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RESUMO

A propulsdo hipersonica aspirada com combustédo supersoénica (scramjet) é tema de
estudo de comunidades cientificas de diversos paises, devido ao interesse em facilitar
0 acesso ao espago. Essa tecnologia apresenta como vantagem em relacdo aos
atuais sistemas de propulsédo aeroespacial, a reducdo do peso do veiculo, uma vez
que ndo € necessario o transporte de oxidante. Veiculos aeroespaciais que operam
em velocidade hipersénica utilizando propulsdo scramjet requerem um sistema
altamente integrado, onde o sistema de propulsdo e o veiculo sdo indistinguiveis.
Neste trabalho, €& apresentada uma abordagem analitica-tedrica para o
desenvolvimento de um projeto de veiculo scramjet operando em uma altitude de 25
km, em velocidade de 1879,85 m/s, correspondente ao niumero de Mach 6,3. Para o
dimensionamento da secao de compresséo, foi utilizada a teoria de ondas de choque
obliquas e adotou-se o critério de intensidade do choque constante através das ondas
de choque, a fim de evitar perda de desempenho durante a compresséo. Na secao de
combustéo, foi utilizada a teoria de Rayleigh para adicdo de calor unidimensional. Por
fim, para o dimensionamento da se¢do de expansao, implementou-se a teoria de
ondas de expansdo de Prandtl-Meyer e a teoria de razdo de areas. Através dessa
andlise obteve-se um empuxo positivo, 0 que corrobora com a hip6tese de que a
tecnologia scramjet tem a capacidade de propulsionar o veiculo projetado. Para uma
analise simplificada, o ar atmosférico foi considerado como gas caloricamente perfeito
e os efeitos viscosos foram desprezados.

Palavras-chave: Combustdo Supersonica. Propulsdo Hipersbnica Aspirada.
Scramjet. Hipersonica.



ABSTRACT

The hypersonic airbreathing propulsion system based on supersonic combustion
(scramijet) is the subject of study by scientific communities in several countries, due to
the interest in facilitating the access to space. This technology has, as an advantage
over current Aerospace propulsion systems, the reduction of vehicle weight, since it is
not necessary to transport the oxidant. Aerospace vehicles operating at hypersonic
speed using scramjet propulsion require a highly integrated system, where the
propulsion system and the vehicle are indistinguishable. In this work, an analytical-
theoretical approach is presented in order to develop a scramjet vehicle design
operating at an altitude of 25 km, at a speed of 1879,85 m/s, corresponding to Mach
number 6,3. For the dimensioning of the compression section, the oblique shock waves
theory was used and the criterion of constant shock intensity through the shock wave
was adopted, in order to avoid loss of performance during compression. In the
combustion section, the Rayleigh theory for one-dimensional heat addition was used.
Finally, for the dimensioning of the expansion section, the Prandtl-Meyer expansion
wave theory and the area ratio theory were used. Through this analysis, a positive
thrust was obtained, which corroborates the hypothesis that the scramjet technology
has a propulsion capacity for the projected vehicle. For a simplified analysis,
atmospheric air was considered as calorically perfect gas and viscous effects were not
considered.

Keywords: Supersonic Combustion. Hypersonic Airbreathing Propulsion. Scramijet.

Hypersonic.
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1. INTRODUCAO

O acesso ao espaco, nos dias atuais, se da por meio de veiculos que utilizam
sistemas de propulsdo com combustdo quimica, geralmente néo reutilizaveis. Nesses
veiculos, cerca de 95% do peso no momento do lancamento representa o sistema de
propulsao, incluindo combustivel e estrutura, restando apenas 5% para o transporte
de carga util (KETSDEVER et al., 2010).

Consequentemente, 0 setor espacial busca constantemente o
desenvolvimento de novas tecnologias de forma a reduzir o tamanho, peso e consumo
de energia dos veiculos langcadores. Entretanto, os sistemas atuais indicam pouca
possibilidade de melhoria através da diminuicdo do peso, uma vez que possuem
elevada eficiéncia. Por essa razao, faz-se necessario o estudo de novas tecnologias.

A tecnologia de propulsdo hipersénica aspirada com combustdo supersonica
(scramjet) se apresenta como uma solucao para o setor aeroespacial, uma vez que é
capaz de cumprir os requisitos de alto desempenho e confiabilidade, assim como as
limitacBes do transporte de combustivel, por se tratar de um sistema que utiliza o ar
atmosférico como oxidante. Sem a necessidade de transportar o oxidante, diferente
dos atuais motores foguete, o peso total no langamento é reduzido, o que implica em
uma menor quantidade de combustivel necessaria e um veiculo menor, resultando em
uma reducéo significativa dos custos.

Por se tratar de uma tecnologia ainda em estudo, € necessario o levantamento
dos requisitos e necessidades do projeto, de forma a sanar davidas e evidenciar 0s
possiveis desafios. Dessa forma, tem-se como motivacdo a andlise simplificada e a
implementacdo de metodologias simples e concisas para o desenvolvimento de
veiculos utilizando propulséo hipersénica aspirada, a fim de determinar configuracdes
mais favoraveis para futuros estudos aprofundados.

Neste trabalho, foi realizado um projeto conceitual de um veiculo scramjet
genérico operando a uma velocidade de 1879,85 m/s (correspondente ao numero de
Mach 6,3) na altitude de 25 km. Para essa analise optou-se pelo uso de trés rampas
na secao de compressao do veiculo scramjet e hidrogénio como combustivel. O ar foi
considerado um gas ideal e foram desprezados os efeitos visc0osos.

Para o dimensionamento da se¢do de compressao, considerou-se o critério

de maxima recuperacao de pressao e o0s requisitos de temperatura e nimero de Mach
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na entrada da camara de combustédo, de forma a garantir a autoignicdo do hidrogénio,
em velocidade supersonica. Na analise da camara de combustéo foi aplicada a teoria
de adicéo de calor de Rayleigh e a secdo de expansao foi modelada considerando a
teoria de expansao de Prandtl-Meyer acoplada a teoria de razdo de area, de forma a

garantir que a pressao no bordo de fuga do scramjet seja igual a pressdo ambiente.

1.1. OBJETIVOS

A fim de buscar maior compreensdo sobre a tecnologia de propulsdo
hipersbnica aspirada e levantar possiveis dificuldades no dimensionamento de

motores scramjet, propde-se neste trabalho os seguintes objetivos.

