de uma dessas duas fontes: extracdo do sistema elétrico
geral da aeronave ou um gerador elétrico dedicado para esta tarefa. Seu principio de
funcionamento ¢ relativamente simples, se baseando na energia dissipada em um resistor
que se difunde pelo proprio material empregado na fabricagdo da superficie a que se quer
proteger. Embora este principio seja o mesmo tanto para o anti-gelo quanto para o degelo,
operacionalmente estas duas aplicagdes sdo bem diferentes. No anti-gelo necessita-se de
menos energia em comparagdo ao degelo o que faz com que sistemas anti-gelo ndo sejam
capazes de eliminar o gelo da superficie quando este, por algum motivo, ja se formou. Ja os
sistemas de degelo eletrotérmico ndo ficam ligados o tempo todo, sendo requisitados

apenas quando grande quantidade de gelo ja aderiu a superficie protegida.
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Figura 2.2 — Secées transversais de aquecedores elétricos empregados na industria aeronautica com foco no uso dos
materiais (HEINRICH et al., 1991).
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As aplicagdes deste tipo de sistema sdo muito amplas em aeronaves modernas tanto
de pequeno quanto de grande porte. Entre as partes em que a prote¢do eletrotérmica ¢
empregada, pode-se citar o bordo de ataque de asas e empenagens em avides de pequeno e
médio porte, para-brisas, antenas, hélices, entradas de ar dos motores, cone frontal e sondas
de velocidade, as quais sdo situadas na Figura 2.3. Por sua aplicagdo especifica em tubos de

Pitot este sistema ¢ de grande importancia para os desenvolvimentos subsequentes.

EMPENNAGE

LEADING EDGES o

Vi

WING LEADING
£DGES

PROPELLERS

ESSENTIAL INSTRUMENTS / AUXILIARY AIR
INLETS

ENGIKE AIR
INLETS

Figura 2.3 — Posi¢do de partes protegidas por sistemas de aquecimento eletrotérmico em uma aeronave
(HEINRICH, 1991).

¢) Sistema de Protecao contra Gelo usando Fluido

O sistema de prote¢do contra gelo usando fluido se baseia no principio de que ao
cobrir a superficie a ser protegida com um fluido, que aja como redutor do ponto de
congelamento, sera evitada a aderéncia de gelo a regido. Isto ocorre, pois quando as gotas
de 4gua sub-resfriadas se chocam com a superficie, estas se juntam ao fluido ali presente e
formam uma mistura que possui uma temperatura de congelamento menor que a da dgua. A
mistura ndo congelada, entdo, flui a jusante até perder contato com a superficie ou mesmo
evaporar. O fluxo continuo de fluido ¢ mantido através de poros feitos na superficie, tais
quais aqueles mostrados na Figura 2.4.

Tipicamente os fluidos utilizados sdo, por exemplo, etileno glicol, alcool isopropil,
alcool etilico (misturado ou ndo com glicerina), e alcool metilico. Misturas destas
substancias também sdo empregadas na pratica. No entanto, um dos grandes empecilhos

para a aplicagdo desta técnica ¢ que muitas dessas substancias sao toxicas.
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Figura 2.4 — Superficie porosa com a finalidade de permear o fluido redutor de ponto de congelamento

d) Sistema de Degelo por Impulso Elétrico

O sistema de degelo por impulso elétrico ¢ classificado como um método mecanico
de protecdo contra a formagdo de gelo. O gelo ¢ quebrado, solto e expulso por um golpe
gerado eletrodinamicamente. A remocdo ¢ favorecida pelo escoamento que arrasta os
pedacos de gelo. Portanto, pouca quantidade de energia ¢ necessaria para fornecer este tipo
de protecao.

Para realizar este trabalho, este sistema conta com uma fita de fios posicionados
abaixo da superficie a ser protegida sendo separada desta por uma camada de ar, conforme
mostra a Figura 2.5. Uma corrente de alta voltagem ¢ descarregada subitamente através
destes fios, gerando campos eletromagnéticos capazes de deformar a capa metalica e,

assim, quebrar o gelo.
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Figura 2.5 - Esquemaético do posicionamento dos fios por onde passam os impulsos eletromagnéticos responsaveis
pelo degelo (HEINRICH et al., 1991).



e) Sistemas de Ar Quente

Como observado na maioria dos sistemas de protecdo contra o gelo, calor ¢
fornecido a superficie a resguardar, s6 que dessa vez utilizando uma fonte de ar quente que
¢ chocado contra a capa externa da estrutura, assim prevenindo que as gotas de dgua em
suspensdo na atmosfera congelem ou descolando aquelas que ja congelaram. As principais
fontes de ar quente empregadas na pratica sdo a extracdo de ar na saida do compressor de
turbinas, compressdo de ar usando um compressor dedicado alimentado eletricamente,
recuperagdo de gases de exaustdo de motores a pistdo e o aquecimento de ar usando a
queima de combustivel. O ar quente ¢, entdo, transportado em dutos até as superficies que
requerem prote¢do contra o gelo. Isto ¢ feito de forma a atingir a maxima utilizacdo do
calor.

Construtivamente este sistema ¢ constituido de bocais que injetam o ar contra a
superficie a ser protegida. Este ar flui tangencialmente a esta superficie de forma a trocar
calor por conveccdo com esta, aquecendo-a. Para acelerar este processo, passagens
corrugadas e que promovem turbuléncia sdo utilizadas de forma a intensificar a troca

térmica. Exemplos construtivos sdo ilustrados na Figura 2.6.

RECIRCULATED AIR

PICCOLO
SUPPLY DUCT AND
INSULATION

Hot Air Supply
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Figura 2.6 — Se¢iio transversal do bordo de ataque de uma asa mostrando o posicionamento dos principais
componentes e 0 escoamento gerado pelo sistema de protecido contra gelo através de ar quente (HEINRICH, 1991).



A principal razdo para esta apresentacdo dos principais sistemas de protecdo contra
o congelamento de goticulas de agua em suspensdo na atmosfera ¢ o entendimento da
funcionalidade de sistemas eletrotérmicos, que sdo os mais largamente utilizados em tubos
de Pitot, e a avaliagdo sobre a possibilidade de usar outros sistemas em redundancia com
este. Para tanto, convém uma comparacdo objetiva entre as vantagens e desvantagens de
cada equipamento e a analise da viabilidade de seu uso em sondas Pitot.

O motivo para a dominancia de sistemas de protecdo eletrotérmicos em sensores de
velocidade ¢ que este ¢ o mais compacto e facil de controlar em comparacdo aos outros
(HEINRICH et al., 1991) apresentados mais acima. Soma-se a isto a relativamente baixa
necessidade energética (cerca de 100 W) destas sondas, que tém porte pequeno em
aeronaves comerciais modernas, o que permite negligenciar o alto custo energético
associado com este tipo de protecdo contra a formacdo de gelo. A Tabela 2.1 (HEINRICH
et al., 1991) apresenta as principais vantagens dos sistemas de protecdo contra o gelo
discutidos na presente secdo. Ao avaliar as possibilidades, o sistema com fluido emerge

como uma possibilidade a ser estudado no futuro principalmente por seu foco na prevencao.

Tabela 2.1 — Vantagens e desvantagens dos sistemas de protecdo contra a formacio de gelo empregados em
aeronaves modernas (HEINRICH et al., 1991)

Sistema

Vantagens

Desvantagens

Ar quente
(sangrando ar do
compressor da

M¢étodo convencional; bom
desempenho antigelo; facil

Reducdo da eficiéncia do motor;
penalidades inerentes a fungdo de degelo

. manutencao
turbina) ¢
Ar quente . Alto peso adicional; caro
d Bom desempenho antigelo; . P L X
(aquecedor por . operacionalmente; penalidades inerentes a
~ sem uso de sangrias 2
combustio) fungdo de degelo
Baixo custo de instalagao; Efeitos aerodinamicos ocasionados pela
- baixo peso; pouco uso de ar | mudanca geométrica; presenca de residuos
Pneumatico Peso; p cag P ¢

sangrado; alta confiabilidade e
de uso comum

de gelo; penalidades inerentes a funcgio de
degelo; baixa vida util

Protegdo com fluido

Bom desempenho antigelo;
facil manutengdo; método sem
sangrias;

Penalidades inerentes a fun¢do de degelo;
ingestdo de fluido pelo motor; toxicidade
dos fluidos empregados

Impulso elétrico

Meétodo sem sangramento;
baixo consumo energético;
facil manutengio

Presenca de residuos de gelo; penalidades
inerentes a funcdo de degelo; possivel
fadiga das estruturas

Eletrotérmico

Meétodo sem sangramento

Consumo excessivo de energia para grande
cobertura de protecao; penalidades
inerentes a fung¢do de degelo




2.2. Convecc¢ao Externa Compressivel

TAUBER (1991) apresenta relagdes empiricas para a avaliagdo do fluxo de calor em
escoamentos hipersonicos em pontos de estagnagdo. Relagdes foram desenvolvidas tanto
para o regime laminar quanto o turbulento.

VAN DRIEST (1952) aplicou as relagdes de Crocco-Busemann para a solucao
simultanea das equagdes diferenciais tanto da quantidade de movimento linear quanto da
energia em um escoamento laminar ao redor de uma placa plana.

DEJARNETTE (1968) apresenta um método simples para computar o fluxo de
calor convectivo laminar sobre configura¢des hipersonicas basicas em angulo de ataque e
com a superficie altamente fria. Tanto a transferéncia de calor por radiacdo quanto os
efeitos da ablacdo sdo negligenciados na determinacdo do fluxo de calor convectivo. Nesta
abordagem o problema viscoso ¢ simplificado usando uma analogia para camadas limite
tridimensionais axissimétricas em conjunto com o método desenvolvido por Lees, 1956,
para o calculo da taxa de aquecimento para corpos axissimétricos.

CEBECI (1970) propos modificagdes no modelo algébrico de turbuléncia cléssico
de viscosidade turbulenta de forma que seus resultados representem bem aqueles obtidos
em escoamento com gradientes de pressdo. Isto € obtido apenas com mudancgas no expoente
responsavel pela transicdo entre a subcamada laminar e a lei da parede ao longo da
espessura da camada limite. Quanto mais positivo o gradiente de pressdo mais rapida se da
tal transigao.

CEBECI (1971) modificou novamente o modelo anteriormente proposto de forma a
atender, também, escoamentos com transferéncia de calor e massa. Além disso, efeitos da
compressibilidade também sdo incluidos e devidamente validados. Apesar das
generalizagdes, a simplicidade, inerente dos modelos algébricos, ¢ mantida.

WHITE & CHRISTOPH (1972) aplicaram uma corre¢do no modelo de turbuléncia
de comprimento de mistura de forma a generaliza-lo para escoamentos com a presenca de
gradientes de pressdo. Ao combina-la com a relagdo de Crocco-Busemann ¢ obtida uma lei
da parede, em forma fechada, também valida para escoamentos compressivesis.

MAYALL (2003) aplicou as relacdes de similaridade para a solugdo de um

escoamento laminar hipersonico ndo reativo ao redor do satélite SARA. Neste trabalho
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foram comparadas duas abordagens no contexto do método de solu¢dao por Transformada
Integral Generalizada (GITT na sigla em inglés): a de similaridade local e a de utilizagdo
das relagdes de similaridade como aceleradoras de convergéncia em um modelo ndo

similar.

2.3. Problemas Conjugados

PERELMAN (1961) foi o primeiro a utilizar o termo “transferéncia de calor
conjugada” para descrever o problema acoplado de convec¢do na parte fluida e de
condug¢do na parte solida. Ao realizar estudos sobre o problema conjugado entre uma placa
plana de espessura finita e um escoamento laminar incompressivel, identificou um
parametro dependente da razdo entre a condutividade térmica do fluido e a do sélido, do
numero de Prandtl e do nimero de Reynolds que governava os fenomenos relacionados ao
acoplamento entre fluido e solido.

LUIKOV (1974) trabalhou sobre os resultados do artigo supracitado e nomeou o
parametro identificado por PERELMAN (1961) de nimero de Brum.

KARVINEN (1981) resolveu o problema conjugado para o caso envolvendo a
convec¢ao natural laminar e a condugdo de calor em uma aleta vertical em regime
permanente.

SUNDEN (1989) realizou um estudo numérico do problema conjugado condugao-
convec¢do externa sobre uma placa plana tanto nos casos de um escoamento laminar
quanto turbulento. Para tanto, o método das diferengas finitas ¢ um modelo de duas
equagdes para a modelagem das difusividades turbulentas foram utilizados.

COLE (1997) estudou o resfriamento de componentes eletronicos fazendo uso de
solugdes do problema de transferéncia de calor conjugada para uma grande variedade de
escoamentos, razoes entre a condutividade térmica do fluido e do solido e espessuras da
placa. Foi concluido que o uso de um novo parametro adimensional permite determinar
quando a conducao de calor axial ¢ importante para a acuracia dos resultados obtidos.

LACHI et al. (1997) aplicaram o método integral para obter resultados numéricos e

estudaram o problema de conveccdo forgada permanente sujeita a um fluxo de calor
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uniforme acoplado a conducdo de calor em uma parede, comparando os casos de uma placa
plana de espessura desprezivel e uma placa de espessura finita.

VINNYCKY et al. (1998) realizou simulagdes numéricas do problema
bidimensional permanente de transferéncia de calor conjugada em uma placa retangular
através da solu¢do das equacdes de Navier-Stokes completas para o escoamento e as
equacdes da energia para o fluido e para o s6lido, usando o método das diferencas finitas.

CHIDA (2000) aplicou um modelo bidimensional para a condugdo no solido em
regime permanente e estudou o comportamento na interface fluido-solido ao se ter um
escoamento externo sobre uma placa plana tendo como condi¢do de contorno na parte
inferior da placa uma temperatura prescrita, fazendo uso, para atingir este objetivo, dos
métodos da bisse¢do e Runge-Kutta.

JILANI et al. (2002) aplicaram o método das diferencas finitas a solugdo simultdnea
das equagodes de conducdo e de camada limite laminar ao longo de um cilindro vertical com
geracdo interna de energia. Foi concluido que as distribui¢des radiais de temperatura tanto
na camada limite quanto do solido tém grande influéncia nos resultados acoplados.

NAVEIRA (2006) compara duas abordagens para o problema conjugado de
transferéncia de calor transiente em uma placa plana sujeita a uma variagdo temporal
arbitraria da condicdo de fluxo de calor na interface fluido-s6lido. Na primeira o método
integral ¢ aplicado simplificando a equagdo da energia para o fluido e esta ¢ resolvida
simultaneamente com a equagdo da energia para o so6lido, simplificada usando a
aproximacdo por parametros concentrados melhorada (CIEA em inglés). Ja na segunda, a
Técnica da Transformada Integral Generalizada (GITT em inglés) ¢ aplicada para a solugdo
da mesma equacgdo para o so6lido, porém, com a equacgdo diferencial da camada limite

térmica, o que oferece maior acuracia aos resultados.

2.4. Técnica da Transformada Integral Generalizada

Apesar de ser uma técnica importante para a solu¢do analitica de problemas
difusivos lineares simples, a Separa¢do de Varidveis tem aplicagcdo limitada, visto que o
modelo deve obedecer a uma série de condigdes de forma a ser separavel. No entanto, no

mesmo contexto de representacdo da solugdo através de autofungdes caracteristicas do
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modelo, surgiu a Técnica da Transformada Integral Classica (CITT na sigla em inglés) que
foi extensivamente aplicada, por MIKHAILOV & OZISIK (1984), na solucdo de diversos
problemas difusivos para os quais expressdes analiticas foram encontradas para 7 classes de
problemas lineares. Ainda assim, este método apresenta restricdes quanto a problemas nao-
lineares ou mesmo a termos nao transformaveis incluidos no modelo.

Tendo em vista as limitagdes supracitadas, surgiu a Técnica da Transformada
Integral Generalizada (Generalized Integral Transform Technique — GITT), na qual
autofuncdes ortogonais quaisquer sdo obtidas — ndo necessariamente caracteristicas do
problema a ser resolvido — e o potencial ¢ escrito na forma estabelecida pelo Teorema de
Fourier (COTTA, 1990; COTTA, 1993; COTTA, 1994; COTTA & MIKHAILOV, 1997;
COTTA, 1998; COTTA & MIKHAILOV, 2006). Com o advento desta nova técnica se
tornou possivel a solugdo hibrida numérica-analitica de problemas ndo-lineares e/ou nao

transformaveis em geral.
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Capitulo 3 - Formulagao do Problema

3.1. Descric¢io do Problema Conjugado

O tubo de Pitot que equipa a aeronave A-4 Skyhawk da Marinha Brasileira,
mostrado na Figura 3.1 e na Figura 3.2, foi usado como base para o modelo desenvolvido.
Nao hd, de forma alguma, perda de generalidade com seu uso visto que, apesar de ser um
projeto antigo, os tubos de Pitot modernos ndo sofreram grandes mudangas em seu projeto
quando comparados ao aqui apresentado. E importante ressaltar que esta sonda conta com
um sistema de protecdo anti-gelo eletrotérmico, localizado na regido cilindrica desta, que
consiste de um fio metélico resistor enrolado e embutido em um material cerdmico

responsavel pelo isolamento elétrico.

.188 OD TUBING
COUPLING 0
AN786-2 BLECTRICAL COMMECTOR PINS
2.062 z.062 || - -625 I
~.531
L‘ . 1
i |
I
-‘.\-‘ L 200
2.L36 .16
3.500 2,100
LOCATE WORD. - .60

=) )\

7
625 MAX L%
LOL7 2,016 DRAIN HOLE

Figura 3.1 — Sonda Pitot PH-510 utilizada como base Figura 3.2 - Desenho técnico da sonda Pitot PH-510
para os desenvolvimentos no presente trabalho fabricada por Aerolnstruments Co.

A complexidade geométrica do equipamento em questdo € notavel, fazendo com
que um modelo suficientemente acurado para toda a sua extensdo resulte sendo
tridimensional, e que poucas consideracdes fisicas possam ser uteis na simplificacdo do
modelo fisico-matematico. No entanto, ao realizar a revisao da literatura, foi encontrado um
ensaio de acre¢do de gelo em “probes” realizado nas dependéncias do Instituto
Aerodindmico Central (TsAGI na sigla em russo), localizado em Moscou, Russia. A

fotografia do padrao de formagdo de gelo mostrada na Figura 3.3, entdo, serviu para pautar
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as regides a que se deve dar maior atengdo, tendo em mente a utilizagdo do modelo térmico,
futuramente, como base para a rotina de simulagdo da formacdo de gelo. Nela é possivel
observar que o gelo se forma prioritariamente no ponto de estagnacdo e na regido traseira
responsavel pela fixacdo da sonda, seja em um aparato experimental ou na fuselagem de
uma aeronave. Portanto, se torna essencial o conhecimento acurado de todas as informagoes
concernentes tanto ao fluido quanto ao solido nesta parte, tais como campos de velocidade
e de temperatura, distribuicdo de coeficientes de transferéncia de calor, etc. Isso ¢
particularmente importante para a regido proxima ao ponto de estagnacdo da “probe”,
funcionalmente essencial e uma das partes mais sujeitas a formagdo de gelo, para a qual
grande atengdo serd dedicada no presente trabalho. Outro aspecto notavel sdo os materiais
que compdem o equipamento. Do ponto de estagnagdo até pouco antes do bordo de ataque
do suporte (lembrando que a se¢dao desta tltima ¢ um aerof6lio), onde termina a regido
aquecida, o material presente ¢ o cobre, enquanto o restante ¢ composto de latdo. A excegdo
¢ o isolamento elétrico presente que ¢ feito de porcelana, o que se mostrou um fato

importante no desenvolvimento do presente estudo.

Figura 3.3 — Ensaio de acreciio de gelo em uma sonda realizado nas dependéncias do Instituto Aerodinimico
Central (TsAGI na sigla em russo), localizado em Moscou, Riissia.

Tendo em vista o desenvolvimento de um modelo térmico para a sonda Pitot em
questdo, duas regides sdo consideradas. A primeira se trata da casca solida que serad
modelada através da equacdo de conservagdo da energia para um material que obedece a lei
de Fourier e com termo de geracdo de energia. A segunda ¢ a camada limite que se forma
no entorno da regido axissimétrica que ¢ mostrada na Figura 3.4. Esta, por sua vez, ¢
separada em duas partes — uma laminar e outra turbulenta — que deverdo ser tratadas

separadamente e considerando que a transicdo entre estas se da abruptamente. O
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escoamento externo a camada limite também ¢ modelado. No entanto, existem relagdes
prontas para uso direto em casos simples presentes na literatura para o célculo dos campos
de velocidade e, por conseguinte, fazendo a razoavel suposi¢do de isentropia, os campos de
temperatura, massa especifica, viscosidade dindmica — utilizando a relacdo de Sutherland
largamente aceita na literatura (WHITE, 1992; KAYS & CRAWFORD, 1980; CEBECI &
COUSTEIX, 2005; SCHLICHTING, 1979). As relacdes escolhidas para serem usadas no
presente trabalho foram aquelas apresentadas por (SCHLICHTING & TRUCKENBRODT,
1979) que se baseia na distribui¢do de fontes e sumidouros para estabelecer o campo de
velocidades na borda da camada limite, abordagem comum na solu¢do de escoamentos
potenciais. No entanto, essas equacgdes se aplicam estritamente a escoamentos
incompressiveis. Porém, ao longo dos anos, diversos fatores de correcdo foram
desenvolvidos de forma a aproveitar a simplicidade obtida com tais resultados, sendo o
mais difundido, embora ndo o mais acurado, o de Prandtl-Glauert, principalmente por ser
explicito e de fAcil uso sendo, portanto, o escolhido para a presente aplicacao.