1.1.1. Objetivo Geral

Projetar um veiculo aeroespacial com propulsdo hipersénica aspirada
operando a 25 km de altitude e velocidade de 1879,85 m/s (correspondente a Mach

6,3), considerando ar como gas ideal e sem efeitos viscosos.

1.1.2. Objetivos Especificos

e Definir os parametros para a analise do scramjet com base na teoria ja
existente;

e Desenvolver uma ferramenta computacional para obtencdo da
geometria do veiculo scramjet;

e Avaliar o comportamento do escoamento ao longo do veiculo

projetado.
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2. TECNOLOGIA SCRAMJET

Nesse capitulo, apresenta-se, inicialmente, uma introducdo sobre veiculos
scramjet, além de uma breve apresentacdo de projetos que tém ou tiveram como

intuito o estudo da propulséo hipersénica aspirada.
2.1. HIPERSONICA

De acordo com Anderson (2003), os escoamentos podem ser categorizados
em funcdo do nimero de Mach, M, dado pela razdo entre a velocidade do objeto, V,
e a velocidade de propagacdo do som no meio, a. Dessa forma, 0s escoamentos
podem ser classificados em:

e Escoamento subsonico: 0 <M <0,8;

e Escoamento transonico: 0,8 <M < 1,2;

e Escoamento supersbnico: M > 1;

e Escoamento hipersénico: M > 5;
sendo o niumero de Mach dado por:

M= (1)
e a velocidade de propagacao do som no meio é dada por:

o = JYRT, (2)

onde y representa a razdo dos calores especificos igual a 1,4 para o ar, R € a
constante do gas e T € a temperatura estatica do meio.

Para velocidades supersonicas, as ondas de choque obliquas estabelecidas
pela interacdo do veiculo scramjet e o escoamento de ar, proporciona um aumento
das propriedades termodinamicas (pressao, temperatura e massa especifica) e uma
reducdo da velocidade (numero de Mach) do escoamento induzido pela onda de
choque. Quando a temperatura atinge valores elevados, capazes de dissociar as
moléculas e ionizar as particulas constituintes do ar, a literatura denomina esse regime
como escoamento hipersénico (ANDERSON, 2006). Fenbmenos como dissociacao e

ionizagdo comecam a ocorrer para numeros de Mach acima de 5 (cinco vezes a
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velocidade de propagacdo do som no meio), caracterizando o inicio do regime
hipersénico.

Atualmente, somente motores foguetes sdo capazes de propulsionar veiculos
espaciais em velocidades hipersonicas. Os veiculos scramjet sdo projetados para
viabilizar o sistema de propulsdo hipersénica aspirada, baseada em combustéo

supersonica.

2.2. DEFINICAO DE SCRAMJET

O termo scramjet vem do inglés Supersonic Combustion Ramjet. Heiser e
Pratt (1994) definem ramjets e scramjets como motores que ndo possuem partes
maoveis, ou seja, que nao apresentam componentes rotativos. Os ramjets sao
projetados para operar em uma faixa de Mach de 3 a 6 e seu funcionamento é
baseado no ciclo Brayton. Nesse caso, as superficies do veiculo sdo responsaveis por
comprimir o escoamento por meio de ondas de choque, de forma que o escoamento
atinja velocidade subso6nica na camara de combustéo.

Quando o numero de Mach do escoamento € superior a 6, desacelera-lo
ocasiona pressdes e temperaturas muito elevadas na camara de combustdo, o que
resultaria na decomposicdo do combustivel, sem queima, tornando a combustdo
invidvel. De forma a evitar esse problema, realiza-se a compresséao por meio de ondas
de choque obliquas que mantém o escoamento em velocidade supersbnica e
temperaturas compativeis com a ocorréncia de combustéo, ao longo de todo o veiculo,
caracterizando um veiculo scramijet.

O termo veiculo scramjet se refere a um veiculo que voa em velocidade
hipersbnica impulsionado por um sistema de propulsédo baseado em ar atmosférico
como fluido de trabalho (propulsdo aspirada) e que queima combustivel de forma
espontanea na camara de combustdo em velocidade supersdnica com o intuito de
produzir empuxo.

A Figura 1 apresenta a terminologia utilizada para veiculos scramjet, segundo

Heiser e Pratt (1994), com o significado apresentado no Quadro 1.



18

Figura 1 - Terminologia para o veiculo scramjet
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0 1 3 4 9 10
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| ’ | L
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Fonte: Autora (2021)

Quadro 1 - Descri¢cao da terminologia para o veiculo scramjet

Estacéo Descrigcéo
0 Bordo de ataque do veiculo
1 Bordo de ataque da carenagem
3 Entrada da camara de combustao
4 Saida da camara de combustéo
9 Bordo de fuga da carenagem

10 Bordo de fuga do veiculo
Fonte: Heiser e Pratt (1994)

A secdo de compressao (0-3), mostrada na Figura 1, é responsavel por
realizar a compressao do escoamento, de forma a garantir a temperatura, superior a
temperatura de ignicdo do combustivel, e velocidade supersonica desejadas na
entrada da camara de combustdo. A secdo da camara de combustdo (3-4) é
responsavel pela injecdo de combustivel, de forma a ocasionar a combustédo, sem que
0 escoamento entre em regime subsonico. Por fim, a se¢cdo de expansao (4-10) é
responsavel por expandir o escoamento da saida do combustor, resultando em
reducdo da temperatura, pressdo e massa especifica e consequente aumento da
velocidade, suficientemente alta, para proporcionar empuxo ao veiculo scramjet.

Os veiculos scramjet sdo projetados para operar de acordo com o ciclo
termodinamico aberto de Brayton, a fim de gerar empuxo. De acordo com a Figura 2,

entre as estagfes 0 e 3 ocorre compressado adiabatica, entre 3 e 4, adicdo de calor a
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pressdo constante, entre 4 e 10 expansdo adiabatica e rejeicdo de calor a pressao
constante entre as estacfes 10 e 0. Nota-se que, para o0 veiculo scramjet, o ciclo
termodinamico € aberto, uma vez que os gases expandidos séo liberados diretamente

na atmosfera, sem recirculacao de ar no sistema.

Figura 2 - Ciclo termodinamico Brayton para scramjets
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Fonte: Adaptado de Heiser e Pratt (1994, p. 153)

As tecnologias capazes de propulsionar veiculos a velocidades supersoénicas
e hipersodnicas sdo apresentadas pela Figura 3 em funcédo do impulso especifico e
namero de Mach. Observa-se que os motores foguetes operam em velocidades
variando do regime subsonico ao hipersbnico, porém, essa tecnologia apresenta um

baixo impulso especifico quando comparado as tecnologias de propulsdo aspirada.
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Figura 3 - Desempenho caracteristico por tipo de motor
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Fonte: Adaptado de Fry (2004, p. 32)

Os turbojatos apresentam os maiores impulsos especificos, mas a velocidade
de operacao € limitada, até cerca de numero de Mach 3,5. Os motores ramjets operam
em velocidades superiores aos turbojatos, entretanto, sdo limitados a velocidades
correspondentes aos numeros de Mach 6, uma vez que o escoamento deve ser
reduzido a um regime subsbénico na camara de combustdo, diferente do motor
scramjet.

Comparado as outras tecnologias de propulsdo aspirada, os veiculos scramjet
possuem o0s menores indicadores de impulso especifico, porém possibilitam operar a
nameros de Mach superiores. De acordo com a Figura 3, os veiculos scramjet sao
capazes de atingir velocidades tdo elevadas quanto as dos motores foguetes,
apresentando a vantagem do maior impulso especifico, além de serem mais leves,
uma vez que nao € necessario carregar o oxidante. Em contrapartida, os veiculos
scramjet necessitam de um sistema auxiliar de propulsdo para o regime de baixo
namero de Mach para que possam decolar e atingir a velocidade de operacdo, uma

vez que funcionam em velocidades hipersonicas.

2.3. ESTADO DA ARTE

Paises como Estados Unidos, Australia, Alemanha, Franca, China, RUssia,

india e Brasil investem em pesquisas em propulsdo aspirada aplicada em veiculos
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aeroespaciais em velocidade hipersénica. A seguir, sdo descritas algumas dessas

iniciativas.

2.3.1. NASP - Estados Unidos

Segundo Heiser e Pratt (1994), o National Aero-Space Plane (NASP) teve
inicio em 1986, a partir da parceria entre a National Aeronautics and Space
Administration (NASA) e o Departamento de Defesa Norte-Americano (DARPA). O
programa ganhou visibilidade quando o entédo presidente dos Estados Unidos, Ronald
Reagan, citou em seu discurso a ideia de desenvolver uma aeronave capaz de viajar
dos Estados Unidos a Téquio em poucas horas (GAVAGHAN, 1989).

O objetivo do programa NASP foi o desenvolvimento de um veiculo que
integrasse os trés tipos de sistemas de propulsdo aspirada: turbojatos, ramjet e
scramjet, de forma a conseguir operar a partir de aeroportos convencionais, prevendo
a necessidade de alguma forma de propulsdo assistida por foguete para insercao
orbital. O veiculo apresentado na Figura 4 foi concebido com o objetivo de operar em
uma ampla faixa de velocidades, com numero de Mach variando de 4 a 15. Entretanto,
nenhum ensaio de voo foi realizado e o programa foi interrompido em 1994 devido as

limitacBes orcamentéarias (PETTY, 2016).

Figura 4 - Representacdo genérica de veiculo do programa NASP

Fonte: Anderson (2006, p. 9)
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2.3.2. HyShot - Austrélia

Em 1987, foi desenvolvido o tunel de choque hipersénico T4, na Queensland
University, na Australia, capaz de simular condi¢cdes de voo necessarias para operar
um veiculo scramjet. Como resultado dessas pesquisas teve inicio o programa HyShot
(CURRAN, 2001). A Figura 5 mostra a carga util utilizada no segundo voo do veiculo
HyShot.

Figura 5—Carga util do HyShot

Fonte: Smart, Hass e Paull (2006, p. 3)
O programa Hyshot tinha como objetivo realizar testes de voo com um veiculo

scramjet lancado pelo foguete Terrior-Orion. Com duracdo de 2001 a 2007, o
programa realizou cinco voos, Quadro 2, comprovando a combustao supersonica em
voo livre. Os quatro primeiros voos tiveram como objetivo acelerar o veiculo a
aproximadamente Mach 7,6, na altitude de 35 km, a fim de comprovar a combustéo

supersonica.
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O ultimo voo do HyShot teve como objetivo acelerar o veiculo a nimero de
Mach 10. Suas contribuicbes para a comunidade cientifica abriram caminho para o

surgimento de outros programas como o HiFiRE.

Quadro 2 - Data de lancamento do HyShot

Voo Lancamento
HyShot | Outubro de 2001
HyShot I Julho de 2002
HyShot Il Marco de 2006
HyShot IV Marco de 2006
HyCAUSE Junho de 2007

Fonte: Queensland University (2013)
2.3.3. Hyper-X — Estados Unidos

O Hyper-X surgiu como uma continuacao do programa NASP, com o objetivo
de verificar e demonstrar técnicas experimentais, métodos computacionais e
ferramentas analiticas necessarias para desenvolver motores scramjet movidos com
hidrogénio como combustivel (MCCLINTON et al., 2001).

Figura 6 - Concepcdo artistica do X-43 A

Fonte: NASA (2004)
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Como resultado do programa, trés veiculos scramjet X-43A foram construidos,
Figura 6, projetados e fabricados para realizar testes de voo com nameros de Mach 7
e 10. A aeronave B-52 e motor foguete Pegasus foram utilizados para acelerar o
veiculo até as condi¢des de operagcdo (MARSHALL et al. 2005). Em 2001, foi realizada
a primeira tentativa de voo, sendo malsucedida e resultando na destruicdo do motor
foguete Pegasus e do X-43A. Ja em 2004, foram realizados dois voos bem-sucedidos,
com numeros de Mach igual a 7 e 10. O programa cumpriu seus objetivos e foi
descontinuado em 2005.

2.3.4. 14-X — Brasil

Desde 2007, o Comando da Aeronautica do Brasil desenvolve projetos de
veiculos scramjet (FAB, 2019). Em 2009, foi apresentado o projeto do primeiro veiculo
do programa: o 14-X waverider, com condi¢cfes de operacdo de numero de Mach 10

em uma altitude de 30 km.

Figura 7 - Concepcéo artistica do 14-X waverider
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Fonte: Cardoso, Souza e Toro (2013, p. 1)

O programa considerou a utilizacdo dos motores foguetes S30 e S31, ambos
brasileiros, que alcangcam velocidade hipersénica correspondente a nimero de Mach
6,8 a 30 km de altitude, equivalente a uma velocidade de aproximadamente 2051,39
m/s (GALVAO; TORO, 2013).