A interagdo entre essas diferentes regides ¢ feita através da hipotese de continuidade
tanto da temperatura quanto de seu gradiente na fronteira, ou seja, ¢ considerado que o
contato térmico ¢ perfeito. Ja a influéncia do escoamento laminar no turbulento ¢ feita
através da condigdo inicial do ultimo, na qual é considerado que a espessura da camada

limite ¢ a mesma no ponto de transi¢ao.

Figura 3.4 — Ilustraciio da regifo axissimétrica de um tubo de Pitot com geometria arbitraria e sua interacio com a
camada limite externa.
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3.2. Modelo Matematico
3.2.1. Problema de Conduc¢io: Técnica das Equacdes Integrais Acopladas (CIEA)

A j4 mencionada complexidade geométrica dificulta a formulacdo de um modelo
simplificado para toda a extensio do tubo de Pitot. Podemos, entretanto, tratar
separadamente a regido axissimétrica e o suporte com se¢do de aerofdlio. Para a primeira,
as equagoes (1.a-f) mostram o modelo diferencial parcial da equagdo de conservagdo da
energia em coordenadas cilindricas. E importante ressaltar que as propriedades da secdo
variam tanto radialmente quanto longitudinalmente. Foi proposto que as propriedades de
cada se¢do transversal se igualam a uma propriedade equivalente obtida a partir da média
ponderada destas tendo como peso a area ocupada por cada material na secdo, mantendo a
variacdo dos parametros na dire¢do longitudinal. Além disso, a lei de resfriamento de
Newton para as condi¢cdes de contorno na dire¢do radial foi escrita para problemas
conjugados com escoamentos compressiveis, para os quais a temperatura na qual a parede
se torna adiabdtica ndo mais se iguala a temperatura externa a camada limite como no
modelo mais conhecido. Portanto, a defini¢do desta temperatura de parede adiabatica se
torna importante para proposicdo de um modelo preciso para toda a faixa de aplicagdo

desejada.

6 S a a S k a a S
w(x)a—Tt = a(k(x) %) +£)—(r—T) +gCe,rt),0<x<Lrx)<r<r(x) (la)

r or ar
Ts(x,7,0) = To(x,7) (1.b)
0T dTs
heTo(0,7,0) = k(O 32| = heTaws WT(Lr,0) + k(WG = hTa (Led)
AT AT _
- = 0; h(x)Ts(x: ro(x): t) + k(X)— = h(x)Taw (l,e,f)

or r=r;(x) or r=ry(x)

Com base na predominancia de materiais metalicos e na pequena espessura das
paredes ao longo da sonda Pitot, que leva a numeros de Biot de menor magnitude na
direcdo radial, considerou-se que a utilizagdo da Técnica de Equagdes Integrais Acopladas
(CIEA da sigla em ingles) seria interessante para a simplificagdo do modelo. Este tipo de

técnica de reformulacdo de problemas diferenciais se baseia na proposicao de aproximagdes
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tanto para o potencial quanto para seu gradiente, em fun¢do de um potencial médio obtido a
partir da integracdo em uma ou mais variaveis espaciais. Esta técnica se baseia no uso de
aproximacdes de integrais baseadas apenas nos valores do integrando e suas derivadas nos
extremos da integragdo, conhecidas como férmulas de Hermite, e escritas na seguinte forma

geral (COTTA & MIKHAILOV, 1997):

it y(@)dx = Hyp = T8y Cyla, D"y + T (DY@ Ry (2a)

i

onde,
hi=x;—x;4 (2.b)
Cy(a;ﬁ) _ (a+D)(a+p+1-V)! (20)

v+ (a-v)(a+B+2)!

Ao aplicar o mesmo operador de médias no modelo diferencial parcial em analise, ¢
possivel utilizar as aproximagdes de Hermite, apresentadas em sua forma geral nas
equacdes (2.a-c) acima, para reformular o modelo bidimensional transiente das equagdes
(1.a-f) em um modelo unidimensional transiente (COTTA & MIKHAILOV, 1997).

Na aplicagdo da CIEA duas aproximag¢des de Hermite foram aqui utilizadas. A
primeira, mostrada na equacdo (3.a) corresponde a regra do trapézio cléssica, enquanto a
segunda, mostrada na equacdo (3.b), corresponde a regra do trapézio corrigida. Estas foram
utilizadas em duas situa¢des diferentes: usando a combinagdo Hy tanto para a temperatura
média quanto para o fluxo médio, e usando H, ; para a aproximacdo da temperatura média

e Hy o para o fluxo médio (COTTA & MIKHAILOV, 1997).

Hyo = %0’1’—1 + i) (3.a)

hi hiz ! /
Hy; = > Vi1 +yi) + 17 ¥i-1 =) (3.b)

Aplicando o operador de média na dire¢do radial na equagdo (l.a), a partir da

definicdo da temperatura média T, tal como mostrado na equagdo (4), e desprezando-se a
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derivada da area da se¢do transversal em relacdo a direcdo longitudinal, o modelo

diferencial parcial das equagdes (1.a-f) € reescrito na forma das equacdes (5.a-d) abaixo.

o
Tap(x,t) = Toziiz frri(xjg) T,(x,r, t)rdr (4)
0Tgy _ 1 3 Tqay 2k(x)ro aTg
W) S8 = = (kA Ze) +2 e ol T D0 <L ()
Tay(x,0) = Tavo (x) (5.b)
0Tgy 0Ty
heTay(0,8) — k(O) - Y0 = heTaw; T (L, ) + k(L) - vel = hyTaw (5.c,d)

Nas equagdes (6.a,b) apresentamos a formula H, o aplicada tanto a aproximacao da
temperatura média quanto a aproximacdo do fluxo médio, enquanto a equagdo (6.c)

apresenta a aproximac¢do H; ; aplicada a temperatura média.

Ts(x,10,0) 1 +Ts(X,1, )T

Ty (x,t) = TotT; (6.2)
79(x) aTs 11 9Ts

fr ) ar dr = Ty(x,7,,t) — Ty (x,7;,t) = T or b, 0o (6.b)

T ( t) Ts(x,70,t) 7o +Ts(x,1,t) (LST) _ To—Ti O(rTs) 6
av\X, - To+T; 6(ro+1) 01 lp=p, ( 'C)

A aproximagdo de pardmetros concentrados classica, amplamente apresentada em
livros texto de Transferéncia de Calor (OZISIK, 1985), corresponde a considerar que a

temperatura ¢ praticamente uniforme na segdo transversal, ou seja:

Ts(x, 75, t) = T(x, 73, t) = Top (x, 1) (7.a,b)
e portanto,
T = (Taw — T, 1)) (7.0)

or lr=r,(x) T k(%)
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Substituindo-se a equacdo (7.c) na equagdo (5.a), obtem-se a aproximacgdo de
parametros concentrados classico para o presente problema. Apesar deste modelo bem
simples ter acuracia suficiente para muitas condi¢des de andlise, percebeu-se sua perda de
precisdo em certas situagdes ao analisar-se os dados aquisitados durante um teste em voo do
tubo de Pitot realizado no avido Skyhawk A4 a 10000 ft de altitude (SOUZA et al., 2012).
Neste teste, os coeficientes de transferéncia de calor sdo consideravelmente mais altos do
que aqueles obtidos nas outras situagdes de validacdo do modelo o que, combinado com a
baixa condutividade térmica do isolamento elétrico (porcelana), leva a um niumero de Biot
efetivo maior que 0.1, fazendo a aproximagdo proposta nas equagdes (7.a-c) inadequada.
Esta constatagdo sera discutida mais em detalhe no capitulo 5. Para resolver essa questao,
uma aproximacao de ordem superior que inclua os efeitos da curvatura da se¢@o transversal
e também enriqueca as informagdes das condi¢des de contorno na direcdo radial ¢
desenvolvida com base na abordagem das equacdes integrais acopladas (CIEA) (COTTA &
MIKHAILOV, 1997). Optou-se entdo pelo uso da regra do trapézio corrigida da equacao
(3.b) para a aproximacdo da temperatura média, eq.(6.c) e da regra de trapézio classica
como na equacdo (3.a), para aproximacao do fluxo de calor médio, resultando na equacgdo
(6.b). Manipulando-se estas duas expressdes, empregando as condigdes de contorno na
dire¢do radial, chega-se entdo as relagdes abaixo para as temperaturas nas superficies radial

interna e externa, bem como para o fluxo de calor na superficie externa:

T,(x, 7, t) = 12k (%) (ro+7) Taw(x,t) +h (x) (ro—1) [6 (15 + 7)) Tay (x,£) — (31 +7) Taw] 8.2)

12k (x)(ro+1)+h(x)(Bro+57)(1o—T})

12k (x) (1o +1) (Tav(x,t) —Taw) (8 b)

TS(x' Tos t) - Taw + 12k (x)(ro+7i)+h(x)(31ro+57) (1o—1})

aTs - _ 12h(x) (1o +73) (Tav(X,t) ~Taw) (8.¢)
or ly=r,(x) 12k (x) (ro+1) +h(x) (319 +57) (1o —17) ’

Portanto, a substituicdo da eq.(8.c) na eq.(5.a), leva ao modo de parametros
concentrados melhorado para o presente problema de condug@o de calor ao longo da sonda
Pitot. Uma vez resolvida a equacdo diferencial parcial resultante para a temperatura média
na se¢do transversal, as equacdes (8.a,b) podem ser empregadas para obter-se aproximagoes
para as temperaturas superficiais. Por apresentar resultados bem mais aderidos aos

experimentais (SOUZA et al., 2012), como serd apresentado a seguir, este modelo foi
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considerado mais adequado dentro do envelope de voo de uma aeronave comercial
moderna dentre os demais analisados. Para incluir no modelo de conducao de calor no
solido a regido do suporte que conta com se¢des transversais em forma de aerofélio e uma
curvatura que gera a geometria em forma de “L” da sonda Pitot em questdo, o efeito da
curvatura e sua consequente mudanga na direcdo do fluxo de calor principal sdo
considerados, por hipotese, despreziveis. Essa regido conta apenas com materiais metalicos
e os coeficientes de transferéncia de calor sdo, em geral, menores do que aqueles
encontrados ao longo do resto do corpo do Pitot, o que torna a aproximacao de parametros
concentrados classica adequada para sua modelagem. Em sintese, o modelo térmico do
Pitot foi entdo simplificado de um problema intrinsecamente tridimensional transiente para
um problema unidimensional transiente a seguir consolidado, com suas condigdes iniciais e

de contorno:

0Tgy 0Tay
w() 2 = 2 (kDAC) F2) = Q) (T (5, 6) = Taw) + Gaw (6, 0) (9.2)
de, Q(x) 12k(x)(r02—rf:)’l(:():)(a?mz(3ro+5n)' sx=a (9.b)

onde, ((x) = .
M, a<x<lL

A(x)

Tay(x,0) = Ty, (x) 9.c)
aTav aTav

h Tav(o t) —k(0)—== = heTow; hy av(L t) + k(L)

x=0 x=L

= hLTaw (9d,e)

As relacdes utilizadas para adimensionaliza¢do do problema acima sdo mostradas

nas equacdes (10.a-f), enquanto o resultado de sua aplicagdo ¢ consolidado nas equagdes

(11):

_ X, _ kot « _ ke _w _ Tav—Taw _
X = T = iz = ko,w = 0.1 _—Tref_Taw (10.a-f)
00y agav _ Q(X)LZ gav(X,T)LZ
w0 202t = s (K (OAC) T2t) = 2005 6, (x, ) + P J 0 i (11.a)
O (X, 0) = Tz Taw (11.b)

Tre f —Taw
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304y A D x (1Y 9%av
Wx—o =0; BlLHaU(]-'T) + k(1) X lyoq

Bi,0,,(0,7) — k*(0) =0 (11.c,d)

A distribui¢do longitudinal do coeficiente de transferéncia de calor sera obtida de
forma acoplada com a solu¢do das equagdes de movimento e de energia referentes ao
escoamento. Constam nas condi¢des de contorno das equagdes (9.d,e) os coeficientes de
transferéncia de calor para o ponto de estagnacdo e para a parte em contato seja com um
suporte ou com a fuselagem de uma aeronave. O segundo ¢ modelado como sendo nulo.
Apesar de existirem perdas de calor nesta regido, estas sdo pouco importantes quando o
foco ¢ o estudo da evolugdo da temperatura proxima ao ponto de estagnacdo o que foi
corroborado com estudo preliminar em tinel de vento conforme serd ilustrado mais adiante
na se¢do 5.2. Quanto ao coeficiente de transferéncia de calor no ponto de estagnacao, este ¢
de grande significancia ndo sé por seus valores serem tipicamente altos, mas também pelo
j& mencionado interesse nessa regido. Embora existam estudos que fazem uso de relagdes
de similaridade para escoamentos proximos a pontos de estagnacdo, o uso de correlagdes se
torna vantajoso e suficientemente preciso, visto que a temperatura nessa superficie sélida
de dimensao reduzida tem pouca variagdo com a direcdo normal ao escoamento e, portanto,
a suposi¢cdo de temperatura prescrita uniforme se torna uma boa aproximac¢ao fazendo com
que a solugdo completa do escoamento leve praticamente a reproducao da correlagio obtida
na literatura. A correlagdo obtida por (RESHOTKO & COHEN, 1955) ¢ escolhida para tal

fim e ¢ apresentada na equacao (12).
Nu,, = 1.52Re,*/*Pro+ (12)

Outro coeficiente de transferéncia de calor a ser modelado a priori ¢ aquele
correspondente ao suporte com se¢do de aerofdlio. Nao foi encontrado na literatura qual o
aerofdlio utilizado na confeccdo do tubo de Pitot para a validacdo do modelo aqui sendo
desenvolvido nem tampouco correlagdes empiricas para seu coeficiente de transferéncia de
calor. Para contornar esse problema ¢ proposta a aproximagao do aerofdolio por uma elipse
cujos semi-eixos coincidem com a metade da espessura maxima e com a metade da corda

do aerof6lio, uma vez que pontos interligados que formam a geometria do aerofdlio sao
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conhecidos. A partir disso, € possivel aplicar a correlacdo para o numero de Nusselt médio

mostrada na equacao (13) (TONG & HU, 2009).
Nugyp,, = 0.434Rey, "% Pro-38 (13)

Conforme ja mencionado anteriormente, os materiais e as dimensdes radiais variam
de forma conhecida com a dire¢do longitudinal e essa variagdo das propriedades térmicas
efetivas ¢ muito importante para a resposta do modelo aqui proposto. Os graficos da Figura
3.5 e da Figura 3.6 mostram a capacidade térmica e a condutividade térmica efetivas
adimensionalizadas, respectivamente. Um fato interessante a ser ressaltado ¢ o salto na
capacidade térmica que ocorre ao fim da geometria de tronco de cone a 16 mm do ponto de
estagnacdo e que volta a valores mais baixos ao assumir a geometria do suporte. Isto se
deve a consideracdo da apreciavel capacidade térmica da porcelana ali presente, que sera
motivo de estudo mais a frente no presente texto. E possivel observar também que o efeito
deste material cerdmico ¢ pouco significativo quando a condutividade térmica ¢
considerada, o que ja era esperado devido as propriedades de isolamento térmico deste tipo

de material.
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Figura 3.5 — Variac¢do espacial da capacidade térmica Figura 3.6 - Variacio espacial da condutividade térmica
adimensionalizada. adimensionalizada.

Observando as equacdes (9.a-e) ¢ possivel afirmar que a geometria do tubo de Pitot
influencia fortemente em como a energia térmica se difunde pelo s6lido. Portanto, a medida
correta dos valores correspondentes ao Pitot que sera utilizado para a validagcdo do modelo
aqui desenvolvido, ¢ crucial. Isso foi feito cortando-se longitudinalmente uma das sondas

disponiveis e medindo-se cuidadosamente, com o uso de um paquimetro, as dimensdes
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pertinentes. Os resultados sdo apresentados na Figura 3.7 e na Figura 3.8, que representam

o perimetro e a 4rea da se¢do transversal, respectivamente.
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Figura 3.7 — Perimetro da se¢iio transversal do Pitot. Figura 3.8 — Area da secio transversal do Pitot.

O ultimo passo da modelagem do problema de condugdo de calor ¢ definir o termo
de geracdo de energia, que ¢ devido ao efeito Joule advindo de um resistor utilizado para
oferecer protecdo térmica a superficie do Pitot com o intuito de protegé-lo da formacao de
gelo. No entanto, esse termo de geragdo ndo atua em todo o corpo do Pitot, sendo restrito a
uma regido entre o fim do tronco conico e o inicio do suporte da sonda. Conforme ja
mencionado, este resistor se encontra encapsulado em um material ceramico que ¢
responsavel por seu isolamento elétrico. A transferéncia de calor entre os dois, por si s6 ja é
um problema desafiador, principalmente devido a forma espiralada e irregular como o fio ¢
enrolado na porcelana. No entanto, aqui ¢ proposta a simplificagdo de uniformidade
espacial do termo de geracdo por efeito Joule na regido em que o resistor se faz presente no
tubo de Pitot, tendo em vista o passo relativamente fino da resisténcia. Para o tubo de Pitot
aeronautico usado durante o desenvolvimento do modelo, a poténcia total dissipada em voo
no resistor ¢ de 86.5 W. Este valor ¢ entdo dividido pelo volume da regido em que essa

poténcia se manifesta e o resultado ¢ mostrado na Figura 3.9.
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Figura 3.9 — Distribuicio do termo de geracio volumétrica de calor ao longo da direcdo longitudinal.
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3.2.2. Problema de Convec¢ao Externa

A conveccgdo externa ¢ governada pelas equagdes de conservacdo da massa e de
Navier-Stokes tridimensionais transientes em conjunto com a primeira lei da

termodinamica para escoamento compressivel, que sdo mostradas a seguir, em forma geral:

‘;—‘t’+ V- (pV) =0 (14.2)
pz—'t’zv-5+pb (14.b)
po2=—V-q+V-(SV)+pb-V (14.c)

Conforme j4 mencionado, a solugdo do escoamento serd feita apenas na regido
axissimétrica do tubo, permitindo o uso de um sistema de coordenadas especifico para este
caso de forma a facilitar a solu¢do, mesmo em geometrias irregulares. No presente trabalho
considera-se o escoamento compressivel visto que se pretende reproduzir todo o envelope
tipico de voo de uma aeronave comercial moderna. Quanto ao regime transiente, este foi
mostrado ser de pouca significancia no contexto do presente estudo (LISBOA et al., 2012).
Neste artigo foi constatado que o tempo até atingir regime permanente no fluido ¢ pelo
menos 1000 vezes menor que a escala temporal dos transientes no sélido, e esse tempo no
fluido diminui a medida que a velocidade aumenta, tornando o transiente no fluido
desprezivel. Portanto, aqui ¢ adotada a solu¢do do escoamento em regime permanente. As
forcas de corpo sdo consideradas despreziveis em face aos outros termos das equagdes
(14.a-c), visto que a energia cinética do escoamento supera em muito a energia proveniente
do campo gravitacional, Uinica for¢ca de corpo destacdvel para a situacdo em questdo,
fazendo com que a convecgdo forcada prevaleca sobre a natural.

As equagdes (14.a-c) guardam grande generalidade podendo modelar desde
escoamentos incompressiveis ou compressiveis, laminares ou turbulentos, com
propriedades termofisicas constantes ou variaveis. Para os propositos do trabalho aqui
desenvolvido ¢ feita a hipotese de que o escoamento em questdo obedece aos principios da

camada limite (SCHLICHTING, 1979; KAYS & CRAWFORD, 1980; WHITE, 1992).
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Assim, as equacdes de camada limite resultantes para corpos axissimétricos em regime

permanente e formulacdo bidimensional, sdo dadas por (CEBECI & COUSTEIX, 2005):

a(g_i’ﬁ) ‘3(;_5_”) =0 (15.a)
i +wg—z = Pelte - }a(;—’y” (15.b)
Z—f ~ 0 (15.c)
ﬁag+wg =2y, - d)] (15.d)

E importante ressaltar que o procedimento de médias de Reynolds foi aplicado as
equagdes gerais, com o intuito de modelar também a turbuléncia sem a necessidade de
resolvé-las com o termo transiente presente, utilizando-se de modelos de fechamento
largamente desenvolvidos para este tipo de abordagem. E bom lembrar que esse conjunto
de equacdes também ¢ valido para o escoamento laminar, visto que, para esse caso, as
médias temporais se igualam aos proprios potenciais locais.