2.4. ESTUDOS ANALITICOS
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Segundo Heiser e Pratt (1994), apesar de as abordagens analiticas-tedricas
serem simplificadas, outros métodos de maior complexidade podem dificultar o
entendimento dos principios fundamentais. Os autores desenvolveram um programa,
conhecido como Hypersonic Airbreathing Propulsion (HAP), que utiliza as principais
teorias abordadas na literatura para desenvolver as rotinas e cédigos analiticos,
considerando gas caloricamente perfeito (gas ideal) ou ar em equilibrio e
implementando as teorias de escoamento compressivel, escoamento isentropico,
ondas de choque, entre outras.

Tran (2010) aponta a importancia do uso de métodos analiticos como
ferramenta de projeto de scramjet e ressalta as vantagens da aplicacao adequada de
rotinas de célculos analiticos em relacdo aos cédigos mais complexos, como os de
CFD. Entre essas vantagens esta o baixo tempo computacional para resolucdo das
equacdes. A autora propds um modelamento unidimensional analitico para avaliar
escoamentos em scramjets e ramjets, chamado VTMODEL. As rotinas de célculo
incluem a implementacdo da teoria de choque obliqua e da teoria de onda de
expansao, para calcular as secbes de compresséo e expansao, respectivamente.

Bonelli et al. (2011) descrevem a modelagem de uma ferramenta
computacional, chamada SPREAD 2.0, utilizada no projeto preliminar de um veiculo
hipersénico, considerando a presenca de ondas de choque obliquas, secfes de
mistura de combustivel, combustédo e expansao. Também é analisada a presenca de
camada limite, baseada na teoria de Chapman et al. (1958), ao considerar os efeitos
viscosos do escoamento.

Carneiro (2020) apresenta um projeto aerotermodinamico de um veiculo
scramijet utilizando metodologia analitica para uma velocidade de voo de 2051,39 m/s
(equivalente a numero de Mach 6,8) e em uma altitude de 30 km. Em seu trabalho,
Carneiro (2020) aborda as configuragbes power-off, que ndo considera a combustéo,
e a condicdo power-on, que simula a inje¢cdo de combustivel e queima da mistura de
ar e combustivel. E analisado também o perfil de crescimento da camada limite
hidrodindmica na superficie do veiculo.

Os trabalhos citados, assim como outros estudos da é&rea, apresentam
metodologias analiticas aplicando a fundamentacéo tedrica no dimensionamento de
uma geometria global do modelo. Além disso, definem outros pontos de analise, como
a influéncia da camada limite e da razdo de ar e combustivel. Esses estudos serdo a

base para o desenvolvimento desta analise. Sobretudo, o trabalho de Carneiro (2020)
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servird de guia para esse estudo, a fim de realizar-se uma analise simplificada da

metodologia utilizada pelo autor.
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3. FUNDAMENTACAO TEORICA

Nesse capitulo serd4 abordada a fundamentagéo teorica necesséaria para o
desenvolvimento desse trabalho, desde a concepcédo da geometria do veiculo até a

analise do escoamento ao longo do mesmo.

3.1. TEORIA DE ONDAS DE CHOQUE

Segundo Anderson (2003), quando um objeto se move através de um meio
gasoso, 0 movimento do escoamento deve ser descrito considerando as Leis de
Conservacdo da Massa, da Quantidade de Movimento e da Energia, e como as
moléculas do gas se dispersam em torno do objeto. Para velocidades muito inferiores
a velocidade do som (correspondente a numero de Mach < 0,3), a hipotese de massa
especifica do gas permanecer constante € valida. A medida que a velocidade do
objeto em questédo se aproxima da velocidade do som, torna-se necessario considerar
os efeitos da compressibilidade do gas.

Entretanto, quando o objeto apresenta uma velocidade superior a velocidade
do som, ondas de choque sao estabelecidas e as propriedades termodinamicas do
escoamento sofrem alteracéo de forma quase descontinua (MARTOS, 2017).

Ondas de choque correspondem a pequenas regides, na ordem de 10 cm,
gue ocasionam a deflexdo das linhas de corrente e alteracdo das propriedades do
escoamento, devido a perturbacdo gerada por um objeto ao atravessar o escoamento
(ANDERSON, 2003). Através das ondas de choque, a pressao, temperatura e massa
especifica do gas sofrem um acréscimo e a velocidade sofre um decréscimo,
caracterizando um processo irreversivel e um aumento na entropia do escoamento.

As equac0Oes de Euler consistem em um sistema de equacdes, diferenciais ou
integrais, que descrevem a dinamica dos fluidos sem a presenca de efeitos viscosos
e permitem determinar os campos de presséo, temperatura e massa especifica e da
velocidade de um escoamento. O sistema de equacdes € apresentado a seguir em
sua forma conservativa (ANDERSON, 2003).

e Equacéo da Continuidade:

dp o
§+V-(pV)—O, (3)
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e Equacédo da Quantidade de Movimento em x:

d(pu)

__®,
5tV (pu) = -+ pfy; (4)

0x

e Equacado da Quantidade de Movimento em y:

d(pv) _Op .
T+V'(PUV)—_@+Pfy; (5)

e Equacado da Quantidade de Movimento em z:

0 (pw)
ot

+V-(pwV)=—g—IZ?+pr; (6)

e Equacéo da Energia:
0 N v?
ac|P\°" 2

Nas equacdes apresentadas p e p sdo as propriedades termodinamicas

2
+V-Ip<e+ %)Vl=—V-(pV)+pq+p(f-V). )

pressdo e massa especifica, respectivamente. V é a magnitude do vetor velocidade V
e u, v € w sdo as componentes da velocidade em x, y e z, respectivamente. Além
desses, f representa as forgas de campo, g € um termo fonte volumétrico de calor e

e € a energia interna especifica.
3.1.1. Onda de choque normal

A partir das equacgbes de Euler e algumas simplificagbes para ondas de
choque, é possivel modelar o escoamento. A Figura 8 apresenta um diagrama de
onda de choque normal, assim como o comportamento das propriedades antes e apos

do choque.
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Figura 8: Apresentacao de uma onda de choque normal
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Fonte: Adaptado de Anderson (2003, p. 70)

A fim de utilizar as equacdes apresentadas é necessario considerar algumas
simplificaces (ANDERSON, 2003):

- O escoamento € unidimensional, dessa forma sua velocidade varia
predominante apenas em uma direcao;

- O regime do escoamento é estacionario, o que significa que as derivadas

temporais sao nulas;