O fechamento das equagdes (15.a-d) requer a especificacdo da tensdo de
cisalhamento e do fluxo de calor, que sdo modelados separadamente. Estes modelos sdo
diferentes para o caso laminar e para o caso turbulento. Para o primeiro caso sdo utilizadas
tdo somente as relagdes constitutivas incluindo a pressdo e a relagdo entre taxa de
deformacao e tensdo cisalhante, além da Lei de Fourier para a avaliacdo do fluxo de calor.
J& para o segundo as relagdes sdo bem mais complicadas de se estabelecer de forma geral,
envolvendo aspectos empiricos e sendo adequadas apenas a alguns casos especificos
(modelos Ad Hoc). Diversos esfor¢cos foram despendidos visando a modelagem da
turbuléncia contida nos termos das tensdes de Reynolds que surgem apos a aplicagdo da
média temporal nas equacdes de movimento, dentre os quais se destaca a analogia de
Boussinesq, mostrada nas equagdes (16.a,b) (SCHLICHTING, 1979;WHITE, 1992; KAYS
& CRAWFORD, 1980; CEBECI & COUSTEIX, 2005), que consiste na hipotese de que
estes termos também sdo proporcionais a taxa de deformacdo, s6 que a varidvel de
proporcionalidade ndo ¢ mais a viscosidade molecular, e sim uma viscosidade turbulenta. A

mesma analogia pode ser feita para os fluxos de calor turbulentos.
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- 9 _ aT
—pu'v' = ytﬁ; pc,v'T' = —kt@ (16.a,b)

Modelar apenas uma das relagdes apresentadas nas equacgdes (16.a,b) ja ¢ tarefa
complexa, portanto ¢ conveniente relacionar a modelagem entre as duas fazendo uso do
numero de Prandtl turbulento definido na equagdo (17). Foi experimentalmente
determinado que para problemas envolvendo uma camada limite tipica com gradientes de
pressdo moderados, como ¢ o caso em questdo, seu valor ¢ aproximadamente constante e

igual a 0.89 (CEBECI & COUSTEIX, 2005).

du
779U
HGC_””/ay

Pr, =
k Il
t vl/a

= (.89 (17)

Aplicando estas simplificagdes as equacdes (15.a-d) € possivel obter o modelo
apresentado nas equacdes (18.a-d), a ser resolvido para prever os campos de velocidade e

temperatura no fluido.

PUT +P5T = potty 2+ 2 G ur 2| (18.2)
@(0) =0, @(®@)=u, 5| =0 (18.b-d)
Yo
pug ooy = (G i) r Sl il (=) +wr (- 2155 () 480
H(0) = c,T,, H(w)=H ‘;—;’| =0 (18.£-h)
Yo

O uso do numero de Prandtl turbulento permite que a analogia entre as equagdes de
conservacdo da quantidade de movimento e de energia continue valida. Isso ¢
particularmente verdade para o caso em que os gradientes de pressdo sdo proximos de zero
e fazendo a suposi¢do de que tanto o nimero de Prandtl molecular quanto o turbulento sdo
iguais a 1, valor aproximado para gases. Essas consideragdes em conjunto com a
similaridade matematica entre as equagdes (18.a) e (18.e) e entre suas condi¢des de
contorno, permitem que se faca a hipdtese de que a entalpia de estagnacdo dependa

somente das componentes longitudinais da velocidade local (WHITE, 1992). Como
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consequéncia desse fato, a entalpia de estagnag@o pode ser obtida explicitamente a partir do
campo de velocidades aplicando a regra da cadeia na equagdo de conservagdo da energia e
fazendo uso da conservacao da quantidade de movimento com as hipoteses simplificadoras

j& mencionadas e obtendo-se a equacao (19).

1+ 1) 2 P (Z;) Z: {ﬁﬁa—u +pr 12 [(u + ut)r—]} (19)

Observando a relagdo a que se chegou e sabendo que o termo da direita da equagdo
(19) ¢ nulo, ¢ possivel afirmar que a entalpia total varia linearmente com o campo de
velocidades. Fazendo a suposicdo de gas caloricamente perfeito e aplicando as condigdes
de contorno das equagdes (18.b-d) e (18.f-h) é possivel obter a equagdo (20) que ¢
conhecida como relacdo de Crocco-Busemann (WHITE, 1992).

T=T,+ T —T )——— (20)

Ue 2¢cp

Porém, pode-se questionar sobre a validade dessa relacdo para o caso em questao.
Para eliminar essa duvida, a Figura 3.10 mostra a comparagdo de campos de temperatura
previstos contra dados experimentais para duas situagdes distintas: placa plana e gradiente
de pressdo adverso, sendo este ultimo verificado tanto para o caso de parede fria quanto
adiabatica. Uma boa concordancia pode ser observada, ficando esta confinada a 10% de
desvio maximo (WHITE, 1992). Também ¢ importante ressaltar que, gragas a defini¢ao de

Boussinesq, a equagdo (20) mantém sua validade mesmo em escoamentos laminares.

4.0

Flat plate:
Ma, = 4.7,

Tw
7 =074

Data: — o
[Lee et al. (1969)]

3.0

Favorable gradient: a=

6 dpy _ _
dx

A — [Brott et a! (1970)]

<~

Ma, =38,
2.0

Figura 3.10 — Comparacio entre os campos de temperatura calculados pela relagio de Crocco-Busemann e dados
experimentais (Adaptado de WHITE, 1992)
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Outra consequéncia importante da equagdo (20) é que, por ser uma analogia entre a
conservagdo da quantidade de movimento e da energia, ¢ possivel obter diretamente o
numero de Nusselt a partir do coeficiente de friccdo, de forma semelhante a analogia de
Reynolds (SCHLICHTING, 1979; KAYS & CRAWFORD, 1980; WHITE, 1992). A
equacdo (21) mostra a relagdo resultante da diferenciacdo da equacdo (20) com relagdo a

direcdo perpendicular a superficie s6lida e apos algumas manipulacdes algébricas.
Nu = Re, L (21)

Para completar a modelagem do escoamento, ¢ necessario avaliar como se dard o
calculo das condigdes externas a camada limite que influenciam diretamente no problema
conjugado, visto que estdo presentes nas condigdes de contorno das equagdes (18.b-d) e
(18.f-h). Determinar tais termos ¢ consideravelmente mais facil do que resolver as equagdes
de camada limite em razdo das hipdteses feitas para o desenvolvimento destas. Uma das
principais consideracdes ¢ a de que os efeitos viscosos e de difusdo de calor sdo confinados
a uma fina camada adjacente ao solido o que permite, portanto, afirmar que o escoamento
externo a esta camada ¢ ndo viscoso. Embora estritamente valida somente para
escoamentos incompressiveis, a teoria potencial sera aplicada devido a sua simplicidade e a
possibilidade de se obter relagdes fechadas para o campo de velocidades e de temperatura
na borda da camada limite. Para corrigir a imprecisdo proveniente da hipotese de
escoamento incompressivel, as corre¢cdes de Prandtl-Glauert sdo apresentadas na equagdo
para dimensdes lineares, equagao (22), que no caso coincide com o raio em relagdo ao eixo

de simetria da parte axissimétrica do Pitot (SCHLICHTING & TRUCKENBRODT, 1979).

R, (x) = =% (22)

1—Meo?

De posse desta corregdo, as equacdes (23.a-d) obtidas a partir de distribuigdoes de
fontes e sumidouros em corpos axissimétricos sdo utilizadas para o calculo das velocidades
na borda da camada limite, permitindo, assim, a solu¢do completa do escoamento ao redor

do tubo de Pitot (SCHLICHTING & TRUCKENBRODT, 1979).

29



_ 1 rao_ Q(x)(x—x") :
() = oo + 0o oz emacoeprs 4

_ Ro(®) (a0 o(x) '
uy’(x) - 47T fo [(x_xl)2+Ro(x)2]3/2 dx

Up = \JUy? + Uyr?

onde,

Q(x) = g, o
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Capitulo 4 - Método de Solucao

4.1. Problema de Conduciao de Calor

Para a solugdo do problema de condugao de calor no tubo de Pitot o método hibrido
numérico-analitico Técnica da Transformada Integral Generalizada (GITT) (COTTA, 1993;
COTTA & MIKHAILOV, 1997) foi selecionado. As principais razdes para essa escolha
foram em primeiro lugar o fato de que o desenvolvimento analitico precisa ser feito
somente uma Unica vez, sendo adequado a calculos iterativos, tal qual o que foi aplicado no
presente trabalho, conforme serd visto mais adiante, € em segundo lugar, pela sua maior
robustez numérica em comparagdo com métodos puramente numéricos para equagdes
diferenciais parciais como, por exemplo, o método de diferengas finitas.

As equagdes (24.a-c) mostram um exemplo de problema geral que pode ser atacado
através da GITT, para um conjunto de M potenciais acoplados definidos na regido V com
superficie S. E possivel ver que esta ndo esta restrita a problemas transforméaveis tal qual é
a Técnica da Transformada Integral Classica (COTTA, 1993; COTTA, 1998; COTTA &
MIKHAILOV, 1997; OZISIK, 1993), mas nesses casos o processo generalizado resulta em
um problema transformado ndo mais desacoplado tal qual acontece com os problemas

trataveis pela abordagem cléssica.

W) 28 = V- (K(X)VBy) — d(X)Py + G, t, ), X €V, t > 0,mn = 1,23, .., M(24.2)

P,(x,0)=f,(x), x€V, m=123,..,.M (24.b)
P (x,t) + PK(X) 22 = §p(x,t), x€S, t>0, m=123,...M (24.c)

O principio basico da GITT ¢ o Teorema de Fourier que diz que toda fungdo
seccionalmente continua pode ser representada através de uma série infinita mostrada na
equacdo (25), na qual as fungdes W; formam uma base no espago de Hilbert n-dimensional
(COTTA, 1993; COTTA, 1998). Uma vez que o potencial a ser representado se enquadre
nessa classe, mesmo que o modelo diferencial parcial representado nas equagdes (24.a-c)

ndo seja transformavel, € possivel expressa-lo através de séries de fungdes ortogonais.
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F(x,t) = X2, F; (OW;(x) (25)

Portanto, pode-se propor um problema de autovalor auxiliar que, apesar de ser
desejavel que este possua informacgdes fisicas do problema que se quer resolver, ¢ de livre
escolha desde que suas solugdes sejam fungdes ortogonais. O problema de autovalor
auxiliar mais largamente utilizado na solugdo via GITT ¢ o de Sturm-Liouville, apresentado
nas equagdes (26.a,b) (COTTA, 1993; COTTA, 1998; COTTA & MIKHAILOV, 1997). E
possivel demonstrar matematicamente que a solu¢do do referido problema ¢ sempre
ortogonal sendo, portanto, adequado para os propositos da solucdo hibrida numérica-
analitica aqui utilizada. Um fato de importancia ¢ o de que as autofungdes obtidas através
do problema de Sturm-Liouville ndo necessariamente cumprem a mesma condi¢do de
contorno que o potencial que se deseja obter, portanto a expansao em série da equagdo (25),
muito embora seja possivel incluir a influéncia das condi¢des de contorno diretamente na

solucao formal como sera visto mais adiante.

V- (K(x)VW) + (Aizw(x) - d(x)) W,=0 x€V, i=123,.. (26.2)

onde,

ov¥;

a¥;(x) + BK (x) o

=0, x€S, i=123,.. (26.b)

Apesar da expansdo em autofuncdes da equacdo (25) ter convergéncia demonstrada,
sob o ponto de vista computacional ¢ interessante ter ordens de truncamento razoaveis. Na
pratica uma ordem de truncamento ¢ estabelecida, sendo esta o principal determinante da
precisdo da solugdo obtida. E ¢ claro que a medida que a ordem de truncamento aumenta,
consigo aumenta o tempo computacional necessario para a realiza¢do dos calculos. Sao
duas as principais estratégias para aceleracao de convergéncia e, por conseguinte, do custo
computacional: a proposicdo de um filtro que com quantidade suficiente de informagao
sobre a solu¢do do problema (solugdo em regime permanente, por exemplo) € o uso de um
problema de autovalor auxiliar carregado de informagdes sobre a formulacdo original do

problema. No presente trabalho a segunda estratégia ¢ aplicada. No entanto, nem toda a
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informacdo disponivel ¢ utilizada. Nao ¢ incluido o termo dissipativo no problema de
autovalor, embora a sua inclusdo permitisse a solu¢do analitica do problema de conducdo
de calor via Técnica da Transformada Integral Cléassica, devido a este ser um problema
puramente condutivo linear em dominio fixo e regular. No entanto, por estar-se
solucionando um problema conjugado, o termo dissipativo, que ¢ fun¢do da distribui¢do
espacial do coeficiente de transferéncia de calor, ficaria dependente de cada iteracao
aumentando muito o esforco computacional, ao exigir repetidas solu¢des do problema de
autovalor. Portanto, o problema de autovalor escolhido ¢ apresentado nas equacdes (27.a,b)
sem o termo d(x) correspondente aos efeitos dissipativos da convecgdo externa.

d (,, aw; . 2

= (k@A) ZE) + w (DAL E(X) =0 (27.a)

aw¥;
ax lx=1

Bi,¥;(0) — k*(0) = 0; Bi,¥;(1) + k* (1)

ﬂ| ~0 (27.b)

ax lx=o

Apesar do significativo ganho de eficiéncia com o uso de um problema de autovalor
como o das equagdes (27.a,b), ndo existe solugdo analitica conhecida devido as variagdes
espaciais tanto das propriedades termofisicas quanto da geometria do tubo de Pitot,
envolvendo variagdes abruptas em certos pontos ao longo da direcdo longitudinal. Para
contornar essa dificuldade, € proposto que o proprio problema de autovalor escolhido acima
para a solu¢do da equagdo de condugdo de calor, seja resolvido através da Técnica da
Transformada Integral Generalizada. Com isso em mente, ¢ estabelecido um novo
problema de autovalor auxiliar que sera utilizado na solu¢do daquele mostrado nas
equacdes (27.a,b). Este deve ser, preferencialmente, de simples solugdo e
computacionalmente eficiente, sendo, portanto, escolhido uma versdo simplificada do

problema de Sturm-Liouville com coeficientes constantes, que ¢ fornecido nas equagdes

(28.a,b).

dZ

—L+ w;20;(X) = 0 (28.2)
Bi.o:(0)—k (0% =0 Bio(D)+kWE =0 28.b
(k00— k' (05|  =0; Bio(D + k' (D] = (28.)
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De posse da solucdo do problema de autovalor das equacdes (28.a,b), define-se um

par transformada e inversa para as autofuncdes ¥; como nas equagoes (29.a,b):
— 1
P = [, OV, (X)dX; ¥, (X) = 272, P, j0;(X) (29.a,b)

Operando-se o problema (27) com a transformacdo integral definida na equacdo
(29.a), o problema diferencial ordinario se transforma em um problema de autovalor

matricial algébrico definido nas equagdes (30.a-c).

[Ai;] +2%[1;;] =0 (30.2)
onde,

Aoy = Iy 000 = (K COAD L) By 5 Ty = [ 0:(X0)g(0OW XAXT,;  (30.b.0)

Ao resolver os autovalores e autovetores do problema (30.a), a solu¢ao do problema
de autovalor pela Técnica da Transformada Integral estd completa. Uma forma bastante
eficiente de se solucionar este problema ¢ primeiro transformé-lo em um problema de
autovalor algébrico convencional, multiplicando os dois lados pela inversa da matriz que
multiplica os autovalores e multiplicar toda a equagdo por menos um. Ao fazer isso, rotinas
bastante eficientes na obten¢do tanto dos autovalores quanto dos autovetores podem ser
aplicadas, tais como as ja implementadas na plataforma Mathematica v.7.0 (WOLFRAM,
2005). Por questdes numéricas, ¢ recomendavel que a autofuncdo seja normalizada, ou seja,
que seu produto interno por si mesmo seja unitario (COTTA, 1993; COTTA, 1998;
COTTA & MIKHAILOV, 1997). A maneira como essa normalizagdo ¢ feita ¢ mostrada

nas equagdes (31.a,b).

F,(X) = ‘V%) (31.2)
onde,
N; = [ w* COACOW,(X)2dX (31.b)

34



Finalmente, um par transformada e inversa para a distribuicdo de temperatura ao

longo do Pitot pode ser desenvolvido e este ¢ mostrado nas equagdes (32.a,b).
0;(r) = f01 w (XDAX)P;(X)0,, (X, 1)dX;  64,(X,T) = X2, F;(X)0; (1) (32.a,b)

Tendo em mente essas relacdes e a integracdo tendo as autofungdes € o termo
multiplicando o transiente na equagdo de condugdo de calor como kernel, ¢ possivel obter

as equacdes transformadas (33.a-d).

%J“Z?Oﬂ B ;0;(1) = gi(v),i = 1,2,3, .. (33.a)
5,(0) = Gy, = [ w* CDAX, (X)T“"O(f"%dx (33.b)
onde,

= 228, + [} w (DAXT, 0T, () T2 “(X)L dx (33.0)
3@ = [l w (DA T,(X) de (33.d)

ko (Tref_Taw)

Conforme previsto, as equagdes (33.a-d) sdo acopladas gracas a escolha de preterir a
inclusdo do termo dissipativo no problema de autovalor, por razdes ja mencionadas no
presente texto. Isso faz com que uma solucdo exata do problema transformado ndo seja
possivel devido ao acoplamento dos infinitos campos transformados nas equagdes
diferenciais ordinarias a serem resolvidas. No entanto, como ja foi estabelecido
anteriormente, deve-se fazer um truncamento das séries de forma que seja possivel avaliar
numericamente a solu¢do do sistema transformado. Ao aplicar este principio a equacao
(33.a), trunca-se a série presente nesta em uma ordem N, que devera tdo grande quanto o
necessario para convergir o potencial final, e obtém-se a equacdo (34). Esta pode ser
resolvida analiticamente usando a defini¢do da fun¢do exponencial de matriz da algebra

linear, resultando na solu¢do dada na equacao (35).
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DLy 3 BG () = gD, 1 = 123, N (34)
[6,(0)] = e~ (Bl [6,,] + [} e Pl g, (")) dr’ o5

De posse da solucdo do problema transformado e da solucdo do problema de
autovalor auxiliar, foi utilizada a inversa da transformag¢do integral que foi apresentada na

equacdo (32.b) para fazer a recuperagdo analitica da temperatura adimensionalizada.
4.2. Problema de Conveccao

Para a solu¢do do escoamento na camada limite ao redor do Pitot, propde-se o uso
do método integral de Karmann-Pohlhausen (SCHLICHTING, 1979; KAYS &
CRAWFORD, 1980). Este consiste em aproximar a distribuicdo de velocidades ao longo da
direcdo perpendicular a superficie por uma funcdo conhecida e relacionar esta fungdo com a
espessura da camada limite através das condi¢cdes de contorno. Feito isso, uma integragao
das equagdes de camada limite ao longo da mesma direcdo sobre a qual a aproximagao da
distribuicdo de velocidades foi construida ¢ feita, resultando em uma equagdo diferencial
ordindria ou parcial para a espessura da camada limite. Lembra-se que a equagao da energia
ndo serd solucionada dessa forma, gracas a solucdo proposta pelas relagdes de Crocco-
Busemann apresentadas na se¢do 3.2.2. Portanto, o processo do método integral ¢ aplicado
somente as equagdes de conservacdo da massa e da quantidade de movimento linear. As

relagdes resultantes sdo dadas por:

_ o (6  __

rPUlyos = —g(fo rpudy) (36.2)
o (6 _ due [ (8 s
&(fo rpu(u, — u)dy) = —dus (fo rpudy — peu, [, rdy) + 1,7y, (36.b)

Na equacdo (36.a) ainda existe mais de uma varidvel, ndo sendo possivel sua
solucdo nessa forma. Usando o fato de que a pressdo externa ¢ imposta ao restante da
camada limite ao longo da dire¢do perpendicular a superficie do Pitot, € possivel utilizar a

equacdo de estado dos gases perfeitos para modelar a distribuicdo de massa especifica em
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funcdo da distribuicdo de temperatura. Esta, por sua vez, ¢ colocada em fungdo do campo
de velocidades através da relacdo de Crocco-Busemann da equagdo (20). Ja o tratamento da
tensdo de cisalhamento ¢ mais complexo. No regime laminar consiste apenas no efeito
viscoso molecular sendo esta, portanto, modelada conforme a equacdo (37). Ja no regime
turbulento as tensdes de Reynolds se fazem presentes e precisam de um modelo especifico
para fazer o fechamento. Para tanto, uma abordagem envolvendo um modelo algébrico de
comprimento de mistura pode ser utilizado. E sabido que para gradientes de pressdo nulos,
a tensdo de cisalhamento total — molecular mais a turbulenta — ¢ aproximadamente
constante ao longo da subcamada turbulenta. Para escoamentos envolvendo gradientes de
pressdo, uma aproximagdo pode ser feita para corrigir esta afirmagdo a qual é mostrada na
equacao (38) (WHITE, 1992; WHITE & CHRISTOPH, 1972). Ao avaliar esta expressdo na
borda da camada limite, ¢ possivel obter a tensdo de cisalhamento no regime turbulento e

usar este resultado para alimentar a equacao (36.b).

d
T, = ﬁ » (37)
o\ 2 due
tr = py? (55) + peue G2y (38)

Para completar a metodologia de solucdo da equagdo (36.b) ¢ necessario determinar
quais fungdes melhor se adaptam a representacdo das distribuicdes de velocidade para
utilizd-las no método integral. Em geral ¢ proposto para o regime laminar fungdes

polinomiais como a mostrada, em sua forma geral, na equagao (39).

u=Y",c(s)yt (39)

Ao fazer isso, surge a questdo sobre qual ordem polinomial melhor representa os
campos de velocidade e temperatura. A determinagdo desta ordem pode ser feita através de
resultados benchmark tais quais aqueles obtidos para placa plana. Estas comparagdes sdo
feitas com mais detalhe na secdo 5.1, reservando-se a esta se¢do apenas a Tabela 4.1

mostrando o desvio percentual do nimero de Nusselt em relagdo aquele obtido através da
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solugdo por similaridade das equacdes de camada limite para gradientes de pressdo nulos.
Esta tabela mostra que a aproximacdo por polindmios de terceira ordem ¢ aquela que
apresenta melhores resultados, sendo, portanto, aqui escolhida para dar prosseguimento ao

procedimento de solucao.

Tabela 4.1 — Erro relativo do Niumero de Nusselt para uma placa plana obtido pelo método integral com
aproximacdes polinomiais para o perfil de velocidade laminar em comparacéo com correlagdes da literatura

Ordem do Polinomio | Erro relativo do Nimero de Nusselt (%)
2 17.90
3 4.13
4 10.67

Para o caso laminar com aproximag¢do polinomial de terceira ordem, ainda existe o
problema da determinagédo dos coeficientes c;(s). Estes sdo obtidos através da imposigdo de
condigdes de contorno, como as condigdes de ndo escorregamento na parede e o
confinamento dos efeitos viscosos na camada limite, quanto expressdes retiradas
diretamente da equacgdo diferencial de conservagdo da quantidade de movimento linear na
camada limite. As equagdes (40.a-d) mostram as condi¢cdes de contorno utilizadas para
estabelecer o perfil de velocidades do escoamento no interior da camada limite que devem
ser quatro para que seja possivel encontrar todos os coeficientes de um polindmio de

terceira ordem.

due 10 u _
u(s,0) =0; peu, — ;@(W@)L,:O =0 (40.a,b)
u(s, 8) = uy; g—”| =0 (40.c,d)
Yiy=6

Para o perfil de velocidades em regime turbulento, usa-se a equa¢ao (38) e combina-
se a equagdo de estado dos gases perfeitos com a relagdo de Crocco-Busemann da equagdo
(20), sendo entdo possivel obter o perfil de velocidades mostrado nas equagdes (41.a-g)

(WHITE & CHRISTOPH, 1972).

ut =%{ﬁ +Qsin (¢+%[2(5—50) +In(3222)))) (41.2)

S+1Sy-1
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onde,

__peuevwdue o _ _awvw . . _ Prful

a= Twur ds’ ﬁ - Twhkwiz - 2¢cpTw (41b-d)
+_

gb:sin‘l(W); Q=p*+4y; S=1+ay?* (41.e-g)

No entanto, por seu carater mais complexo, o perfil de velocidades das equagdes
(41.a-g) pode gerar problemas para a solugdo analitica pelo método integral, principalmente
no que tange a sua integracdo ao longo da camada limite. Para solucionar este impasse ¢
proposto um perfil de velocidades baseado na lei da poténcia que ¢ mostrado na equagio
(42) (SCHLICHTING, 1979). Sua formulacdo pode ser deduzida a partir da lei de fric¢do
de Blasius e o expoente de 1/7 foi determinado em comparagdo com resultados
experimentais (SCHLICHTING, 1979). Na Figura 4.1 ¢ mostrada a comparag¢do entre o
perfil de velocidades obtido a partir da teoria de comprimento de mistura (WHITE, 1992;
WHITE & CHRISTOPH, 1972) e a lei de poténcia aqui proposta para alguns valores
tipicos da velocidade de fricgdo na parede. E possivel observar que existe boa concordancia
entre as duas abordagens principalmente quando se considera regides de baixo
cisalhamento. Portanto, a equagdo (42) ¢ escolhida para ser aplicada no presente trabalho

por sua maior simplicidade e robustez numérica quando utilizada com o método integral.

ut = 8.74y+"" (42)

— u;=1m/s

— u;=2m/s

—  u;=3m/s

— ur =4mfs

—_— ur=5ms

0.000 0.002 0.004 0.006 0.008 0.010
y [m]

Figura 4.1 — Comparacio entre o perfil de velocidades da lei da poténcia, em pontilhado, e o perfil obtido com a
teoria de comprimento de mistura, em linha cheia.
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E importante ressaltar que ambos os perfis de velocidade aqui mostrados possuem
singularidade de seus gradientes na parede, impossibilitando a avaliagdo da tensdo de
cisalhamento desta forma. Uma solug@o proposta ¢ a de que se faca a imposi¢cdo de que a
velocidade na borda da camada limite seja igual aquela do escoamento potencial nesta
mesma borda (condi¢do de continuidade) e com isso se torna possivel o calculo da tensao
de cisalhamento em fun¢do da espessura da camada limite através da equacdo (43),

possibilitando a solu¢do da equagdo (36.b) para o regime turbulento.

u, = 8.74u, (22 )1/7 (43)

w

4.3. Problema Conjugado

Em um primeiro momento, optou-se pela solucdo acoplada dos modelos para o
solido e o fluido, o que ndo se mostrou computacionalmente eficiente e metodologicamente
interessante. Para contornar esta situagdo um processo iterativo foi aqui adotado, tal qual
mostra o fluxograma da Figura 4.2. A convergéncia do referido processo foi uma
preocupacdo em um primeiro momento. No entanto, serd mostrado mais adiante que a
convergéncia ¢ atingida em 6 ou 7 iteragdes o que foi considerado excelente para os

propositos do presente trabalho.

S Célculo da
7 Temperatura \ o distribuigdo de Solucdo do

[ AN n Solugdo do . .

| constante arbitraria » 1= coeficientes de = problema de

b, / escoamento . . .

\_ ha parede / transferéncia de condugdo de calor
calor

Y

Y
E=Max(Distribuigio
de temperatura
calculada-
Distribuicdo de
temperatura da
iteragdo anterior)

Calculo da
distribui¢do de
temperaturas em
regime permanente

[ Solugdo Final \

Figura 4.2 — Fluxograma indicativo das etapas do processo iterativo empregado para a solucio do problema
conjugado
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Capitulo 5 - Resultados e Discussao

5.1. Verifica¢ao do Problema de Conveccio: Placa Plana

Antes de buscar a validagao do modelo conjugado aqui proposto, se faz necessaria a
verificacdo do modelo de escoamento e convecc¢dao no fluido em face de situagdes de
solugdo simples encontradas na literatura. No entanto, em grande parte as solugdes
disponiveis foram desenvolvidas para escoamentos incompressives, o que foge do escopo
principal do presente trabalho, qual seja desenvolver um modelo valido, também, para
condi¢des de cruzeiro de uma aeronave comercial moderna, cujo nimero de Mach gira em
torno de 0.8, bem acima do limite de 0.3 usualmente considerado para inclusdo dos efeitos
de compressibilidade. E entdo adotada a alternativa de avaliagdo das propriedades
termofisicas em uma temperatura diferente da de filme, normalmente recomendada para
corrigir os efeitos de compressibilidade usando correlagdes originalmente desenvolvidas
para escoamento incompressivel. Uma temperatura de referéncia usualmente empregada ¢

mostrada na equacao abaixo (OZISIK, 1985):
T.,=T,+ 05(T, — T,) + 0.22(T,, — T,) (44)

Duas correlagdes sdo usadas como base para a verificagdo se os valores obtidos
através do método integral reproduzem com boa acuracia resultados bem estabelecidos:
uma para regime laminar, mostrada na equagdo (45), e outra para o regime turbulento,
mostrada na equacdo (46) (OZISIK, 1985). A principio as correlagdes mostradas nas
equacdes mencionadas foram desenvolvidas para escoamentos incompressiveis. No
entanto, ao avaliar as propriedades termofisicas na temperatura de referéncia da equagao

(44) estas passam a valer, com razoavel precisdo, no regime compressivel.
Nu, = 0.332Re, /?prt/3 (45)

Nu, = 0.0296Re, *2pr1/3 (46)
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De posse das correlagdes acima, cuja aderéncia aos dados experimentais existentes ¢
bem conhecida e aceita, ¢ possivel verificar se o algoritmo computacional desenvolvido
para a solugcdo do escoamento ¢ adequado. Para o caso laminar h4 ainda a necessidade de
determinar a ordem polinomial a ser usada de forma que os resultados para a placa plana
melhor se aproximem dos resultados obtidos através das correlagdes acima. De forma a
fazer essa comparagdo, a rotina de simulacdo ¢ executada para polindmios de ordem 2, 3 e
4, com um escoamento de corrente livre com Mach 0.8 e temperatura de 20 °C, para uma
temperatura constante na parede de 350 K. A Figura 5.1 mostra a comparagdo entre as
solugdes para diferentes ordens polinomiais e fica evidente que aquela que mais se
aproxima do resultado obtido com a correlacdo (45) ¢ a aproximagado polinomial de terceira
ordem, com um erro relativo de 4.13%, conforme apresentado anteriormente na Tabela 4.1,
sendo, portanto, o mais adequado para ser usado no presente trabalho. Quanto a verificagdo
da solucdo do regime turbulento pelo método integral proposto, esta ¢ feita ao proceder a
comparagdo dos resultados simulados usando as mesmas condi¢des especificadas para a
verificacdo da precisdo do regime laminar com a correlagdo mostrada na equagdo (46).
Cabe ressaltar que ¢ considerado que o escoamento ¢ turbulento desde o ponto em que este
estabelece contato com a parede sélida até o fim desta, ou seja, ¢ turbulento ao longo de
toda a placa. A Figura 5.2 mostra que existe pouca discrepancia entre o resultado simulado
e aquele dado pela correlagdo semi-empirica. O erro relativo maximo neste caso foi de
5.86% o que foi considerado aceitdvel para os propdsitos do presente estudo. Feitas as
comparacdes ¢ possivel concluir que os modelos propostos para a solugdo do escoamento
compressivel sdo capazes de reproduzir resultados bem estabelecidos, aumentando a
confianca de que, ao usé-los no tratamento do problema conjugado, valores razoavelmente

precisos serdo obtidos.

400
—_— Polindmio de 39 ordem

300
— Analitico

Nuy
b
=3
o

— Polinémio de 24 ordem

Polindmio de 47 ordem

0.00 0.02 0.04 0.06 0.08 0.10

% [m]

Figura 5.1 — Comparacio entre as diferentes ordens de aproximacio polinomial para o campo de velocidades com
a correlaciio analitica da equacéo (45) para regime laminar
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Figura 5.2 — Comparacgio entre o resultado obtido pelo método integral e aquele proveniente da correlacio para
escoamento em regime turbulento

5.2. Validac¢iao para Escoamento Incompressivel: Experimento em Tunel de Vento

Para uma primeira avaliagdo da adequacdao do modelo, experimentos em ambiente
controlado de laboratério foram conduzidos. Para os propoésitos do presente trabalho,
resultados experimentais obtidos no tunel de vento subsonico de circuito aberto (SOUZA et
al., 2011), mostrado na Figura 5.3, que equipa a Divisdo de Mecanica dos Fluidos e
Anemometria do Instituto Nacional de Metrologia, Padroniza¢do e Qualidade Industrial
(INMETRO), foram utilizados para validacdo do modelo para o problema conjugado, antes

de testes mais conclusivos em escoamento compressivel de ensaios em voo.

Figura 5.3 — Tunel de vento subsonico de circuito aberto que equipa o DINAM (Divisido de Mecanica dos Fluidos e
Anemometria) do INMETRO

Em (SOUZA et al., 2011) as medi¢des de temperatura foram feitas com a ajuda de

uma camera termografica por infravermelho modelo SC660 fabricada pela FLIR. Além

43



disso, medigdes usando um equipamento de velocimetria por imagem de particulas (PIV, na
sigla em inglés), fabricado pela DANTEC DYNAMICS, foram realizadas de forma a se ter
uma ideia melhor de como se comporta o escoamento de ar ao longo do Pitot e identificar
possiveis pontos de descolamento da camada limite e de transi¢ao para o regime turbulento.

O posicionamento destes ¢ mostrado na Figura 5.4 e na Figura 5.5, respectivamente.

Figura 5.4 — Posicionamento da cimera de Figura 5.5 — Posicionamento do equipamento de velocimetria
termografia por infravermelho. por imagem de particulas

Os resultados experimentais para temperatura ambiente de 21 °C, velocidade de
corrente livre do ar de 9.98 m/s, voltagem e corrente nos terminais do sistema de protecao
eletrotérmico de 68 V e 0.69 A, respectivamente, sio mostrados na Figura 5.6 e na Figura
5.7. E possivel observar na primeira o efeito do sistema de protegdo eletrotérmico
empregado na sonda Pitot em questdo, que se manifesta em altas temperaturas na regido
proxima ao ponto de estagnagdo. J4 a segunda mostra que o escoamento se manteve
laminar até a perda de contato com a superficie do Pitot na parte mais a direita. Isso da a
confianga para afirmar que, mesmo com a presenca de uma variagdo relativamente abrupta
entre uma geometria conica e uma cilindrica que ocorre proxima ao ponto de estagnacgio, o
escoamento mantém-se em regime laminar e sem inducdo de turbuléncia. Outra observagao
importante a ser feita ¢ que a espessura da camada limite tem aproximadamente a mesma
ordem de grandeza que as dimensdes radiais. A consequéncia disto ¢ que ndo se deve

negligenciar o efeito da curvatura nas grandezas relacionadas ao escoamento.
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Figura 5.6 — Resultados experimentais da termografia Figura 5.7 — Resultado da velocimetria por imagem de
por infravermelho (9.98 m/s, 68 V e 0.69 A no resistor) particulas para uma velocidade de 9.98 m/s

O modelo da se¢do 3.2 ¢ finalmente empregado e seus resultados sao comparados
com aqueles obtidos experimentalmente (SOUZA et al., 2011). Primeiramente se observa o
comportamento do campo de temperaturas em regime permanente em relacdo aos dados
empiricos na Figura 5.8 que mostra como a temperatura da superficie do Pitot varia com a
dire¢do longitudinal a partir da tomada de pressdo na regido de estagnacdo. Os resultados
tém boa aderéncia, particularmente em uma das regides foco no presente trabalho que ¢
aquela proxima ao ponto de estagnagdo. No entanto, existe uma discrepancia consideravel
na regido do suporte de fixacdo do Pitot na bancada de testes, indicando que ndo foram
contabilizadas todas as perdas térmicas nesta parte, mas este desvio dos resultados
experimentais ndo foi considerado critico devido a regido ser de pouca importancia relativa
no que se refere a funcionalidade do sensor e também ao fato de que este ndo comprometeu
a precisdo do restante do campo de temperaturas conforme ficou comprovado com a boa
aderéncia dos resultados no restante do corpo do Pitot. Outro aspecto digno de mencao ¢
que o posicionamento do sistema de protecdo eletrotérmico ligeiramente afastado do ponto
critico de formacdo de gelo tem grande influéncia para que este seja efetivo, o que pode ser
constatado pelas menores temperaturas observadas proximas ao ponto de estagnacdo em
relacdo a regido em que se localiza o resistor. Isto indica que pode ser uma boa estratégia
para melhorar a capacidade anti-gelo do tubo de Pitot, aproximar o resistor do ponto de
estagnacdo e/ou alterar a distribuicdo espacial da densidade de potencia, gerando-se mais

calor nas proximidades da regido de estagnacao.
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Figura 5.8 — Comparacio entre campos de temperatura em regime permanente: experimental, em vermelho, e
simulado, em preto

A Figura 5.9a e a Figura 5.9b mostram os resultados advindos da solu¢do do
escoamento, incluindo a influéncia que o campo de temperaturas do solido tem sobre este.
Na primeira ¢ mostrada a distribui¢do da espessura da camada limite ao longo da direcao
longitudinal. E possivel ver que o efeito da mudanga de geometria conica para cilindrica ¢ o
aparecimento de uma depressdo em comparagdo com a curva obtida para gradiente de
pressdo nulo. Na segunda ¢ mostrada a variacao do coeficiente de transferéncia de calor ao
se percorrer todo o Pitot, incluindo o suporte em forma de asa. Esta variagdo do coeficiente
de transferéncia de calor também ¢ comparada com aquela obtida quando se usa
correlagdes empiricas para estabelecé-la. A diferenga, como era de se esperar, ¢ maior na
regido do tronco de cone, visto que a correlagdo foi desenvolvida para escoamentos com
gradiente de pressdao nulo.

Wind Tunnel, ts = 9.98 m/s Wind Tunnel, tg = 9.98 m/s
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Figura 5.9 — Resultados para o escoamento (tinel de vento, 9.98 m/s, 68V, 0.69 A): (a) Distribuicio de espessura da
camada limite; (b) Comparacio entre o coeficientes de transferéncia de calor simulado, em preto, e de correlagio,
em vermelho.
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Também foi avaliada a evolugdo temporal do campo de temperaturas, visto que a
redugdo do tempo de resposta do sistema eletrotérmico a uma variacdo na velocidade e/ou
na temperatura de corrente livre ¢ de vital importancia para o funcionamento deste. Um
modelo que negligencia a influéncia da capacidade térmica do material ceramico
responsavel pelo isolamento elétrico da sonda Pitot pode erroneamente levar a um tempo de
resposta muito mais curto. Este comportamento ¢ observado ao se comparar as Figura 5.10,
onde ndo se inclui a participagdo do isolamento elétrico (porcelana), com as Figura 5.11,
onde a porcelana ¢ considerada nas propriedades termicas efetivas. Esses dois conjuntos de
figuras mostram a evolug¢do temporal da temperatura para 5 posi¢cdes ao longo da diregdo
longitudinal do Pitot. E possivel ver que existe boa concorddncia no caso em que a
capacidade térmica do material cerdmico ¢ levada em consideragdo conforme mostrado na
Figura 5.11. Porém, ao desconsidera-la, grande discrepancia ¢ observada no tempo de
resposta do sistema eletrotérmico do Pitot a uma mudanga nas condi¢cdes externas. Ao
observar a Figura 5.10 com maior atencdo é possivel concluir que esta discrepancia ¢
particularmente maior quanto mais proximo do ponto de estagnacdo estd o ponto em
questdo, o que faz com que tal simplificagdo seja indesejavel na presente aplicacdao. Para
comprovar esta afirmagdo os tempos de resposta no ponto de estagnacdo e a 90 mm deste
sdo calculados e comparados com os valores experimentais. Os resultados mostram que a
auséncia de porcelana no modelo subestima o tempo de resposta em 4 minutos no ponto de

estagnagdo, em contraponto aos 3 minutos observados a 90 mm deste.
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Figura 5.10 — Comparacio entre a evolucio temporal da temperatura medida no experimento em tiinel de vento e
o calculado através do modelo conjugado proposto desconsiderando a porcelana, para diversas posicoes
longitudinais.
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Figura 5.11 - Comparacio entre a evolucio temporal da temperatura medida no experimento em tiinel de vento e o
calculado através do modelo conjugado proposto considerando a porcelana, para diversas posi¢cdes longitudinais.

5.3. Validacao para Escoamento Compressivel: Ensaios em Voo

Para validar o modelo proposto para todas as situagdes de voo desejadas, ¢
necessario testd-lo contra dados em que a compressibilidade do ar tem um papel
importante. Portanto, ensaios em vd6o em uma aeronave A-4 Skyhawk da Marinha
Brasileira foram realizados na Base Naval de Sdo Pedro D Aldeia, RJ, como mencionado
anteriormente (SOUZA et al., 2012). Foram entdo fixados termopares na sonda Pitot que
equipa este avido e adquiriu-se dados para obter a evolucdo temporal da temperatura nos
pontos da superficie externa em que foram posicionados os sensores, ao longo do
comprimento do Pitot. A Figura 5.12 mostra a posi¢do do Pitot em relagdo a aeronave e a
disposi¢cdo dos termopares, bem como suas saidas para um Data Logger, modelo 177-T4
fabricado pela TESTO, responsavel pela aquisi¢do e armazenamento de dados (Souza et al.,
2012). Os termopares foram fixados usando o adesivo especial E-20NS Hysol Epoxy
Adhesive, fabricado pela Loctite. Um dos termopares ¢ voltado para a medigdo da
temperatura ambiente do ar que ¢ um parametro importante para o célculo do campo de
temperaturas externo a camada limite e dos fluxos de calor associados. Apds a preparagao
foram obtidas medidas de temperatura em duas situagdes de voo distintas: a 10000 pés com
numero de Mach igual a 0.5 e a 15000 pés com numero de Mach igual a 0.51. Infelizmente
a temperatura da superficie do Pitot em solo superou, de forma inesperada, o valor maximo

recomendado pelo fabricante do adesivo e dois dos termopares se desprenderam. No
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entanto, ainda foi possivel realizar andlises com os dois termopares restantes, sendo estes, o
posicionado a 80 mm do ponto de estagnacdo e o responsavel pelas medigdes da

temperatura ambiente (SOUZA et al., 2012).