7

- O escoamento é adiabatico, sem adicdo ou subtracdo de calor. O
aquecimento do escoamento ocorre devido a conversdo de energia cinética em

energia interna através da onda de choque;
q=0. (8)

- Forgas de corpo sdo desprezadas;

f=0. (9)

A partir dessas simplificacdes aplicadas as Equacfes de Euler, sdo obtidas
as equacg0Oes governantes, onde o indice 1 se refere as propriedades do escoamento
livre, anterior ao choque, e h € a entalpia:

e Equacéo da Continuidade:

p1Uy = p2Up. (10)

e Equacéo da Quantidade de Movimento:

p1 + P1u12 =p;+ quzz- (11)
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e Equacao da Energia:

hy+ 2= hy + =, (12)

As Equacdes 10, 11 e 12 apresentam quatro variaveis desconhecidas. Dessa
forma, a fim de solucionar o sistema, sdo necessérias equacbes complementares.
Considerando ar com comportamento de gas caloricamente perfeito (gas ideal), a
equacdao de estado é dada por:

p = pRT, (13)

e a entalpia é dada por:

h=c,T, (14)

onde c, € o calor especifico, T € a temperatura e R € a constante do gas do ar.

Aplicando as simplifica¢des e rearranjando as variaveis, assim como descrito
por Anderson (2003), € possivel obter equacfes que descrevem o comportamento do
escoamento através de uma onda de choque normal.

e Numero de Mach ap6s a onda de choque normal:

1+ [(Y;l)] M12

M,* = — (15)
yM,% — (V2 1)
e Razdo de massa especifica através da onda de choque normal:
+ 1)M,*
p2 __+ 1M, ) (16)
p1 2+ —-1DM,
e Razdo de presséo através da onda de choque normal:
b2
——1+—(M1 —1). 17)

P1 y+1

e Razdao de temperatura através da onda de choque normal:

T, 2+ (- 1M,?
T, [1 (M1 )H (y + 1)M,> l (18)
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3.1.2. Onda de choque obliqua

Um escoamento em velocidade supersOnica ao se deparar com a regiao
frontal de uma cunha é forcado a mudar bruscamente sua dire¢cdo, mantendo-se
paralelo a superficie (FOX, 2011). Na regido frontal da cunha é estabelecida uma onda
de choque obligua e, a medida que as linhas de corrente se afastam do corpo, a onda

se torna mais fraca.

Figura 9 — Onda de choque obliqua plana

Fonte: Adaptado de Anderson (2003, p. 130)

Como apresentado na Figura 9, o numero de Mach diminui apds o choque,
entretanto, diferente do que € observado no choque normal, esse permanece
supersodnico. Enquanto isso, as propriedades termodinamicas (pressao, temperatura
e massa especifica) sofrem um acréscimo (ANDERSON, 2003).

Considerando a Figura 10, é possivel aplicar os principios de conservacao
nas direcdes normal e tangencial, respectivamente representada pelos subscritos n e
t. Na Figura 10, 8 e 3 sédo os angulos da superficie e da onda de choque obliqua plana,

respectivamente, ambos em relag&o a horizontal.
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Figura 10 — Geometria da onda de choque obliqua
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Fonte: Adaptado de Anderson (2003, p. 134)

Aplicando as mesmas simplificagOes utilizadas para as ondas de choque
normal, observa-se que a componente tangencial da velocidade do escoamento é
preservada através da onda de choque obligua (ANDERSON, 2003). Dessa forma,
obtém-se as seguintes equacoes:

Upe = Uzt (29)

e Equacéo da Continuidade:

P1lUin = PoUzp. (20)

e Equacado da Quantidade de Movimento:

P1 + p1Usn® =Dy + pauy (21)

e Equacao da Energia:

Ui n Uon 22
4 — 4
h1+——h2+ . ( )

O angulo B da onda de choque obliqua plana, funcéo do angulo da superficie
e do numero de Mach, € obtido a partir da Equacéo 24 (ANDERSON, 2003):
M;*sen?p —1

tanf = 2 cot 5 .
M “(y + cos2B) + 2

(23)

e Numero de Mach ap6s a onda de choque obliqua:
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1+y2;1(M1 sen )2
y(M; sen ﬁ)z—yT_l (24)

M, = sen(f — 0)

e Razao de massa especifica através do choque obliqua:
P2 (¥ + D(M; sen B)?

b1~ 24 (= D(M; sen )7 @9
e Razao de pressao através do choque obliqua:
z—: 1+ % [(M, sen B)2 — 1]. (26)
e Razdao de temperatura através do choque obligua:
T [ty nsen - ) [2 Gy D e @0

Utilizando as relacdes apresentadas pelas Equacdes de 23 a 27, é possivel
calcular as principais propriedades do escoamento através de uma onda de choque
obliqua.

3.1.3. Onda de choque refletida

De acordo com Anderson (2003), uma onda de choque obliqua plana, ao
incidir em uma superficie plana, resultard em uma onda de choque refletida obliqua a
superficie, de forma que o escoamento permaneca paralelo a superficie, mostrado na
Figura 11.
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Figura 11 — Geometria da onda de choque refletida
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Fonte: Adaptado de Anderson (2003, p. 152)

Na Figura 11, B,.s € 6,5 sd0 0s angulos correspondentes ao choque refletido
e ® é o angulo entre o choque refletido e a superficie superior, sendo obtido a partir
da Equacao 28:
D = Brer — Ores = Prer — 0. (28)

3.2. OTIMIZACAO DA SECAO DE COMPRESSAO ATRAVES DA INTENSIDADE
CONSTANTE DAS ONDAS DE CHOQUE

Os processos termodinamicos que ocorrem a partir da compressao de um
escoamento supersonico através de uma onda de choque obliqua influenciam
diretamente na performance de um veiculo utilizando propulsdo aspirada
(CARNEIRO, 2020). Dessa forma, o desempenho desses veiculos é afetado
significativamente pela qualidade do escoamento. Ran e Mavris (2005) apontam que
a perda de presséo total, ou pressado de estagnacéo, € um dos fatores que implicam
na reducdo do empuxo e, consequentemente, no aumento do consumo de
combustivel.