Figura 5.12 — Disposiciao do tubo de Pitot na aeronave: (a) posicionamento do Pitot no A-4 Skyhawk; (b) instalagao
do tubo de Pitot no cone frontal da aeronave; (c) Data Logger isolado termicamente no compartimento frontal da
aeronave; (d) detalhe do posicionamento dos termopares

Um aspecto importante desta campanha de experimentos ¢ que foi solicitado ao
piloto que ligasse e desligasse o sistema de protegdo eletrotérmico em intervalos de tempo
para que fosse feita a observacdo do comportamento transiente do campo de temperaturas
no Pitot e, assim, validar o modelo conjugado para a predicdo do tempo de resposta do
referido sistema. Os instantes de tempo em que sdo feitos os ligamentos e desligamentos do
resistor ndo foram medidos diretamente e sim retirados dos resultados experimentais
obtidos com o termopar restante, sendo estes caracterizados por pontos de inflexdo na
curva. Apds a identificagdo destes tempos, ¢ possivel construir uma fungdo que represente a
variagdo temporal da poténcia dissipada no resistor para as duas situagdes em questdo,

como mostrado na Figura 5.13.
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Figura 5.13 — Variacio temporal do termo de geracio de energia térmica devido ao efeito Joule no resistor nos
ensaios em voo: (a) 10000 pés e Mach 0.5; (b) 15000 pés e Mach 0.51

De posse da solugdo do problema conjugado aqui proposto para modelar o
fendmeno da transferéncia de calor no Pitot é possivel compara-la com os resultados
obtidos para o termopar a 80 mm do ponto de estagnacgdo e, assim, validar o modelo para
posterior emprego em andlises para projeto térmico de tais sondas.

Novamente, em primeiro lugar foi proposto um modelo desprezando-se a influéncia
da capacidade térmica da cerdmica responsavel pelo isolamento elétrico. No que diz
respeito ao campo de temperaturas em regime permanente, a importancia em se considerar
as propriedades termofisicas efetivas com inclusdo da ceramica ¢ muito pequena. Porém, o
interesse principal do presente estudo recai na solugdo em regime transiente, € na interagao
dindmica entre o escoamento externo e a condugdo de calor no solido. Para mostrar que ¢
imprescindivel considerar a porcelana caso se queira resultados transientes coerentes, deve-
se comparar a Figura 5.14 com a Figura 5.15. E perceptivel o desvio entre os valores
calculados e aqueles medidos durante as duas situagdes de voo. Quantificando tal desvio
tem-se que, para o voo a 10000 pés, o RMS ("Root Mean Square") da diferenga entre o
valor calculado e os dados experimentais ¢ de 5.58°C para o caso em que a porcelana ¢
ignorada e de 3.15°C considerando-a, o que significa que a diferenca ¢ 77% maior no caso
em que o material ceramico ¢ ignorado. Ja para o voo a 15000 pés o RMS ¢ de 7.39°C
quando se desconsidera a porcelana e de 4.21°C ao consideré-la, o que corresponde a uma
diferenca de 76%. Isto mostra, definitivamente, a importancia da influéncia do material
responsavel pelo isolamento elétrico do resistor na resposta térmica transiente do Pitot.
Deve ser ressaltada uma importante caracteristica deste desvio, que diminui drasticamente o
tempo previsto para que a temperatura da superficie do tubo de Pitot atinja o regime

permanente, o que poderia levar a conclusdes erroneas sobre a confiabilidade do sensor.
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Outro fato a ser ressaltado ¢ quanto a precisdo relativa do modelo proposto e a
aproximacdo de parametros concentrados classica empregada em (SOUZA et al., 2011).
Apesar do modelo de parametros concentrados classico apresentar bons resultados para o
voo a 15000 pés, um desvio mais consideravel pode ser observado no caso do voo a 10000
pés, como ¢ verificado pela comparacdo entre a Figura 5.14 e a Figura 5.15. Isso se deve
aos maiores coeficientes de transferéncia de calor observados no segundo caso, ocasionados
pelo maior niimero de Reynolds. O modelo proposto no presente trabalho que envolve a
modelagem por aproximacdo em pardmetros concentrados melhorada apresentou melhor
concordancia com os dados medidos no voo a 10000 pés do que o calculado com o modelo
simplificado. Portanto, o modelo aqui proposto foi considerado mais adequado, visto que o
envelope de voo coberto tem uma abrangéncia maior do envelope de voo.

10000 ft, Mach 0.5
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Figura 5.14 — Evolu¢do das temperaturas na superficie do Pitot a 80 mm do ponto de estagnacio, negligenciando a
porcelana, com o modelo proposto, em preto, com o modelo em parametros concentrados classico, em vermelho, e
com resultados experimentais, em azul, para os ensaios em voo: (a) voo a 10000 pés de altitude e Mach de 0.5; (b)
voo a 15000 pés de altitude e Mach de 0.51
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Figura 5.15 — Evolucio das temperaturas na superficie do Pitot a 80 mm do ponto de estagnacio, considerando a
porcelana, com o modelo proposto, em preto, com o modelo em parametros concentrados classico, em vermelho, e
com resultados experimentais, em azul, para os ensaios em voo: (a) voo a 10000 pés de altitude e Mach de 0.5; (b)
voo a 15000 pés de altitude e Mach de 0.51
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Conforme ja foi explicitado, um procedimento iterativo ¢ utilizado de forma a
acoplar o fluido e o s6lido baseado no fluxograma da Figura 4.2. No entanto, ndo existe
nenhuma garantia, a priori, de que este ird convergir em todas as situacdes simuladas.
Portanto, ¢ preciso monitorar a convergéncia do modelo conjugado, o que ¢ feito através da
maxima diferenca absoluta entre dois campos de temperatura simulados em iteragdes
consecutivas. A Tabela 5.1 mostra esta diferenca em diferentes iteragdes para as situagdes
apresentadas nesta se¢do. E possivel concluir que, para os casos simulados, a convergéncia

acontece de forma relativamente rapida.

Tabela 5.1 — Monitoramento da convergéncia do processo iterativo do modelo conjugado para os ensaios em voo

_ | Altitude de 10000 pés e Mach 0.5 | Altitude de 15000 pés e Mach 0.51
fteragao Sem Porcelana | Com Porcelana | Sem Porcelana | Com Porcelana
1 23.1671 23.1666 26.8548 26.8549
2 9.86907 9.86953 12.6037 12.6035
3 0.205068 0.205874 0.167515 0.167436
4 0.0134393 0.0134703 0.0121526 0.0121444
5 0.000913956 0.00091707 0.000921695 0.000925743
6 0.0000630423 0.000062988 0.0000703363 0.0000676823

E importante também examinar o comportamento espacial da temperatura em
regime permanente. Neste caso a comparagao ¢ feita entre o modelo em que correlagdes sdo
utilizadas em contraposto ao modelo acoplado proposto no presente texto. Os resultados
para as duas situacdes de voo testadas sdo mostradas na Figura 5.16. Ao observa-los ¢
possivel concluir que as maiores discrepancias entre a temperatura calculada com as
correlagdes e aquela advinda do modelo acoplado, surgem proximas da regido do ponto de
estagnagdo. Isto mostra que, a desconsideracdo do acoplamento entre o escoamento e a
conducgdo de calor no sé6lido, pode levar a estimativas otimistas da temperatura no ponto de
estagnagdo, que ¢ critica para a formacao de gelo e consequente perda funcional da sonda
Pitot, o que consiste em um modelo pouco conservador do ponto de vista da seguranga em

VOO.
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Figura 5.16 — Campo de temperaturas em funcio da posi¢iio longitudinal em regime permanente: (a) para o voo a
10000 pés e Mach 0.5; (b) para o voo a 15000 pés e Mach 0.51

E importante analisar os resultados relacionados ao problema de convecgdo. De
forma semelhante ao que foi feito na se¢do 5.2, sdo mostrados nos graficos da Figura 5.17 e
da Figura 5.18 as distribuigdes de espessura da camada limite mecanica e de coeficiente de
transferéncia de calor, respectivamente. A novidade em relacdo ao que foi encontrado ao
analisar os dados obtidos para o tunel de vento ¢ a presenca do regime turbulento em
ambos. No grafico da espessura da camada limite uma descontinuidade ¢ visivel o que
condiz com a hipotese de transicdo laminar-turbulento abrupta. O mesmo pode ser dito da
distribuicao de coeficientes de transferéncia de calor, em que no mesmo ponto de transi¢ao
da espessura, apresenta uma brusca mudanca tanto de valores quanto de padrao de variagdo
com a posicao longitudinal. Outro fato importante ¢ atentar para os valores de coeficiente
de transferéncia de calor obtidos no voo a 10000 pés em contraposi¢do aos do voo a 15000
pés. O primeiro ¢ consideravelmente maior que o segundo, o que explica a menor aderencia
do modelo classico de pardmetros concentrados em prever a temperatura no ponto em

analise, devido ao maior nimero de Biot decorrente deste fato.
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Figura 5.17 — Variacio da espessura da camada limite ao longo da direcio longitudinal do Pitot: (a) voo a 10000
pés de altitude e Mach 0.5; (b) voo a 15000 pés de altitude e Mach 0.51
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Figura 5.18 — Variacio do coeficiente de transferéncia de calor ao longo da direcéo longitudinal do Pitot: (a) voo a
10000 pés de altitude e Mach 0.5; (b) voo a 15000 pés de altitude e Mach 0.51

Por 1ltimo, deve-se reportar o comportamento do campo de temperaturas no ponto
de estagnacdo devido a sua grande importancia no que tange a formacao de gelo em sondas
Pitot. A Figura 5.19 mostra os resultados da temperatura no ponto de estagnacdo ao longo
do processo transiente ensaiado, para as duas situagdes de voo ja mencionadas
anteriormente. Uma conclusdo importante ¢ a de que o comportamento no regime transiente
da temperatura do ponto de estagnacdo ¢ andlogo aquele do ponto monitorado durante os
testes em voo. Outra observagdo importante ¢ a ordem de grandeza dos valores obtidos para
o coeficiente de transferéncia de calor no ponto de estagnacdo. Olhando a correlagdo
apresentada na equacdo (12) € possivel concluir que este coeficiente depende inversamente
da raiz quadrada do didmetro nesta regido, o que mostra um possivel caminho para
modificagdes no projeto da sonda que € o aumento deste didmetro visando a diminuicao da

perda de calor e consequente aumento de temperatura no ponto de estagnacao.
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Figura 5.19 — Comportamento transiente simulado da temperatura do ponto de estagnacio do tubo de Pitot: (a)
voo a uma altitude de 10000 pés e Mach 0.5; (b) voo a uma altitude de 15000 pés e Mach 0.51
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5.4. Estudos Paramétricos para o Projeto Térmico de Sondas Pitot

De posse do modelo térmico conjugado para tubos de Pitot aeronauticos em
condicdes reais de voo, o proximo passo ¢ estabelecer diretrizes de projeto deste, visando a
profilaxia da acre¢do de gelo que pode acarretar perda funcional do sensor. Na presente
secdo, andlises de sensibilidade do campo de temperaturas a trés mudangas propostas a
seguir sdo feitas e seus resultados sdo comparados com aqueles validados através dos
ensaios em voo para que seja possivel tirar conclusdes para orientar o projeto de tais

sondas.

5.4.1. Raio do Ponto de Estagnacio

Para esta andlise de sensibilidade ¢ proposta a diminui¢do em 50% do didmetro do
ponto de estagnacdo. Os efeitos de tal mudanga nos parametros geométricos sao mostrados
na Figura 5.20. Os resultados para as duas situagdes de voo sdo mostrados na Figura 5.21.
A temperatura no regime permanente com a diminuicdo de 50% no raio do ponto de
estagnacdo ¢ 1.2 °C maior que aquela observada com a geometria do Pitot utilizado para a
validacdo do modelo, o que corresponde a um aumento de 2.2%. Isto mostra que essa
mudan¢a sozinha ndo é capaz de grandes melhorias do ponto de vista do aumento da
capacidade antigelo do tubo de Pitot, ainda mais com o efeito negativo de facilitar o

bloqueio total da entrada de ar ao diminuir o tamanho desta.
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Figura 5.20 — Parametros geométricos modificados com reducio de 50% no didmetro da regido de estagnacio: (a)
perimetro da se¢iio transversal do Pitot; (b) drea da secio transversal do Pitot
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Figura 5.21 — Comportamento transiente da temperatura no ponto de estagnacio obtida com a diminuic¢iio no raio
dessa regidao, em preto, comparado aquele validado nos ensaios em voo, em vermelho: (a) voo a 10000 pés e Mach
0.5; (b) voo a 15000 pés e Mach 0.51

5.4.2. Densidade de Poténcia

Outra ideia valida para o aumento da temperatura no ponto de estagnacdo e
consequente melhora na capacidade antigelo do Pitot ¢ um resistor com resisténcia variavel
espacialmente. Isto pode ser facilmente conseguido mudando o passo do enrolamento do
fio. O objetivo é concentrar a maior parte da poténcia dissipada via efeito Joule proxima a
regido de estagnacdo e, assim, otimizar o uso desta energia. As consequéncias benéficas
desta modificagdo podem extrapolar a simples melhoria na distribuicdo de energia. Com a
diminuic¢do da poténcia necessaria para se atingir determinada temperatura na regido frontal
do Pitot, € provavel que seja possivel diminuir, também, a espessura do isolamento elétrico
ceramico presente no sistema de protecdo eletrotérmico. O efeito imediato disto ¢ a
diminui¢do do tempo de resposta do campo de temperaturas ao longo do Pitot a uma
mudanga no ambiente externo.

Para proceder com a andlise do efeito térmico de se ter uma geragdo de calor por
efeito Joule variavel espacialmente, uma nova distribuicdo linear ¢ proposta na qual o
maximo se localiza na regido do sistema de proteg@o eletrotérmico mais proxima do ponto
de estagnagdo. No caso aqui desenvolvido empregou-se uma inclinagdo de 20% da poténcia
total gerada ao longo do comprimento do resistor. A distribui¢@o resultante em comparagao
com a utilizada até aqui ¢ mostrada na Figura 5.22. Como a regido proxima ao suporte ¢ de
pouca importancia funcional para o Pitot, e também pela baixa eficiéncia de coleta de gotas

presentes no ar atmosférico da maioria dos pontos ao longo do corpo do Pitot nesta regido,
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acredita-se ser bastante razoavel a proposta de reducdo da geracdo de calor nessa regido, em

prol de uma maior concentragdo energética mais proxima ao ponto de estagnacao.
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Figura 5.22 — Distribuicio de geracio de energia por efeito Joule ao longo da direcio longitudinal do Pitot:
distribuicio de poténcia linear, em preto, distribui¢io uniforme, em vermelho

Finalmente, os efeitos da modificagdo proposta no perfil da densidade de poténcia
dissipada no resistor do sistema de prote¢do -eletrotérmico podem ser analisados
criticamente. A Figura 5.23 mostra os resultados da temperatura no ponto de estagnagdo
para ambas as situagcdes de voo analisadas e validadas na secdo 5.3. Para os dados de
entrada do voo a uma altitude de 15000 pés e niimero de Mach de 0.51, a diferenca
observada no regime permanente ¢ de 1.3 °C, o que corresponde a 2.3% de aumento de
temperatura no caso da distribui¢@o linear de poténcia. Com uma mudanga aparentemente
menos brusca que aquela feita na se¢do 5.4.1, consegui-se, aproximadamente, 0 mesmo
efeito em termos de temperatura do ponto de estagnacdo. Portanto, ¢ bastante provavel que
modificar o perfil da densidade de poténcia seja uma estratégia de melhoria da capacidade
antigelo mais eficaz que a simples mudanga de uma dimensdo geométrica do ponto de
estagnacdo. Além disso, a mudanc¢a na distribuicdo de geracdo de energia no resistor nao
possui o efeito negativo mencionado na se¢ao 5.4.1 que ocorre ao se diminuir o didmetro da
tomada de pressdo da sonda Pitot, o que tende a facilitar o bloqueio desta com consequente
perda funcional. Outros perfis de densidade de poténcia podem ser testados e podem ser

otimizados em forma paramétrica para oferecer uma distribuicao 6tima da geragdo de calor.
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Figura 5.23 — Comparacio entre a temperatura no ponto de estagnacio obtida com a distribuicio linear de
poténcia, em preto, e com a distribui¢cio uniforme de poténcia, em vermelho: (a) voo a uma altitude de 10000 pés e
Mach de 0.5; (b) voo a uma altitude de 15000 pés e Mach 0.51

5.4.3. Geometria Cilindrica da Sonda

Finalmente uma ultima modifica¢do ¢ proposta. Esta ¢ de um carater diferente, pois
propde duas modificagdes em sequéncia. E sugerido aqui avaliar-se a sonda totalmente
cilindrica ao invés da geometria cone-cilindro no Pitot usado para a validacdo do modelo.
Além do efeito térmico, se forem mantidas as dimensdes originais da parte cilindrica do
Pitot anteriormente analisado, ocorrerd um aumento no raio do ponto de estagnacdo e,
consequentemente, uma maior abertura para a tomada de pressdo da sonda, dificultando seu
bloqueio total. Esta mudanca permite, ainda, que o sistema de protegado eletrotérmico possa
se estender até o ponto de estagnagdo aumentando a quantidade de energia que se concentra
nessa regido tendo como consequéncia o aumento da temperatura nesse ponto para uma
mesma poténcia dissipada no resistor.

A partir da modificagdo proposta, a distribuicdo de pardmetros geométricos fica
como mostrado na Figura 5.24 e a distribuicdo de poténcia do resistor fica conforme
mostrado na Figura 5.25. E esperado que a temperatura no restante da sonda Pitot diminua,
aumentando somente na regido proxima ao ponto de estagnacdo, ja que ¢ para onde foi
direcionada a extensdo do sistema de protecdo eletrotérmico. A principio ndo ha problema
com esse efeito, visto que a eficiéncia de coleta, ou seja, a quantidade de gotas de agua
subresfriada em suspensdo no ar atmosférico que efetivamente se choca e adere a
superficie, ¢ baixa na sonda, com excecdo feita ao ponto de estagnacdo, nao

compromentendo, portanto, a capacidade anti-gelo do sensor.
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Figura 5.24 — Variacdo com a direcio longitudinal dos parametros geométricos do Pitot com a sonda puramente
cilindrica: (a) perimetro da secio transversal; (b) area da seciio transversal
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Figura 5.25 — Distribuicio espacial de geraciio de energia térmica considerando a sonda totalmente cilindrica

Os resultados obtidos a partir destas modificagdes sdo, de certa forma,
impressionantes, conforme mostrado na Figura 5.26. O aumento de temperatura no ponto
de estagnagdo ¢ muito significativo em comparacdo aos obtidos através das outras
mudangas propostas na presente se¢do. Para as condi¢des de voo a uma altitude de 15000
pés utilizadas na valida¢ao do modelo, 15.1 °C de aumento de temperatura foram obtidos o
que corresponde a uma variagdo percentual de 26%. Ao mesmo tempo, resultados como
este sdo preocupantes, pois corroboram a ideia de que os fabricantes ndo fazem uma anélise
adequada do desempenho térmico dos sensores que produzem, visto que, até mesmo do
ponto de vista da fabricacdo, a geometria totalmente cilindrica ¢ mais simples. Outro fato
interessante ¢ que o efeito no comportamento transiente da adi¢do de mais isolamento
elétrico devido a extensdo do sistema de protecdo eletrotérmico ndo gerou grandes
discrepancias no tempo de resposta térmica do Pitot a uma mudanga no ambiente externo,
por exemplo. Portanto, ¢ possivel afirmar que o tubo de Pitot com geometria
completamente cilindrica apresenta melhor desempenho térmico, em relagdo ao projeto

atual do sensor. E valido realizar estudos sobre qual seria o efeito combinado da geometria
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cilindrica conjuntamente com a variagdo espacial do perfil de geracdo de energia térmica

proposto na se¢do 5.4.2.
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Figura 5.26 — Evolu¢io temporal da temperatura no ponto de estagnacio para uma sonda puramente cilindrica,
em preto, e para a geometria do Pitot usado na validacio do model: (a) voo a uma altitude de 10000 pés e Mach
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Capitulo 6 - Conclusdes

O presente trabalho propde um modelo de transferéncia de calor conjugada para
analise térmica de um tubo de Pitor aerondutico. Acopla-se a equagdo de energia para
conducdo ao longo do corpo do Pitot, com as equagdes de movimento e convec¢ao para o
escoamento de ar sobre a sonda. A equagdo de energia no so6lido ¢ reformulada para
simplificar o termo de difusdo radial, resultando em um modelo transiente unidimensional
para a temperatura média na sec¢do transversal do Pitot, aqui resolvido pela Técnica da
Transformada Integral Generalizada. Esta equacdo ¢ entdo acoplada as equacdes de
movimento ¢ de convec¢ao no fluido, resolvidas a partir do método integral e da relagdo de
Crocco-Busemann, definindo-se um processo iterativo baseado na distribui¢ao longitudinal
do coeficiente local de transferéncia de calor. Em conclusédo, foi feito o desenvolvimento de
um modelo relativamente simples que ¢ capaz de prever com precisdo satisfatoria o
comportamento térmico de tubos de Pitot aeronduticos tanto em condi¢cdes experimentais
controladas em tunel de vento quanto em condigdes reais de voo sujeitas a variagdes
bruscas das condig¢des operacionais ao longo do tempo. Também se trata de um modelo de
baixo custo computacional o que permite seu uso em conjunto com algoritmos de
otimizac¢do visando minimizar a probabilidade de formacdo de gelo e consequente bloqueio
da tomada de pressao do Pitot.

Alguns estudos paramétricos foram desenvolvidos com o intuito de analisar a
sensibilidade do campo de temperaturas a mudangas tanto geométricas quanto de
localizagdo e distribui¢do de geracdo de calor por efeito Joule advindo do sistema de
protecdo eletrotérmico que equipa tubos de Pitot aeronduticos. O primeiro estudo
paramétrico, que consistia na diminui¢ao do raio do ponto de estagnagdo, se mostrou pouco
promissor. Ficou constatado que mudancas muito drasticas teriam que ser realizadas de
forma a conseguir resultados significativos. Porém, diminui¢des muito grandes na area
disponivel para a tomada de pressdo na sonda Pitot poderiam comprometer a confiabilidade
do equipamento em condigdes de formagdo de gelo, visto que ficaria mais fécil o gelo
bloquear a tomada de pressdo. O segundo estudo tratou da mudanca do perfil de
distribuicdo da energia gerada no sistema de protecdo eletrotérmico de forma a concentrar a

geracdo mais proxima ao ponto de estagnagdo. No presente trabalho, uma distribuigdo
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linear ¢ proposta sendo que seu ponto maximo ¢ aquele mais proximo da regido de
estagnacdo. Aumentos de temperatura no ponto de estagnacdo proximos aos conseguidos
com a primeira estratégia foram obtidos, com mudangas bem menos drésticas e a
expectativa ¢ que, com perfis em que a concentracdo de poténcia seja ainda maior na parte
frontal do sistema de protecao eletrotérmico, as vantagens ficardo ainda mais evidentes.
Também ¢ importante mencionar a possibilidade de redugdo da quantidade de isolamento
elétrico a ser utilizado devido a diminui¢do da poténcia necessdria para manter a
temperatura no ponto de estagnacdo em niveis adequados, o que pode gerar uma melhora
significativa na resposta temporal da sonda Pitot a mudancas nas condigdes externas a que
esta estd submetida. E por fim, mas ndo menos importante, foi proposta a geometria
totalmente cilindrica em conjungdo com a extensdo do resistor até a parte mais frontal do
sensor. Esta foi, sem duvida, a mudanca mais eficaz do ponto de vista da melhora da
capacidade antigelo do tubo de Pitot. A influéncia da extensdo do isolamento elétrico da
resisténcia do Pitot, consequente da mudanga proposta, foi pequena e o tempo de resposta
térmica do Pitot permaneceu quase inalterado, porém, ¢ superior ao daquele correspondente
ao projeto original.

Como sugestao para futuros trabalhos fica a possibilidade de se utilizar em conjunto
a mudanca no perfil de distribuicdo da energia térmica gerada no resistor com a geometria
da sonda totalmente cilindrica. O efeito conjunto das duas modifica¢cdes poderia diminuir
drasticamente a probabilidade de formagao de gelo no ponto de estagnacdo e a consequente
perda funcional do sensor. Além disso, uma diminui¢do da poténcia advinda da aplicacao
conjunta poderia diminuir a necessidade de isolamento elétrico, melhorando a resposta
transiente do campo de temperaturas em face de mudancas bruscas nas condi¢des
ambientais ou operacionais. O presente estudo deve agora evoluir para a incorporagdo de
modelos de formagdo de gelo para que se possa analisar situagdes extremas, em que o
sistema anti-gelo ndo consiga evitar o inicio da formacdo de gelo, mas que ainda seja
possivel analisar a resposta temporal do sistema de protegdo térmica sob essas condigdes
transitorias, permitindo analisar-se o comportamento da sonda em situagdes criticas de
homologacdo. Em paralelo, o projeto e constru¢do na COPPE/UFRJ do primeiro tinel de
formacdo de gelo da América Latina, permitira a validacdo desse novo modelo estendido

para sondas Pitot e outros sensores aeronauticos.
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Apéndice A - Tabelas de Convergéncia da GITT

As tabelas a seguir ilustram a convergencia da solucdo do campo de temperaturas
no so6lido para diferentes instantes de tempo e posi¢cdes ao longo da direcdao X, a partir da
variacdo dos valores da temperatura adimensional com a ordem de truncamento N. Pode-se
observar que uma convergéncia pelo menos na segunda casa decimal ¢ obtida na grande

maioria dos pontos analisados.

Tabela 7.1 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em funcio da ordem de truncamento N para o
caso do escoamento incompressivel em tiinel de vento negligenciando a porcelana

t =400 segundos
X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10(-3.53557 -3.80997 -4.09741 -4.00521 -3.51837 -2.629%03 -1.58062 -1.28415 -1.07446 -0.951892 -0.909179
N=20| -3.5112 -3.82225 -4.05206 -4.00353 -3.52414 -2.6237% -1.58507 -1.28068 -1.07502 -0.953801 -0.90633
N=30| -3.5128 -3.8219%¢ -4.08%015 -4.00221 -3.52454 -2.62472 -1.58501 -1.28064 -1.07507 -0.953873 -0.906385
N=40|-3.508%93 -3.821688 -4.05087 -4.00265 -3.52482 -2.62516¢ -1.58511 -1.28062 -1.07504 -0.5%53793 -0.906335
N=50[-3.50814 -3.8217% -4.05085 -4.00261 -3.5248% -2.62511 -1.58511 -1.28062 -1.07504 -0.5537%2 -0.50634

t = 800 segundos
X=0. X=0.1 ®=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 ®=0.7 ®=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-3.54323 -3.81815 -4.10c48 -4.01523 -3.52%37 -2.64105 -1.55357 -1.25748 -1.08801 -0.5%6545% -0.522655
N=20(-3.51882 -3.8304¢ -4.10113 -4.01355 -3.53515 -2.63581 -1.59803 -1.29401 -1.08856 -0.%6741 -0.919843
N=30|-3.52041 -3.83017 -4.09%22 -4.01223 -3.53556 -2.63674 -1.5578%7 -1.25%357 -1.08861 -0.5%67482 -0.5155%08
N=40|-3.51654 -3.83008 -4.09%%3 -4.01267 -3.53583 -2.63718 -1.59807 -1.28395 -1.0885% -0.%67401 -0.91%851
N=50[-3.51575 -3.82585% -4.0595%5%2 -4.01263 -3.535% -2.63712 -1.55806 -1.25%354 -1.0885% -0.%c74 -0.515852

t = 1200 segundos
X=0. X=0.1 ¥=0.2 ¥=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 ¥=0.7 X=0.8 ¥=0.9 X=1.
N=10| -3.5433 -3.81823 -4.10656 -4.01533 -3.525%47 -2.64117 -1.55%36% -1.2%7¢ -1.08814 -0.%6562¢ -0.522822
N=20|-3.5188% -3.83053 -4.10121 -4.01364 -3.53526 -2.635%2 -1.59815 -1.2%414 -1.0886% -0.%67537 -0.915%&"2
N=30|-3.5204% -3.83024 -4.05%3 -4.01232 -3.53566 -2.63685 -1.5580% -1.25405 -1.08874 -0.%67605% -0.520035
N=40|-3.5166l -3.8301¢ -4.10002 -4.01277 -3.53594 -2.63729 -1.5981% -1.2%9407 -1.08872 -0.967529 -0.919978

N=50[-3.51582 -3.83007 -4.1 -4.01272 -3.53601 -2.63724 -1.59B81% -1.2%407 -1.08872 -0.9%967528 -0.91%957%
t = 1600 segundos
®=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.

N=10| -3.5433 -3.81823 -4.10657 -4.01533 -3.525%48 -2.64117 -1.5936% -1.29761 -1.08814 -0.9%65627 -0.922823
N=20(-3.5188% -3.83053 -4.10121 -4.01365 -3.53526 -2.6359%2 -1.59815 -1.29414 -1.0886% -0.967538 -0.91997
N=30(-3.5204% -3.83024 -4.05993 -4.01232 -3.53566 -2.63685 -1.5580% -1.29409 -1.08874 -0.%6761 -0.92003¢
N=40 |-3.5166l -3.83016 -4.10002 -4.01277 -3.535%4 -2.63729% -1.5981% -1.2%407 -1.08872 -0.%6753 -0.91887%

N=50[-3.51582 -3.83007 -4.1 -4.01272 -3.53601 -2.63724 -1.5%81% -1.2%407 -1.08872 -0.%6752% -0.519%8
t = 2000 segundos
®=0. ®=0.1 ¥=0.2 ¥=0.3 X=0.4 X=0.5 %=0.6 ¥=0.7 ¥=0.8 ¥=0.9 ®=1.

N=10| -3.5433 -3.81823 -4.10657 -4.01533 -3.52948 -2.64117 -1.58369 -1.29761 -1.08814 -0.965627 -0.922823
N=20(-3.51689 -3.83053 -4.10121 -4.01365 -3.53526 -2.63592 -1.58615 -1.29414 -1.0886% -0.967538 -0.919%7
N=30(-3.52049 -3.83024 -4.09%93 -4.01232 -3.53566 -2.63685 -1.58%609 -1.29409 -1.08874 -0.9%6761 -0.920036
N=40(-3.51661 -3.8301¢ -4.10002 -4.01277 -3.53594 -2.63729 -1.58619 -1.29407 -1.08872 -0.96753 -0.91987%
N=50|-3.51582 -3.83007 -4.1 -4.01272 -3.53601 -2.63724 -1.5981% -1.29407 -1.086872 -0.967529 -0.91998

Tabela 7.2 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em funcio da ordem de truncamento N para o
caso do escoamento incompressivel em tiinel de vento levando em consideracio a porcelana

t =400 segundos
| ®=0. %=0.1 ®=0.2 %=0.3 ®=0.4 ®=0.5 ®=0.6 ®=0.7 ®=0.8 %=0.9 X=1
N=10|-3.568%7 -3.77462 -4.07683 -3.55347 -3.50653 -2.57%7 -1.56267 -1.25413 -1.05341 -0.5%25053 -0.88556%
N=20| -3.481% -3.79181 -4.05758 -3.%6% -3.45242 -2.58561 -1.555%2% -1.25618 -1.05153 -0.9%30%13 -0.883802
N=30(-3.48473 -3.79148 -4.057%2 -3.96€889 -3.49225 -2.5%581 -1.55%56 -1.25622 -1.05152Z -0.9%30878 -0.883763
N=40(-3.48372 -3.75088 -4.05746 -3.96875 -3.482217 -2.5%5371 -1.558537 -1.25625 -1.05154 -0.930923 -0.883804
N=50[-3.47%76 -3.79113 -4.05785 -3.968688 -3.45231 -2.5857 -1.55858 -1.25621 -1.05153 -0.%30866 -0.883778
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t = 800 segundos

X=0. X=0.1 ®=0.2 X=0.3 ®=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1
N=10|-3.60552 -3.81314 -4.11886 -3.9%6688 -3.545%1 -2.62052 -1.60052 -1.29%115 -1.08975 -0.964758 -0.%20788
N=20(-3.51776 -3.83047 -4.09946 -4.01254 -3.53569% -2.63654 -1.59713 -1.29321 -1.08785 -0.966629% -0.919011
N=30|-3.52058 -3.83014 -4.09%5%8 -4.01242 -3.53552 -2.63675 -1.5574 -1.25%325 -1.08784 -0.5%665%3 -0.5%18573
N=40|-3.518%56 -3.82954 -4.05534 -4.01Z2Z9 -3.53543 -Z.63e6> -1.59741 -1.29%328 -1.08787 -0.9%66638 -0.91%013
N=50[-3.51557 -3.8257% -4.05572 -4.01241 -3.53558 -2.c3c04 -1.55742 -1.25324 -1.08785 -0.5%66581 -0.5%18%8¢

t = 1200 segundos

X=0. ®=0.1 ®=0.2 X=0.3 ®=0.4 ®=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 %=0.9 X=1
N=10|-3.60625 -3.813%1 -4.11%7 -3.9%775 -3.535077 -2.62133 -1.60128 -1.2%18% -1.09047 -0.965473 -0.92145%4
N=20(-3.51847 -3.83125 -4.1003 -4.01341 -3.53655 -2.63730c -1.55786 -1.29%355 -1.086858 -0.967344 -0.9%1%717
N=30(-3.52129 -3.8305%1 -4.10063 -4.01325 -3.53638 -2.63757 -1.5%816 -1.2%3%% -1.08857 -0.9%6730% -0.91%67%
N=40|-3.52028 -3.83031 -4.10017 -4.01315 -3.5363 -2.63747 -1.55817 -1.2%402 -1.0885% -0.567354 -0.5%1571%
N=50[-3.51628 -3.83056 -4.10056 -4.01328 -3.53¢44 -2.6374¢ -1.5%818 -1.253%8 -1.08858 -0.%672%7 -0.5%15652

t = 1600 segundos

®=0. ®=0.1 ¥=0.2 ¥=0.3 ¥=0.4 X=0.5 X=0.6 Xx=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1
N=10|-3.60626 -3.813%3 -4.11572 -3.9%776 -3.5507% -2.62135 -1.6013 -1.291%1 -1.0%904% -0.965487 -0.9%21509
N=20|-3.5184% -3.8312¢6 -4.10031 -4.01342 -3.53657 -2.63738 -1.55%7% -1.28%357 -1.0885% -0.5%6735% -0.5%15731
N=30(|-3.52131 -3.8305%3 -4.10065 -4.01331 -3.5364 -2.6375% -1.5%B818 -1.2%4 -1.08858 -0.567324 -0.515%653
N=40|-3.52029 -3.83033 -4.10019 -4.01317 -3.53631 -2.6374% -1.5581% -1.25404 -1.08861 -0.9%6736% -0.915733
N=50| -3.5163 -3.83058 -4.10058 -4.0133 -3.53646 -2.63747 -1.5982 -1.2%4 -1.08853% -0.967311 -0.919%706

t = 2000 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-3.60626 -3.81393 -4.11972 -3.99776 -3.55079 -2.62135 -1.6013 -1.29191 -1.09049 -0.965488 -0.92150%9
N=20|-3.5184% -3.83126 -4.10031 -4.01342 -3.53657 -2.63738 -1.5%97% -1.29357 -1.0885% -0.%6735% -0.%19731
N=30|-3.52131 -3.83093 -4.10065 -4.01331 -3.5364 -2.6375% -1.59818 -1.294 -1.08858 -0.967324 -0.919%693
N=40|-3.5202% -3.83033 -4.10019% -4.01317 -3.53631 -2.6374% -1.5%819 -1.29404 -1.08861 -0.9%96736% -0.919733
N=50| -3.5163 -3.83058 -4.10058 -4.0133 -3.53646 -2.63747 -1.5%82 -1.2%4 -1.0885% -0.%67312 -0.5%1%706

Tabela 7.3 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em funcio da ordem de truncamento N para o
caso do escoamento compressivel durante o teste em voo a uma altitude de 10000 pés e Mach de 0.5 negligenciando

a porcelana

t =260 segundos

| X=0. X=0.1 K=0.2 X=0.3 K=0.4 X=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-0.0875681 -0.091897 -0.0939452 -0.0951051 -0.0969126 -0.104953 -0.118847 -0.11419 -0.0966127 -0.0796566 -0.071731
N=20|-0.0848705 -0.0932%26 -0.0934157 -0.0948153 -0.0976088 -0.104313 -0.118335 -0.114029 -0.0965799 -0.07976%99 -0.07159%
N=30|-0.0848218 -0.0932856 -0.0%9341 _0.0947662 -0.0975%2 -0.104392 -0,119324 _0.114013 -0.0%966019 -0.0797769 -0.0715845
N=40|-0.0846708 -0.0932833 -0.093443%8 -0.0947843 -0.0975959 -0.1043%92 -0.119321 -0.114011 -0.09659%97 -0.0797732 -0.0T715815
N=E5E0|[-0.0845948 -0.0932767 -0.0934461 -0.094782 -0.09759%1 -0.104387 -0.119321 -0.114011 -0.0965397 -0.0797732 -0.0715815%
t =520 segundos
¥=0. X=0.1 ¥=0.2 ¥=0.3 ¥=0.4 ¥=0.5 ¥=0.86 X=0.7 ¥=0.8 ¥=0.9 X=1.
¥N=10| -1.03004 -1.23019% -1.45155 -1.47174 -1.3055 -0.881748 -0.318149 -0.20083 -0.1242%1 -0.0851%31 -0.076808&2
N=20(-0.993171 -1.24982 -1.44118 -1.47239 -1.31128 -0.875186 -0.323576 -0.197299 -0.124706 -0.0872378 -0.0738448
N=30|-0.998852 -1.25095 -1.43874 -1.47018 -1.31178 -0.876841 -0.323402 -0.197228 -0.124779 -0.0873211 -0.07390%¢6
HN=40|-0.994394 -1.25071 -1.43974 -1.47064 -1.31208 -0.877344 -0.323506 -0.197218 -0.124747 -0.0872364 -0.073838
MN=50| -0.99407 -1.25052 -1.4396% -1.47062 -1.31212 -0.877333 -0.323511 -0.197213 -0.124752 -0.0872316 -0.0T738428
t =779 segundos
¥=0. ¥=0.1 X=0.2 ¥=0.3 X=0.4 ¥=0.5 ¥=0.6 X=0.7 ¥X=0.8 ¥=0.9 ¥=1.
N=10| -1.02468 -1.22436 -1.44456 -1.46244 -1.2927 -0.8628%98 -0.291133 -0.171016 -0.0943259 -0.056331 -0.0490892%
N=20(-0.988051 -1.24388 -1.43419 -1.46317 -1.29836 -0.856424 -0.296462 -0.167517 -0.094747 -0.0583566 -0.0461562
N=30(-0.993736 -1.24502 -1.43175 -1.46097 -1.29886 -0.858062 -0.296289 -0.167449 -0.0948156 -0.0584389 -0.046223%9
N=40 (-0.989286 -1.24477 -1.43275 -1.46143 -1.299%916 -0.858566 -0.2963%4 -0.16744 -0.0947837 -0.0583547 -0.0461526
N=50(-0.988%67 -1.24458 -1.43271 -1.46141 -1.29%2 -0.858555 -0.2963%9 -0.167434 -0.0947888 -0.0583498 -0.0461574
t =1039 segundos
X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.86 X=0.7 X=0.8 X=0.% X=1.
H=10|-0.649451 -0.68637 -0.696105 -0.660883 -0.569109 -0.426184 -0.272381 -0.19366 -0.126828 -0.0891772 -0.0767601
H=20| -0.63167 -0.69611 -0.691306 -0.660743 -0.572099 -0.422926 -0.273%03 -0.193181 -0.1267 -0.0895677 -0.0763073
H=30|-0.631373 -0.696043 -0.691267 -0.660467 -0.571879 -0.42312 -0.273838 -0.193127 -0.128783 -0.0896006 -0.0762629
H=40|(-0.630219 -0.696014 -0.691511 -0.660616 -0.571934 -0.42317 -0.273845 -0.193119 -0.126773 -0.0895776 -0.0762452
N=-50|-0.629657 -0.695963 -0.69153 -0.6605%7 -0.571959 -0.423132 -0.273845 -0.193118 -0.126774 -0.0895772 -0.0762457
t =1299 segundos
X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N-10| -1.00106 -1.19952 -1.41895 -1.4361 -1.26528 ~0.256409 -0.138768 -0.0633979 -0.0384508 -0.0342511
N=20(-0.96516%9 -1.21866 -1.40872 -1.43691 -1.27075 -0.261597 -0.135316 -0.0698284 -0.0404437 -0.0313524
N=30(-0.970867 -1.2198 -1.40629% -1.43473 -1.27124 -0.261428 -0.135252 -0.0698507 -0.040524 -0.0314243
N=40 (-0.966458 -1,21955 -1.40728 -1.43518 -1.27155 -0.261533 -0.135243 -0.06985%95 -0.0404408 -0.0313539
N=50[-0.966159 -1.21937 -1.40723 -1.43516 -1.27159 -0.261538 -0.135238 -0.0698646 -0.0404359 -0.0313587
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Tabela 7.4 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em fun¢fio da ordem de truncamento N para o
caso do escoamento compressivel durante o teste em voo a uma altitude de 10000 pés e Mach de 0.5 levando em

consideracio a porcelana

t =260 segundos

H=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 H=0.8 X=0.7 X=0.8 H=0.9 H=1.
N=10|-0.432904 -0.481341 -0.539004 -0.524181 -0.459706 -0.31754 -0.188151 -0.146427 -0.109383 -0.0839686 -0.0738815
N=20|-0.408022 -0.48732 -0.533417 -0.528093 -0.456388 -0.320178 -0.188272 -0.146488 -0.109344 -0.0842053 -0.073791
N=30|(-0.408357 -0.487324 -0.533519 -0.528099 -0.45637 -0.320415 -0.188356 -0.146411 -0.109279 -0.0841182 -0.0737185
N=40|(-0.40793% -0.487083 -0.533444 -0.528046 -0.456365 -0.3203%91 -0.188328 -0.146432 -0.109275 -0.0841354 -0.0737205
N=50]| -0.40683 -0.487156 -0.533535 -0.528077 -0.456402 -0.32038 -0.188328 -0.146424 -0.109272 -0.0841231 -0.0737152