A partir de um critério de otimizacdo previamente proposto por Oswatitsch
(1947), Ran e Mavris (2005) sugerem uma metodologia para maximizar a pressao
total. Este critério foi aplicado para um sistema de compressdo misto (externo e
interno) bidimensional para n — 1 ondas de choque obliquas incidentes, considerando
gas caloricamente perfeito e desconsiderando efeitos de camada limite, mostrado na

Figura 12.
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Figura 12 — Representacdo da admissao supersonica

M,

Fonte: Carneiro (2020, p. 27)

Considerando um sistema com n — 1 ondas de choque obliquas incidentes,
como representado pela Figura 12, a maxima recuperacdo de pressao ocorre quando
as ondas de choque obliquas incidentes possuem a mesma intensidade, ou seja,
quando a componente perpendicular da velocidade das ondas de choque é constante
(RAN; MAVRIS, 2005; ARAUJO et al., 2021):

MO Senﬁl = Ml sen ﬁz .= Mn_z sen .Bn—l- (29)

Onde a razao de pressao total (IT) € dada, segundo Heiser e Pratt (1994), por:

y-1 2)r-1
Pout 1+ 2 Moue

- (30)
Pin | 1+ My,”

I1

3.3. MAXIMA CAPTURA DE AR

Segundo Carneiro (2020), a disposicédo da carenagem de maneira adequada
garante que o fluxo de massa de ar capturado na secao de entrada do scramjet seja
completamente comprimido e direcionado a camara de combustdo do motor. Esse
caso ocorre quando as ondas de choque incidentes no bordo de atague e nas rampas

de compressdo convergem no bordo de ataque da carenagem, resultando no
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chamado choque on-lip, e a onda refletida incide na entrada da camara de combustéo,

sendo esse o choque on-corner, como mostrado na Figura 13.

Figura 13 — Esquema de choque on-lip e choque on-corner

chogue on-corner

chogue on-lip

Fonte: Autora (2021)

3.4. AUTOIGNICAO DO COMBUSTIVEL

Em veiculos scramjet, a adicdo de calor ocorre na camara de combustao,
através da queima de combustivel, em velocidades supersénicas. Dependendo da sua
finalidade, Heiser e Pratt (1994) afirmam que veiculos de propulsdo aspirada podem
utilizar como combustivel hidrocarbonetos ou hidrogénio. O oxigénio necessario para
gue ocorra a reac¢ao quimica € obtido através do fluxo de massa de ar que é capturado
e comprimido na se¢éo de compressdo do scramjet.

Em missdes com o0 objetivo de acesso ao espaco, o hidrogénio é o
combustivel utilizado (HEISER; PRATT, 1994), pois € o0 Unico que permite que o
veiculo alcance velocidade orbital. Nesse caso, deseja-se que a ignicdo do
combustivel ocorra de maneira espontanea, sem que seja necessario 0 uso de
ignitores. Em geral, o hidrogénio é pressurizado no tanque de combustivel, no interior
do veiculo scramjet, na temperatura ambiente. Dessa forma, o ar que percorre a
camara de combustao deve possuir calor suficiente para aquecer o hidrogénio até sua

temperatura de ignicao.
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A fim de calcular a temperatura do ar na entrada da camara de combustéo
considera-se que o calor cedido pelo ar em velocidade supersénica € igual ao calor
absorvido pelo hidrogénio para elevar sua temperatura até a temperatura de ignicao
(CENGEL, 2010; ARAUJO et al., 2021), logo,

marcpaT(T3 - Tignigéon) = mHZ CpH2 (Tignigéon - Tinjegéon); (31)
'z,
p
T; = (Tignigéon - Tinje(;éon) + Tigni(;éon; (32)

3= .
maGCar

c,"
T3 = fﬁ (Tignigéon - Tinjegion) + Tignigionf (33)
p

onde TignicaoHZ € a temperatura de ignicdo do hidrogénio, Tinjegion € a temperatura
em gue o hidrogénio é injetado na camara de combustdo, T; € a temperatura na
entrada da camara de combustéo, m é igual ao fluxo de massa e f é a razdo entre o
fluxo de massa de hidrogénio e ar.

Para o calculo inicial, assume-se f igual ao f,s.q, calculado, para cada
combustivel, hidrocarbonetos ou hidrogénio, segundo a seguinte metodologia
(HEISER; PRATT, 1994):

y 79 y 79 y
CxHy+(x+Z) (02+ﬁN2) —>XC02 +§H20 +ﬁ<x+Z)N2' (34)

36x + 3y

festeq = m (35)

A partir da temperatura na entrada da camara de combustdo é possivel
calcular a o numero de Mach, M; (HEISER; PRATT, 1994):

- [l

Dessa forma, a geometria da entrada deve ser capaz de elevar a temperatura

do escoamento até T e reduzir o numero de Mach até M, calculados pelas Equacdes

33 e 36, respectivamente.
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3.5. ESCOAMENTO UNIDIMENSIONAL

Por definicdo, um escoamento unidimensional é aquele em que suas

propriedades variam em apenas uma direcdo (ANDERSON, 2003). Como mostra a

Figura 14, as propriedades variam apenas em fungao da diregao x.

Figura 14 — Escoamento unidimensional

A = constante

p=p(x)
p=p(x)
T =T()
u = u(x)

— S e d— —

Fonte: Adaptado de Anderson (2003, p. 71)
3.5.1. Escoamento unidimensional com adi¢cdo de calor— Teoria de Rayleigh

Segundo Anderson (2003), existem diferentes maneiras de alterar as
propriedades de um escoamento, como por meio de friccdo ou adicdo de calor.
Considerando um volume de controle, como mostrado na Figura 15, as propriedades

do escoamento poderdo variar caso seja adicionado ou retirado calor do sistema.
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Figura 15 — Escoamento unidimensional com adicao de calor

Fonte: Adaptado de Anderson (2003, p. 106)

Conhecendo as propriedades da regido 1 e o calor adicionado por unidade de
massa, q, € possivel determinar as propriedades do escoamento na regido 2

(ANDERSON, 2003) a partir da solucao das seguintes equacdes:

P1Uy = PalUy, (37)
p1 + p1u12 =p; + quzzi (38)
u,? u,?
h1+7+q=h2+7. (39)

Pela Equacdo 39, sabendo que h = C,T, para um gas caloricamente perfeito,
tem-se que:
q=2=0 (To2 — To1), (40)

onde T, é a temperatura total, ou temperatura de estagnacao, dada pela por:

T, = (1 + %MZ) T. (41)

Com o conhecimento do nimero de Mach que é desejado no final da camara
de combustdo, € possivel obter as propriedades do escoamento, a partir das
Equacdes de 42 a 44, e assim calcular a quantidade de calor g necessaria
(ANDERSON, 2003):

P2 _ 1+ yM12

= : 42
pl 1 + )/MZZ ( )
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T, (1+yM?\° <M2>2 43)
Tl B 1 + VMZZ M1 '
p2 _(1+ yM,* (M1>2 (44)
p1 \1+yM?)\M,/) "’

2 Y-1l,,2
TO,Z (1 +yM12) (%)2 1 +TM2 (45)
T0,1

L+yM?) \M/) \142m,2 )

E possivel obter também a taxa de energia, g;,, liberada na forma de calor
pela queima do combustivel (HEISER; PRATT, 1994):

Ain = Wyl (46)

onde h,, € o calor da reagdo de combustéo e m; € a vazao massica de combustivel.

Para o hidrogénio h,, € igual a 119954 kJ/kg, segundo Heiser e Pratt (1994).
3.6. SISTEMA DE EXPANSAO

O sistema de expansao tem como fungéo acelerar o escoamento de maneira
eficiente, de forma a resultar em um aumento minimo da entropia do sistema
(HEISER; PRATT, 1994).

No caso dos sistemas de expansdo, as propriedades termodinamicas do
escoamento variam de acordo com a variacdo da area da secdo transversal do
escoamento. Nesse caso, considera-se um escoamento quase-unidimensional, onde
as propriedades variam apenas em funcdo da direcdo x, mas, diferente do
escoamento unidimensional, a area, A, também varia em funcéo de x, como mostrado
na Figura 16 (ANDERSON, 2003).
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Figura 16 — Volume de controle para escoamento quase-unidimensional
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Fonte: Adaptado de Anderson (2003, p. 196)

Nesse caso, as equacdes de governo sao obtidas de maneira semelhante ao
escoamento unidimensional, considerando os principios de conservacdo de massa,
energia e quantidade de movimento para um volume de controle com area variavel
(ANDERSON, 2003):

p1u1d; = pruzA;; (47)
Az
p14; + piugPA; + f pdA = pAy + puyPAy; (48)
Aq
L u;? _ u,?
1ttty (49)

3.6.1. Teoria de expanséo de Prandtl-Meyer

Uma onda de expansado ocorre quando o escoamento supersonico inviscido
e adiabético encontra um aumento da area da secdo, a partir de uma deflexdo
negativa, 8 < 0. Nesse caso, um leque de expanséo isentropica é estabelecido, sendo
delimitada pelos angulos u; e u,, referentes a frente e cauda da onda de expanséo,

respectivamente. Essa situacao € mostrada na Figura 17 (ANDERSON, 2003).
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Figura 17 — Expanséao de Prandtl-Meyer

Fonte: Adaptado de Anderson (2003, p.168)

De acordo com Anderson (2003), a teoria de expansédo de Prandtl-Meyer

considera que o angulo 6 da expanséo € dado por:
0 = V(MZ) - V(M1)1 (50)

onde v(M) é a funcéo de Prandtl-Meyer, dada por:

_ oyt fr-1 2 -1 2
vOn) = |o—tan jm(’” ~1) | - tan (M —1). (51)

Os angulos u e u, podem ser obtidos a partir da Equacdo 52 (ANDERSON,
2003):

U = sen— M (52)

Uma vez conhecido o numero de Mach ap6s a onda de expanséo, M,, é
possivel obter as propriedades termodinamicas do escoamento utilizando as
seguintes equacdes (ANDERSON, 2003):

-1
2_ 1+VTM12

T, 1+YT_1M22 ' (53)
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y—1 2\7-
pz 1+TM1

b\ T2 54

y—1,. 2\7-1
oy [1+52M,

P 1+20m,2 ) (55)

A teoria de Prandtl-Meyer é valida apenas na regiao delimitada pela frente das
ondas de expanséo e suas reflexdes. Por essa razdo, essa metodologia é aplicada na
regido compreendida entre a saida da camara de combustdo e uma determinada
estacdo anterior ao bordo de fuga da carenagem. Apds essa regido é necessario

empregar a teoria de razdo de area ou o método das caracteristicas.
3.6.2. Teoria de razédo de éarea

Segundo Heiser e Pratt (1994), apos a regido delimitada pelas frentes de onda
de expansao incidente e refletidas, a teoria de razdo de area pode ser aplicada. Dessa
forma, a partir das equacdes apresentadas por Anderson (2003), é possivel obter uma

solucéo analitica para a expansao.

_r+1
2\ 2(y-1)

-1
é_% 1+YTM2

= 1.2 56
A M, 1+VTIM12 (°6)

A Figura 18 apresenta as regifes onde séo aplicadas as teorias de Prandtl-
Meyer e razdo de area, para um veiculo scramjet simétrico de configuracdo de

compressao mista.
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Figura 18 — Secéao de expansao por razao de area para um veiculo scramjet
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Fonte: Carneiro (2020, p. 36)

3.7. EMPUXO NAO INSTALADO

De acordo com a 32 Lei de Newton, o empuxo surge como uma forca de
reacao quando uma determinada quantidade de massa € expelida em uma direcéo,
possuindo mesmo médulo, direcao e sentido oposto.

Heiser e Pratt (1994) apresentam uma abordagem simplificada para o célculo
do empuxo néo instalado, analisando o volume de controle que contempla toda a

regido de entrada e saida do propulsor do veiculo, como na Figura 19.

Figura 19 — Volume de controle para célculo do empuxo néo instalado
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Fonte: Adaptado de Heiser e Pratt (1994, p. 174)

A patrtir do volume de controle da Figura 19 é possivel calcular o empuxo ndo
instalado utilizando a Equacéo 57 (HEISER; PRATT, 1994):
F =myguy9 — Mouy + (P10 — Po)A1o- (57)
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4. METODOLOGIA

Neste capitulo serdo apresentados os procedimentos e métodos utilizados na
realizacdo deste trabalho, assim como a aplicacdo da fundamentacdo tedrica
apresentada. A modelagem da geometria do scramjet foi separada em etapas, uma
vez que se trata de um sistema com diferentes componentes que foram integrados ao

fim do processo.

Figura 20 — Fluxograma geral do projeto
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Obter o
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Fonte: Autora (2021)

Nesse trabalho, optou-se pela utilizacdo do software MATLAB para realizar o
modelamento do projeto.

4.1. CONDICOES INICIAIS DA ANALISE

Para este estudo, foi desenvolvida uma rotina computacional que permite a
andlise de diferentes condi¢des iniciais, sendo possivel obter a geometria de um
veiculo scramjet para diferentes altitudes, nimeros de Mach e nimeros de rampas.