t =520 segundo

¥=0. ¥=0.1 ¥=0.2 ¥=0.3 ¥=0.4 ¥=0.5 ¥=0.86 X=0.7 X=0.8 ¥=0.9 ¥=1.
N=10| -1.07731 -1.2299%3 -1.454%2 -1.45268 -1.32146 -0.860095 -0.322104 -0.193735 -0.123201 -0.0839124 -0.0725053
N=20(-0.99053% -1.24829 -1.43559 -1.46682 -1.30838 -0.873431 -0.320586 -0.194697 -0.1223%6 -0.0850128 -0.0716857
N=30|-0.995555 -1.24759 -1.43617 -1.46688 -1.30836 -0.874279 -0.320882 -0.194606 -0.122265 -0.0848821 -0.0715252
N=40|-0.994673 -1.24707 -1.43574 -1.46674 -1.30835 -0.874209 -0.320821 -0.194639 -0.122293 -0.0849047 -0.0715721
MN=50|-0.991385 -1.24728 -1.4360% -1.46685 -1.30847 -0.874171 -0.320829 -0.1%461 -0.122281 -0.0848586 -0.071550%9

t =779 segundo

¥=0. ¥=0.2 ¥=0.3 ¥=0.4 ¥=0.5 ¥=0.6 X=0.7 X=0.8 ¥=0.9 ¥=1.
N=10| -0.97521 -1.32794 -1.3288 -1.21077 -0.779055 -0.266833 -0.146575 -0.0844482 -0.0515421 -0.0430974
N=20|-0.824302 -1.309%3 -1.34201 -1.19849% -0.791758 -0.265254 -0.147551 -0.08362%93 -0.0526047 -0.04227&87
N=30|-0.899233 -1.31048 -1.34207 -1.19847 -0.792539 -0.265524 -0.14748 -0.083514 -0.0524965 -0.0421364
N=40|-0.898451 -1.31008 -1.34194 -1.19846 -0.792477 -0.265471 -0.147507 -0.0835431 -0.0525147 -0.0421835
N=50|-0.895424 -1.3104 -1.34204 -1.19857 -0.792442 -0.26547% -0.14748 -0.0835321 -0.0524713 -0.0421636

t =1039 segundos

H=0. H-0.1 H-0.2 H=0.3 H-0.4 X=0.5 H=0.6 X=0.7 X=0.8 H=0.9 X=1.
N-10|-0.891184 -0.994993 -1.13356 -1.13018 -0.99711 -0.648107 -0.2994 -0.19603 -0.127303 -0.0891405 -0.0766817
N=20|-0.839986 -1.00725 -1.12208 -1.13814 -0.990389 -0.653375 -0.299458 -0.196356 -0.127061 -0.0897544 -0.0763575
H=30|-0.840654 -1.00727 -1.12232 -1.13817 -0.990374 -0.653805 -0.299579 -0.1%96201 -0.1269%93 -0.0895875 -0.0762155
H=40|-0.83%9801 -1.00678 -1.12216 -1.13806 -0.990357 -0.653775 -0.299528 -0.19623%9 -0.126%927 -0.08%6196 -0.0762224
N=50[-0.837517 -1.006%3 -1.12235 -1.13813 -0.9%9043 -0.653753 -0.29952%9 -0.1%96222 -0.126%2 -0.0895933 -0.076210%9

t =1299 segundos

H=0. H=0.1 H=0.2 H=0.3 H=0.4 H=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 H=0.9 H=1.
N=10|-0.832542 -0.957988 -1.15149 -1.15946 -1.06563 -0.683807 -0.21774 -0.113312 -0.064816 -0.0411003 -0.0357851
HN=20|-0.759847 -0.972%964 -1.13532 -1.17139 -1.05442 -0.6%9565 -0.216l62 -0.114232 -0.0640398 -0.0420627 -0.0350216
H=30|-0.764676 -0.972262 -1.13584 -1.17145 -1.05441 -0.696367 -0.216412 -0.114185 -0.0639446 -0.0419807 -0.0349011
H=40)| -0.76403 -0.971879 -1.13546 -1.17134 -1.0544 -0.69631 -0.216367 -0.114206 -0.0639744 -0.0419936 -0.0349473
HN=50[-0.761369 -0.9%72052 -1.13575 -1.17143 -1.0545 -0.6%96279 -0.216375 -0.114181 -0.063%9644 -0.0419544 -0.034%2%92

Tabela 7.5 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em funcio da ordem de truncamento N para o
caso do escoamento compressivel durante o teste em voo a uma altitude de 15000 pés e Mach de 0.51

negligenciando a porcelana

t =260 segundos

X=0. ¥=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.86 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-1.79%26% -2.10567 -2.42575 -2.40266 -2.11722 -1.47377 -0.599156 -0.386275 -0.249172 -0.177568 -0.159658
HN=20(-1.73379 -2.13707 -2.40833 -2.40404 -2.12821 -1.45956 -0.605811 -0.381328 -0.249989 -0.180502 -0.155234
N=30(-1.74114 -2.137 -2.40302 -2.4003% -2.12925 -1.46137 -0.605728 -0,381399 -0.249886 -0.180605 -0.155562
HN=40| -1.7351 -2.13666 -2.40417 -2.40134 -2.1299 -1.48 -0.605921 -0.381379 -0.24983 -0.180455 -0.155438
N=50|-1.73427 -2.13659 -2.4042 -2.40126 -2.12999 -1.46223 -0.605924 -0.381375 -0.249834 -0.180451 -0.155442

t =520 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 X=0.%9 X=1.
HN=10(-1.79314 10617 -2.42639 -2.40356 -2.11855 -1.47581 -0.602036 -0.389454 -0.252536 -0.1809%98 -0.163034
H=20|-1.73422 .13759 -2.40887 -2.404%94 -2.12954 -1.46158 -0.608694 -0.384508 -0.253353 -0.183%932 -0.15861
HN=30(-1.74157 13781 -2.40366 -2.4012% -2.13058 -1.46339% -0.60861 -0.384579 -0.25325 -0.184035 -0.158938
HN=40(-1.73553 13717 -2.40481 -2.40223 -2.13123 -1.46429 -0.608804 -0.384559 -0.253194 -0.183885 -0.158814
N=50| -1.7347 -2.1371 -2.40484 -2.40215 -2.13133 -1.46425 -0.608806 -0.384555 -0.253199 -0.183881 -0.158818

t =779 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 X=0.% X=1.
HN=10(-1.79115 -2.103%5 -2.42355 -2.39957 -2.1127 -1.46686 -0.589377 -0.37545%9 -0.237799 -0.166003 -0.148283
N=20(-1.73232 -2.13532 -2.40815 -2.40097 -2.12365 -1.45269 -0.596023 -0.370553 -0.238618 -0.168935 -0.14388
H=30(-1.73%67 13555 -2.40083 -2.39733 -2.1247 -1.4545 -0.595%41 -0.370624 -0.238515 -0.163%038 -0.144188
HN=40(-1.73363 -2.1349%1 -2.401%98 -2.39827 -2.12534 -1.4554 -0.596134 -0.370604 -0.238459 -0.168888 -0.144065
N=50([-1.73281 -2.13484 -2.40201 -2.39%981% -2.12544 -1.45535 -0.5%6136 -0.3706 -0.238463 -0.168884 -0.1440&8

t =1039 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 X=0.%9 X=1.
HN=10(-1.79287 -2.10587 -2.426 -2.40301 -2.11774 -1.47458 -0.6002%4 -0.38753 -0.2505 -0.178921 -0.160939
N=20|-1.733%9¢6 -2.13728 -2.40859 -2.4043% -2.12874 -1.46036 -0.606949 -0.382584 -0.251317 -0.181855 -0.156566
HN=30(-1.74131 -2.1375 -2.40327 -2.40075 -2.12977 -1.46217 -0.606866 -0.382654 -0.251214 -0.181958 -0.1568%94
HN=40(-1.73527 -2.13687 -2.40442 -2.4016%9 -2.13042 -1.46307 -0.60706 -0.382635 -0.251158 -0.181808 -0.156877
HN=50[-1.73444 -2.136%8 -2.40445 -2.40161 -2.13052 -1.46303 -0.607062 -0.38263 -0.251162 -0.181804 -0.156774
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t = 1299 segundos
| X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 ¥=0.7 X=0.8 X=0.%9 X=1.
HN=10(-1.78431 -2.09639%9 -2.41443 -2.38766 -2.09624 -1.4428 -0.556461 -0.34048% -0.202591 -0.131657 -0.1150586
H=20(-1.72572 12764 -2.39707 -2.38911 -2.10707 -1.42878 -0.563075 -0.335545 -0.203415 -0.134584 -0.11063%9
N=30(-1.7330% -2.12788 -2.39176 -2.38547 -2.10812 -1.4305% -0.5629%6 -0.335615 -0.203311 -0.134686 -0.110967
HN=40(-1.72706 -2.12724 -2.3929% -2.38641 -2.10877 -1.4314% -0.563189 -0.335595 -0.203255 -0.134537 -0.110843
H=50[-1.72624 212717 -2.39293 -2.38633 -2.10886 -1.43144 -0.563191 -0.335591 -0.20326 -0.134533 -0.110847

M MR NN

Tabela 7.6 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em funcio da ordem de truncamento N para o
caso do escoamento compressivel durante o teste em voo a uma altitude de 15000 pés e Mach de 0.51 levando em
consideracio a porcelana

t =260 segundos

H=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.86 X=0.7 X=0.8 ¥=0.% =1,
N=10|-1.86686 -2.10667 -2.43027 -2.37135 -2.14498 -1.43497 -0.605631 -0.373556 -0.248725 -0.173576 -0.15449¢&
N=20|-1.72947 -2.13281 -2.39777 -2.394%92 -2.12368 -1.45597 -0.601022 -0.376944 -0.245678 -0.176548 -0.15163%9
H=30(-1.73593 -2.13147 -2.39833 -2.3852 -2.123%91 -1.4568% -0.601184 -0.376964 -0.245622 -0.176548 -0.151564
N=40| -1.734%9 -2.13087 -2.3977% -2.385 -2.12384 -1.45684 -0.601154 -0.376971 -0.245695 -0.176569 -0.151658
HN=50[-1.72975 -2.13121 -2.3%9828 -2.39515 -2.124 -1.4568 -0.601188 -0.376922 -0.245675 -0.176491 -0.151622

t =520 segundos

¥=0. ¥=0.1 X=0.2 ¥=0.3 ¥=0.4 ¥=0.5 X=0.8 X=0.7 ¥X=0.8 ¥=0.9 X=1.
N=10|-1.87179%9 -2.11215 -2.43651 -2.3779%1 -2.1518% -1.44185 -0.612631 -0.380546 -0.255616 -0.180288 -0.16101
N=20(-1.73414 -2.13834 -2.40395 -2.40152 -2.13055 -1.46288 -0.608021 -0.383938 -0.252565 -0.183265 -0.158148
N=30|-1.7405%3 -2.137 -2.40451 -2.4018 -2.13078 -1.46371 -0.608183 -0.383%958 -0.252508 -0.183264 -0.158073
N=40|-1.73%956 -2.1364 -2.403%92 -2.4016 -2.1307 -1.46375 -0.608152 -0.383%965 -0.252581 -0.183285 -0.1581&7
HN=50| -1.7344 -2.13674 -2.40446 -2.40175 -2.13087 -1.46371 -0.60818& -0.383915 -0.252561 -0.183207 -0.158131

t =779 segundos

¥=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.86 ¥=0.7 ¥=0.9 X=1.
N=10|-1.84818 -2.08377 -2.40454 -2.34526 -2.118%2 -1.4109 -0.583015 -0.351732 . T -0.153666 -0.135308
N=20|-1.70991 -2.10%66 -2.37233 -2.36863 -2.09779 -1.43179 -0.578416 -0.355097 -0.224801 -0.156615 -0.13247
HN=30(-1.71636 -2.10833 -2.37288 -2.36891 -2.09801 -1.43261 -0.57858 -0.35512 -0.224747 -0.156616 -0.132337
N=40|-1.71534 -2.10774 -2.3723 -2.36871 -2.09794 -1.43265 -0.57855 -0.355127 -0.224819 -0.156637 -0.132491
N=50|-1.71024 -2.10807 -2.37283 -2.36887 -2.0981 -1.43261 -0.578584 -0.355078 -0.2248 -0.15656 -0.132455

t =1039 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 X=0.%9 X=1.
H=10|-1.86902 -2.10906 -2.43297 -2.37413 -2.14782 -1.43768 -0.608269 -0.376142 -0.251236 -0.1759%4 -0.156833
HN=20|-1.73151 -2.13522 -2.40044 -2.39772 -2.12651 -1.4586% -0.603659% -0.379532 -0.248187 -0.1789%68 -0.153974
N=30(-1.73797 -2.13388 -2.40101 -2.398 -2.12673 -1.459%52 -0.603821 -0.379552 -0.24813 -0.1789%67 -0.15389%
N=40|-1.73694 .13328 -2.40042 -2.3978 -2.12666 -1.45956 -0.60379 -0.379559 -0. 203 -0.178988 -0.153993
H=50|-1.73178 -2.13362 -2.40096 -2.39795 -2.12682 -1.45952 -0.603824 -0.37951 -0.248183 -0.17891 -0.153957

t =1299 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 ¥=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 ¥=0.8 X=1.
N=10|-1.73504 -1.9gl124 -2.27028 -2.0039% -1.32278 -0.519363 -0.298658 -0.183984 -0.116%85 -0.101535
N=20|-1.60482 -1.98588 -2.23954 -1.9837 -1.34304 -0.514883 -0.301875 -0.181085 -0.119789 -0.0988241
N=30|-1.61124 -1.98456 -2.24008 -1.98391 -1.34382 -0.515052 -0.301808 -0.18104 -0.1197%% -0.08987585
N=40| -1.6103 -1.98401 23852 -1.98384 -1.34385 -0.515026 -0.301514 -0.18111 -0.119818 -0.0988501
N=50|-1.60546 -1.98433 -2.24002 88 -1.98399 -1.34382 -0.515058 -0.301867 -0.1810%1 -0.119744 -0.09E8815%9

Tabela 7.7 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em funcio da ordem de truncamento N para o
caso da variacio do raio do ponto de estagnacio nas condicées do escoamento compressivel durante o teste em voo
a uma altitude de 10000 pés e Mach de 0.5

t =260 segundos
X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 X=0.%9 X=1.
N=10| -0.45473 -0.496275 -0.550116 -0.532931 -0.465524 -0.320759 -0.189393 -0.147248 -0.108888 -0.0843481 -0.0741813
N=20(-0.416968 -0.50058 -0.544755 -0.536744 -0.462247 -0.323442 -0.189556 -0.147313 -0.108882 -0.0845941 -0.0741231
N=30(-0.417304 -0.500698 -0.544927 -0.536746 -0.462209 -0.32366 -0.189%618 -0.14722 -0.108792 -0.0844918 -0.0740251
N=40|(-0.416881 -0.500524 -0.544843 -0.536701 -0.462209 -0.323628 -0.1895%94 -0.147236 -0.1089792 -0.0845021 -0.074030&
N=50|-0.4153%9¢6 -0.500582 -0.5449%927 -0.53672%2 -0.462243 -0.323618 -0.1895%4 -0.147229 -0.1097% -0.0844912 -0.07402&4

t =520 segundos
=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 ¥=0.7 X=
-47362 -1.46644 -1.3276% -0.864515 -0.323075 -0.194776 -0.1
.45638 -1.47927 -1.31565 -0.877183 -0.321933 -0.195538 -0.1
.45713 -1.47927 -1.31555 -0.877944 -0.322149 -0.1953%94 -0.1
1
1

X=0.9 X=1.
26 -0.0844731 -0.07253886
39 -0.0854085 -0.0720237
& -0.0852269% -0.0717715
61 -0.0852248 -0.0718348
53 -0.085183 -0.071818

X=0.

H=10(-1.14593
H=20|-1.02053
H=30|-1.02638
H=40|-1.02583
N=50[-1.02132

45666 -1.47917 -1_.31555 -0.877854 -0.322099 -0.1895407 -0.
.45698 -1.47%26 -1.31566 -0.87781% -0.322109 -0.195381 -0.

t =779 segundos
X=0. X=0.1 ¥=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 ¥=0.9 X=1.
N=10] -1.03827 -1.15364 -1.34344 -1.33989 -1.21505 -0.78233 -0.267317 -0.147298 -0.084488 -0.051986 -0.043044%
N=20]|-0.921798 -1.16437 -1.32747 -1.3518 -1.20381 -0.794351 -0.266104 -0.148073 -0.083978%9 -0.0528807 -0.0425236
N=30|-0.927566 -1.16387 -1.3281%9 -1.3518 -1.20372 -0.79505 -0.2663 -0.147952 -0.0837806 -0.0527255 -0.042296
N=40]-0.927111 -1.16362 -1.32774 -1.35171 -1.20371 -0.79497 -0.266256 -0.14796 -0.0838235 -0.0527206 -0.0423583
N=501-0.922958 -1.16376 -1.32803 -1.3518 -1.20382 -0.794937 -0.266266 -0.147936 -0.0838164 -0.0526813 -0.0423426
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t =1039 segundos
X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 ¥=0.7 X=0.8 X=0.% X=1.
N=10|-0.936259 -1.02473 -1.15265 -1.14281 -1.00433 -0.651801 -0.300699 -0.196891 -0.127805 -0.0895365 -0.0769741
N=20|-0.858529 -1.03353 -1.14164 -1.15055 -0.997706 -0.657159 -0.30083%9 -0.197226 -0.127628 -0.0901698 -0.0767138
N=30|-0.859184 -1.03379 -1.14202 -1.15057 -0.997651 -0.657546 -0.300914 -0.19704 -0.127446 -0.0899726 -0.0765186
N=40|-0.858327 -1.03343 -1.14185 -1.15049 -0.997642 -0.6575 -0.30087 -0.197067 -0.127451 -0.0899307 -0.0765346
N=50|-0.855267 -1.03355 -1.14202 -1.15054 -0.997711 -0.657481 -0.300872 -0.197052 -0.127446 -0.0899673 -0.0765253

t = 1299 segundos
X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 ¥=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-0.8¢ g -0.9%0716 -1.16381 -1.16811 -1.0684 -0.68633%9 -0.21806 -0.113981 -0.064872 -0.0415715 -0.0357731
N=20|-0.T¢ 2 -1.00005 -1.14%6 -1.17878 -1.05821 -0.697489 -0.216834 -0.114699% -0.0643942 -0.0423638 -0.035296
N=30|-0.790471 -0.99%85 -1.15025 -1.17878 -1.05814 -0.69813 -0.217016 -0.114608 -0.0642242 -0.0422395 -0.0350988
N=40|-0.790151 -0.999312 -1.14%83 -1.17871 -1.05813 -0.698058 -0.21698 -0.114612 -0.0642664 -0.0422316 -0.0351586
N=50|-0.786487 -0.999435 -1.1501 -1.17878 -1.05822 -0.698028 -0.2169% -0.11459 -0.06426 -0.042196 -0.0351445

Tabela 7.8 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em funcio da ordem de truncamento N para o
caso da variacio do raio do ponto de estagnacio nas condi¢cées do escoamento compressivel durante o teste em voo
a uma altitude de 15000 pés e Mach de 0.51

t =260 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
H=10|-1.98%66 -2.18484 -2.47123 -2.40107 -2.16007 -1.44505 -0.608651 -0.376l64 -0.249735 -0.174946 -0.154873
H=20|-1.78826 -2.20016 -2.44211 -2.42257 -2.1404 -1.46501 -0.604621 -0.37%222 -0.247172 -0.177641 -0.15257%8
H=30|-1.79583 -2.19913 -2.44288 -2.42276 -2.14052 -1.46571 -0.604675 -0.379167 -0.24699% -0.177569 -0.152385
H=40|-1.79536 -2.19885 -2.44225 -2.42262 -2.14045 -1.46572 -0.604656 -0.37815 -0.247087 -0.177559 -0.1524%&
H=50|-1.78829 -2.1991 -2.44274 -2.42275 -2.1406 -1.46569 -0.604694 -0.379105 -0.247073 -0.177489 -0.152467

t =520 segundos
X=0.4 X=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 ¥=0.9 X=1.
.40794 -2.16724 -1.45213 -0.615798 -0.383284 -0.256741 -0.181762 -0.161585
.42948 -2.14753 -1.47211 -0.611768 -0.386347 -0.254174 -0.184463 -0.159187
.42967 -2.14764 -1.4T282 -0.611821 -0.38629 -0.254 -0.18438% -0.158993
.42952 -2.14758 -1.47283 -0.611802 -0.386273 -0.254088 -0.18438 -0.159103
.42965 -2.14773 -1.4728 -0.61184 -0.386229% -0.254075 -0.184309 -0.159075

t =779 segundos

X=0.

H=10|-1.95503
H=20|-1.759321
H=30|-1.80078
H=40( -1.8003 2
H=50[-1.79322 -2.2049% -2.4452¢

n
[=]
w

I
RR R R R g

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
H=10(-1.96727 -2.16052 -2.44424 -2.3738% -2.13313 -1.42034 -0.585605 -0.353983 -0.228541 -0.154778 -0.135546
H=20|-1.76763 -2.17567 -2.4154 -2.3951% -2.11362 -1.44018 -0.581585 -0.35701% -0.2259%& -0.157445 -0.13317
N=30| -1.7752 -2.17464 -2.41616 -2.39538 -2.11373 -1.44088 -0.58le642 -0.356967 -0.225826¢ -0.157379 -0.13298
H=40(-1.77474 -2.17437 -2.41553 -2.39524 -2.11367 -1.4408% -0.581624 -0.356949% -0.225914 -0.157369 -0.133088
H=50|-1.76774 -2.17462 -2.41602 -2.39536 -2.11382 -1.44085 -0.581661 -0.356%06 -0.225901 -0.1572%8% -0.133061

t =1039 segundos

X=0. X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
H=10 -1.5582 -2.40398 -2.16301 -1.44783 -0.611338 -0.378791 -0.25228 -0.177383 -0.157338
H=20(-1.79042 -2.4254%9 -2.14333 -1.4678 -0.807307 -0.381852 -0.249715 -0.180091 -0.154943
H=30(-1.7975% -2.42568 -2.14344 -1.4685 -0.607361 -0.381796 -0.249542 -0.180018 -0.154748
H=40(-1.79751 -2.42554 -2.14337 -1.46852 -0.607343 -0.381779 -0.24963 -0.180009 -0.15485%9
H=50[-1.79044 -2.42567 -2.14353 -1.46848 -0.60738 -0.381735 -0.249616 -0.179938 -0.15483

t = 1299 segundos

X=0. X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-1.84891 -2.24215 -2.01546 -1.33058 -0.521236 -0.300471 -0.184465 -0.117978 -0.10169%9
H=20|-1.65887 -2.26246 -1.9968 -1.34977 -0.517327 -0.303358 -0.182043 -0.120503 -0.0994441
N=30|-1.66621 -2.26263 -1.9%6% -1.35044 -0.5173%3 -0.30331g -0.1gl886 -0.120444 -0.093%2662
H=40|-1.66582 -2.2625 -1.9%9684 -1.35044 -0.517377 -0.303301 -0.181%71 -0.120433 -0.0993727
N=50]-1.6591¢8 -2.26262 -1.9%6598 -1.35041 -0.517413 -0.30325% -0.181%5%8 -0.120366 -0.0993457

Tabela 7.9 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em funcio da ordem de truncamento N para o
caso de distribuicio linear de poténcia gerada no resistor nas condi¢des do escoamento compressivel durante o
teste em voo a uma altitude de 10000 pés e Mach de 0.5

t =260 segundos

| X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 ¥=0.8 X=0.9 X=1.
N=10(-0.440888 -0.489933 -0.546876 -0.528248 -0.459676 -0.314575 -0.183805 -0.142084 -0.105684 -0.080849% -0.0711108
N=20(-0.415551 -0.49600% -0.541192 -0.532225 -0.456307 -0.31726 -0.183903 -0.14217 -0.105623 -0.0811055 -0.071000%8
N=30(-0.415885 -0.496015 -0.541298 -0.532231 -0.456289 -0.317493 -0.183984 -0.142083 -0.105552 -0.0810187 -0.0709294
g

N=40(-0.415462 -0.49577 -0.541221 -0.532178 -0.456284 -0.31747 -0.183957 -0.142114 -0.105555 -0.081036 -0.0709308
W=50[-0.414333 -0.495844 -0.541314 -0.53221 -0.456321 -0.317459 -0.183956 -0.142106 -0.105552 -0.0810234 -0.0709254

t =520 segundos
| X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 ¥=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-1.12082 -1.2783 -1.49638 -1.46076 -1.29904 -0.829066 -0.309575 -0.185813 -0.11849% -0.0803075 -0.0697904
N=20|-1.02967 -1.29764 -1.47594 -1.47557 -1.28551 -0.842469 -0.307935 -0.186971 -0.117505 -0.08158%92 -0.068788
N=30|-1.03504 -1.29692 -1.4766 -1.47565 -1.28551 -0.843282 -0.308203 -0.186882 -0.11737 -0.0814645 -0.0686256
N=40|-1.03415 -1.29639 -1.47614 -1.47551 -1.28549 -0.843212 -0.308149 -0.186911 -0.117403 -0.0814852 -0.068678%
N=50| -1.0307 -1.29662 -1.4765 -1.47562 -1.28561 -0.843174 -0.308158 -0.18688 -0.117391 -0.0814359 -0.0686563
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t =779 segundos
X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10| -1.01745 -1.16341 -1.36801 -1.33596 -1.18805 -0.748395 -0.25520% -0.13972% -0.0808674 -0.049050% -0.0414521
N=20|-0.932229 -1.18133 -1.34891 -1.34983 -1.17532 -0.761158 -0.253512 -0.1408%7 -0.0798625 -0.0502914 -0.0404541
N=30|-0.937514 -1.1806 -1.34954 -1.34991 -1.17533 -0.761906 -0.253755 -0.140828 -0.0797433 -0.05018%2 -0.0403097
N=40|-0.936726 -1.18013 -1.34%1 -1.34978 -1.17531 -0.761842 -0.253708 -0.140851 -0.0797786 -0.0502055 -0.0403632
N=501-0.933539 -1.18034 -1.34944 -1.34989 -1.17543 -0.761808 -0.253717 -0.140822 -0.0797667 -0.050159 -0.0403418

t =1039 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.86 X=0.7 X=0.8 X=0.8 X=1.
N=10|-0.920243 -1.0258 -1.15919 -1.13734 -0.987223 -0.633079 -0.228994 _-0.188427 -0.122417 -0.08556&6 -0.0737&25
N=20|-0.867351 -1.03842 -1.14734 -1.14553 -0.980315 -0.638539 -0.288956 -0.1888 -0.122101 -0.0862468 -0.073372
N=30|-0.868018 -1.03845 -1.14759% -1.14556 -0.9803 -0.638953 -0.28906% -0.l188684 -0.121971 -0.0860808 -0.0732304
N=40|-0.867141 -1.03794 -1.14743 -1.14546 -0.88028 -0.§38924 -0.229019 -0.188722 -0.1219&2 -0.0861134 -0.0732383
N=50|-0.864785 -1.0381 -1.14762 -1.14553 -0.980355 -0.638%02 -0.28%021 -0.188705 -0.121981 -0.086086 -0.0732263

t = 1299 segundos
X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 ¥=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-0.872103 -1.00207 -1.18887 -1.16509 -1.04269 -0.653935 -0.207409 -0.107736 -0.0622318 -0.033350% -0.034746%9
N=20|-0.795251 -1.0179% -1.17163 -1.17766 -1.03106 -0.665822 -0.205722 -0.1088 -0.0612765 -0.0404848 -0.0338102
N=30|-0.800434 -1.01726 -1.17223 -1.17774 -1.03107 -0.666506 -0.205945 -0.108795 -0.0611774 -0.0404087 -0.0336877
N=40|-0.799784 -1.01687 -1.17181 -1.17763 -1.03105 -0.666448 -0.205907 -0.108812 -0.0612134 -0.0404197 -0.0337402
N=501-0.796969 -1.01705 -1.17212 -1.17772 -1.03116 -0.666417 -0.205916 -0.108785 -0.0612024 -0.0403775 -0.0337206

H=0. X=0.1 ¥=0.

Tabela 7.10 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em funciio da ordem de truncamento N para
o caso de distribui¢io linear de poténcia gerada no resistor nas condi¢cdes do escoamento compressivel durante o
teste em voo a uma altitude de 15000 pés e Mach de 0.51

t =260 segundos

X=0. X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
H=10|-1.93651 -2.4963 -2.38598 -2.112%96 -1.38792 -0.5B84306 -0.35975%4 -0.240102 -0.1665%3 -0.149213
H=20|-1.79311 -2.46213 -2.41062 -2.09083 -1.405811 -0.57%562 -0.36342 -0.236812 -0.170138 -0.146117
H=30|-1.80007 -2.46278 -2.41093 -2.09118 -1.4099%1 -0.579702 -0.3634943 -0.236752 -0.170144 -0.14604

-2.46215 -2.41072 -2.09109 -1.409%4 -0.579678 -0.363446 -0.236831 -0.170164 -0.146142
-2.46271 -2.41088 -2.09127 -1.409%1 -0.579713 -0.3633%4 -0.23681 -0.170082 -0.146104

t =520 segundos

H=40|-1.79303
H=50|-1.79364

X=0. X=0.1 ¥=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 ¥=0.86 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
W=10|-1.94185 -2.18932 -2.50254 -2.39252 -2.11983 -1.39474 -0.591218 -0.36668% -0.246892 -0.17354 -0.15562&
N=20|-1.78778 -2.2169% -2.46831 -2.4172 -2.09775 -1.41595 -0.586474 -0.370319 -0.24359% -0.176753 -0.15252&
H=30|-1.80474 -2.2155 -2.46895 -2.41752 -2.098 -1.41675 -0.586613 -0.370341 -0.243538 -0.176758 -0.152448
H=40| -1.8037 -2.46832 -2.41731 -2.097%2 -1.41679% -0.58658% -0.370345 -0.243617 -0.176778 -0.15255
N=50| -1.7983 -2.46888 -2.41747 -2.09809 -1.41675 -0.586624 -0.370293 -0.2435%% -0.1766%6 -0.152512

t =779 segundos
H=0. X=0.1 ¥=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.86 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
MN=10|-1.91612 -2.16081 -2.47047 -2.35986 -2.08698 -1.36403 -0.561967 -0.338283 -0.219543 -0.147368 -0.130369
MN=20|-1.77344 -2.188 -2.43658 -2.3843 -2.0651 -1.38511 -0.557235 -0.341887 -0.216272 -0.150552 -0.127232
HN=30|-1.7803% -2.1867 -2.43722 -2.38461 .06535 -1.385% -0.557376 -0.341912 -0.216214 -0.150561 -0.127218
MN=40|-1.77937 -2.1861 -2.43659 -2.38441 -2.06527 -1.3859%93 -0.557354 -0.341%16 -0.216293 -0.15058 -0.12731%9
MN=501-1.77403 -2.18645 -2.43715 -2.38456 -2.06544 -1.3859 -0.557388 -0.341864 -0.216272 -0.15049% -0.127281

t =1039 segundos

Ra B3R BRI RD

X=0. =0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 X=0.% X=1.
H=10(-1.93208 18624 -2.49301 -2. -1.3%061 -0.58691 -0.362343 -0.242572 -0.169307 -0.15151
H=20(-1.7951& 21378 -2.46481 -2. -1.4118 -0.582165 -0.365971 -0.239281 -0.172517 -0.148412
H=30(-1.80211 21238 -2.46548 -2. -1.41261 -0.582305 -0.36599%93 -0.23%22 -0.172523 -0.148335
N=40(-1.80108 21178 -2.46482 -2. -1.41284 -0.582281 -0.385997 -0.2383 -0.172543 -0.148437
H=50[-1.79568 -2.21213 -2.46539 -2.41368 -2.09408 -1.4126 -0.582316 -0.365945 -0.239279 -0.17246 -0.14833%

t = 1299 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-1.80367 -2.03686 -2.33479 -2.23092 -1.97166 -1.27623 -0.4991%98 -0.286263 -0.176832 -0.111849 -0.0977327
HN=20|-1.66711 .06287 -2.30238 -2.25433 -1.95065 -1.29667 -0.494588 -0.289716 -0.173694 -0.114887 -0.0947852
N=30|-1.67403 06149 -2.30301 -2.25462 -1.95088 -1.29745 -0.494734 -0.289752 -0.173644 -0.1145%03 -0.0547183
N=40|-1.67309 -2.060%4 -2.3024 -2.25443 -1.9508 -1.29745 -0.494715 -0.289754 -0.173722 -0.114%2 -0.09481&66
N=50|-1.66801 -2.06127 -2.30293 -2.25459 -1.95097 -1.29742 -0.494748 -0.289704 -0.173701 -0.114842 -0.0947804

Tabela 7.11 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em fungiio da ordem de truncamento N para
0 caso com geometria da sonda totalmente cilindrica nas condi¢ées do escoamento compressivel durante o teste em
voo a uma altitude de 10000 pés e Mach de 0.5

t =260 segundos

| X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-0.691351 -0.7229%8 -0.665144 -0.570774 -0.4578% -0.300587 -0.167925 -0.127524 -0.094857 -0.0719937 -0.0637178
N=20|-0.682216 -0.725286 -0.661144 -0.573385 -0.455305 -0.302369 -0.le7866 -0.128065 -0.0945213 -0.0723729 -0.063297%
N=30|-0.680808 -0.725043 -0.66131 -0.573476 -0.45545 -0.3027 -0.168048 -0.128055 -0.0945687 -0.0723515 -0.063338%9
N=40|-0.680282 -0.729104 -0.661311 -0.573513 -0.455458 -0.302731 -0.168014 -0.128108 -0.0945485 -0.0723986 -0.0633223
N=501-0.679995 -0.729038 -0.661301 -0.57348 -0.455455 -0.302693 -0.168004 -0.128087 -0.0945415 -0.0723772 -0.0633136
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t =520 segundos
X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 ¥=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10| -1.4973 -1.57293 -1.49624 -1.35473 -1.15814 -0.740612 -0.274634 -0.164868 -0.10505 -0.0708078 -0.0613289
N=20|-1.47652 -1.58775 -1.48603 -1.36225 -1.14984 -0.748913 -0.2732%96 -0.165629 -0.103857 -0.0719533 -0.0605937
N=30|-1.47351 -1.58724 -1.4864 -1.36247 -1.15018 -0.74982%9 -0.273813 -0.165671 -0.104025 -0.0719547 -0.0607406
N=40]-1.4723%9 -1.58737 -1.48641 -1.36255 -1.15021 -0.749924 _-0.273717 -0.165792 -0.1039%976 -0.0720614 -0.0806978
N=50]-1.47177 -1.58723 -1.48638 -1.36247 -1.15019 -0.74%84 -0.273701 -0.165748 -0.1039%96 -0.0720162 -0.0606801

t =779 segundos
X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-1.30604 -1.37382 -1.31518 -1.20141 -1.03543 -0.657922 -0.224025 -0.123593 -0.072073 -0.0440113 -0.037623%9
N=20|-1.28779 -1.386%1 -1.30608 -1.20821 -1.02786 -0.665723 -0.22269% -0.124325 -0.070267 -0.0450587 -0.0364003
N=30(-1.28518 -1.38647 -1.3064 -1.2084 -1.02816 -0.666544 -0.223162 -0.124369 -0.0711211 -0.045065 -0.0365348
F
2

N=40| -1.2842 -1.38658 -1.30641 -1.20847 -1.0281% -0.666631 -0.223075 -0.124475 -0.0710766 -0.0451586 -0.0364966
N=50]|-1.28366 -1.38645 -1.30639% -1.20841 -1.02817 -0.666558 -0.223062 -0.124437 -0.0710632 -0.0451193 -0.0364814

t =1039 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.86 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
N=10|-1.2428%9 -1.30917 -1.23177 -1.09551 -0.901167 -0.570529 -0.257918 -0.167955 -0.109405 -0.0760445 -0.0660898
N=20|-1.22643 -1.32049 -1.22457 -1.10017 -0.89656%9 -0.57361 -0.257774 -0.168292 -0.108759 -0.0767834 -0.0653001
N=30|-1.22389 -1.32005 -1.22488 -1.10033 -0.896835 -0.574174 -0.258064 -0.168259 -0.108832 -0.0767345 -0.0653639
N=40|-1.22294 -1.32016 -1.22487 -1.1004 -0.896245 -0.574243 -0.258001 -0.168352 -0.108798 -0.0768184 -0.065333%
N=50|-1.22243 -1.32004 -1.22486 -1.10034 -0.896838 -0.574178 -0.257986 -0.168315 -0.108784 -0.0767805 -0.0653185

t = 1299 segundos
¥=0. ¥=0.1 ¥=0.2 ¥=0.3 X=0.4 ¥=0.5 X=0.86 X=0.7 X=0.8 X=0.9 ¥=1.
N=10|-1.10277 -1.16133 -1.12014 -1.03517 -0.904305 -0.575624 -0.183%97 -0.0971633 -0.0567396 -0.036205 -0.0321658
N=20|-1.08721 -1.17257 -1.1122 -1.04121 -0.897474 -0.582909 -0.182685 -0.0978263 -0.0557479% -0.0371224 -0.0310782
N=30|-1.08501 -1.17221 -1.11248 -1.04138 -0.89772%9 -0.583647 -0.183104 -0.0978759% -0.0558913 -0.0371373 -0.0312035
N=40|-1.08419 -1.1723 -1.1124% -1.04144 -0.897756 -0.583724 -0.183027 -0.0979671 -0.0558523 -0.0372175 -0.0311701
HN=50]-1.08373 -1.1721% -1.11247 -1.04138 -0.897742 -0.583661 -0.183016 -0.0979355 -0.055841 -0.0371844 -0.0311573

Tabela 7.12 — Tabelas de convergéncia da temperatura adimensional em funciio da ordem de truncamento N para
0 caso com geometria da sonda totalmente cilindrica nas condi¢ées do escoamento compressivel durante o teste em
voo a uma altitude de 15000 pés e Mach de 0.51

t =260 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 ¥=0.6 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
H=10(-2.47767 -2.62206 -2.49786 -2.23225 -1.89794 -1.24951 -0.521441 -0.321%218 -0.213865 -0.148858 -0.132801
H=20(-2.45134 -2.64022 -2.4821% 2.24 88623 -1.26181 -0.51834 -0.3246%9 -0.211344 -0.151703 -0.130235
H=30 44662 2.63845 -2.48182 88639 -1.26226 -0.518452 -0.324474 -0.2113 -0.151461 -0.13018
H=40 .44472 -2.63887 -2.481E3 g8636 -1.26249% -0.518343 -0.3245%8 -0.211234 -0.151587 -0.130117
H=50[-2.44379% -2.6387 -2.48184 -1.88636 -1.26241 -0.518358 -0.324547 -0.21122% -0.151532 -0.130108

t =520 segundos

X=0 X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 ¥=0.7 X=0.8 ¥=0.%9 X=1.
H=10| -2.490% -2.63608 -2.51108 -2.24407 -1.90854 -1.25856 -0.529376 -0.329445 -0.221015 -0.155647 -0.139344
H=20|-2.46444 -2.65432 -2.49533 -2.25628 -1.8%9878 -1.2708% -0.526272 -0.332225 -0.218486 -0.158502 -0.13676%9
H=30| -2.4597 -2.65255 -2.494%6 -2.25617 -1.89695 -1.27134 -0.526384 -0.332008 -0.218441 -0.15825% -0.138713
H=40(-2.45779 -2.65296 -2.494%6 -2.25628 -1.8%96%2 -1.27157 -0.526274 -0.332132 -0.218375 -0.158385 -0.138651
H=50[-2.4568 -2.68528 -2.494988 -2.2561% -1.896%1 -1.27149 -0.526289 -0.332081 -0.21837 -0.15833 -0.136641

t =779 segundos

X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 X=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
H=10 (-2 -2.18974 -1.86115 -1.21577 -0.497206 -0.299705 -0.193369 -0.129838 -0.114591
H=20 (-2 -2.20173 -1.84959 -1.231%8 -0.494121 -0.302438 -0.190881 -0.132638 -0.11206
H=30 (-2 -2.20162 -1.845975 -1.23242 -0.494236 -0.30223 -0.19083% -0.132403 -0.112008
H=40 (-2 -2.20172 -1.84972 -1.23264 -0.49412% -0.302351 -0.1%90775 -0.132526 -0.111347
H=50[-2 -2.20163 -1.84971 -1.23257 -0.494143 -0.302301 -0.19077 -0.132473 -0.111338

t =1039 segundos

X=0. X=0.1 X=0.2 X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.8 ¥=0.7 X=0.8 X=0.%9 X=1.
H=10| -2.4832 -2.6279%1 -2.50333 -2.23706 -1.90215 -1.25295 -0.524305 -0.32456% -0.216332 -0.151183 -0.135012
N=20|-2.45681 -2.6461 -2.48762 -2.249%25 -1.8%042 -1.26527 -0.521201 -0.327344 -0.213807 -0.154013 -0.132442
H=30(-2.45209 -2.64433 -2.48726 -2.24914 -1.89058 -1.26572 -0.521314 -0.327128 -0.213762 -0.15377 -0.132387
H=40(-2.45018 -2.64475 -2.48726 -2.24925 -1.89055 -1.265%95 -0.521205 -0.327252 -0.2136%6 -0.153896 -0.132324
H=50[-2.44%26 -2.64458 -2.48728 -2.24%15 -1.8%054 -1.26587 -0.52121% -0.327201 -0.21365%1 -0.153841 -0.13231%

t =1299 segundos
X=0.3 X=0.4 X=0.5 X=0.6 ¥=0.7 X=0.8 X=0.9 X=1.
-2.03209 -1.73413 -1.13044 -0.439698 -0.254053 -0.157068 -0.100485 -0.0877689
2 04334 -1.72317 -1.14221 -0.436721 -0.25661 -0.154729% -0.103093 -0.0853942
2 -2.38047 .04325 -1.72332 -1.14264 -0.436845 -0.256428 -0.1547 -0.102884 -0.0853538
N=40|-2.20375 -2.3B085 .04334 -1.72329 -1.14285 -0.436747 -0.25654 -0.15464 -0.102997 -0.0852974
2.20292 -2.3807 -2.24742 -2.04326 -1.7232%92 -1.14277 -0.43676 -0.256494 -0.154636 -0.102948 -0.0852832

X=0.1
-2.36855
-2.38208

3 ha Ry R
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