O cadigo fonte encontra-se no repositorio que pode ser acessado através do
link: https://github.com/lauracarolinams/hipersonica_scramjet.qgit.


https://github/
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Neste trabalho, optou-se pela andlise de um veiculo scramjet na altitude de
25 km e velocidade de 1879,85 m/s, correspondente ao numero de Mach 6,3, dentro
da faixa de operacdo do motor foguete S30, através da implementagdo da rotina
computacional desenvolvida. Dessa forma, € necessario determinar as condi¢des

iniciais de voo, ou seja, as propriedades termodinamicas do ar na altitude em questéao.

4.1.1. Propriedades termodinamicas da atmosfera de ar

Para que se possa obter a geometria do veiculo, € necessario conhecer o
comportamento das propriedades termodinamicas ao longo da atmosfera terrestre. A
Atmosfera Padréo Internacional (ISA) é o modelo amplamente utilizado e considera
as propriedades termodinamicas constantes para uma mesma altitude. Neste caso,
considera-se o ar como um gas perfeito, com massa molar e constante do gas
constantes (ATMOSPHERE, 1976).

A obtencédo das propriedades para a altitude analisada depende do perfil de
temperatura ao longo da atmosfera, ou seja, como a temperatura varia de acordo com
a altitude. A Tabela 1 apresenta os parametros necessarios para determinar as
propriedades para cada altitude, onde H; e H; s&o os limites inferior e superior de cada
camada, C, € o gradiente de temperatura dentro dos limites de cada camada e T; e p;

sdo a temperatura e pressao do limite inferior de cada camada, respectivamente.

Tabela 1 — Parametros de cada camada segundo a Atmosfera padréo ISA

Camada  H; [m] Hg [m] Cy [K/km] T; [k] pi [Pa]

Gradiente de

Altitude geopotencial Temperatura Presséo

temperatura
1 0 11000 -6,5 288,15  101325,00
2 11000 20000 0 216,65 22632,04
3 20000 32000 1,0 216,65 5474,875
4 32000 47000 2,8 228,65 868,0153
5 47000 51000 0 270,65 110,9057
6 51000 71000 -2,8 270,65  66,938470
7 71000 85000 -2 214,65 3,956384

Fonte: Adaptado de Atmosphere (1976)
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Utilizando a Tabela 1 e a seguinte equacéao € possivel determinar o perfil de
temperaturas da atmosfera padrédo (ATMOSPHERE, 1976):
T:Ti+Cn(H—Hi), (58)

onde T é a temperatura referente a altitude geopotencial H. Uma vez determinada a
temperatura, € possivel obter os valores para presséo e massa especifica.

A Figura 21 apresenta o perfil de temperatura em fungcdo da altitude
geomeétrica, a partir dos dados da Tabela 1 e da Equacgédo 58.

Figura 21 — Perfil de temperaturas em funcao da altitude geométrica
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Fonte: Autora (2021)

Para um gradiente de temperatura, C,, diferente de zero, ou seja, camadas 1,
3,4,6e7,temos:

T1cnk
— . |= (59)
P =P [Ti] ’
pT;
p=pi— (60)
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Ja para as camadas 2 e 5, onde o gradiente de temperatura é igual a zero:

p = exp [%TI_H)] Di (61)

p
L (62)
onde g, é a aceleracao da gravidade ao nivel do mar.

E necessario também calcular a velocidade de propagacdo do som no ar, a,

para calcular o niumero de Mach, M, relativo a velocidade de voo do veiculo scramjet.

a = ,/yRT, (63)

V
M=— (64)
a
Dessa forma, é possivel calcular as propriedades do escoamento a partir da

altitude e do numero de Mach de operacéo.
4.2. PARAMETROS GEOMETRICOS

A fim de determinar a metodologia a ser aplicada na analise dos subsistemas,

€ necessario definir a geometria geral do veiculo.
4.2.1. Parametros geométricos

Para que o veiculo scramjet atinja a velocidade de operacdo, é necessario
acopla-lo a outro veiculo que ird acelerar o scramjet a partir do repouso. Por essa
razdo, as dimensdes externas do scramjet sdo definidas de forma a garantir
compatibilidade com o veiculo acelerador.

Para este trabalho considera-se que o scramjet sera acelerado pelos
foguetes S30 e S31, sendo posicionado na extremidade superior do motor foguete. A
Figura 23 apresenta a disposi¢do do veiculo scramjet em relacdo ao motor foguete e

a Tabela 2 apresenta os valores e descricfes das dimensodes.
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Figura 22 — Concepcéao do veiculo integrado

Fonte: Carneiro (2020, p. 42)

A Figura 23 representa a disposicdo do veiculo scramjet, como carga (Util
integrado no interior do motor foguete.

Figura 23 — Representacao do posicionamento do veiculo scramjet
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Fonte: Adaptado de Carneiro (2020, p. 40)



Tabela 2 — Dimensdes do acoplamento do motor scramjet
Dimensao Descricao Valor [mm]
Bg Largura do inlet 102,8
Br Largura do veiculo 122,8
C Espessura da carenagem 15
Diametro interno 428
E Espessura lateral do veiculo 10
H. Altura da camara de combustao -
Hg Altura do inlet 380
Hp Altura do veiculo 410

Fonte: Adaptado de Carneiro (2020)
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As dimensdes apresentadas por Carneiro (2020) foram obtidas a partir do

diametro interno, D, da carga util do motor foguete S30. Entretanto, a altura

H. depende das condi¢cdes na entrada da camara de combustéo.

4.3. SECAO DE COMPRESSAO

Uma vez determinadas as propriedades do escoamento livre na altitude de

operacdo, € possivel dimensionar a secdo de compressdo do scramjet. O

dimensionamento dessa secdo é realizado de forma a obter as propriedades

desejadas na entrada da camara de combustéo, de acordo com a sec¢éo 3.4, e garantir

gue a intensidade dos choques seja constante, como apresentado nha sec¢éo 3.2.

O fluxograma apresentado na Figura 24 descreve o procedimento utilizado na

modelagem da secdo de compressdo do motor scramjet, de acordo com a teoria

apresentada na sec¢éo 3.1.
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Figura 24 — Metodologia da modelagem da secéo de compressao
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Fonte: Autora (2021)

A nova estimativa para o angulo da primeira onda de choque € obtida

definindo-se limites superior e inferior para o angulo e aplicando o método da

bisseccao.

A Figura 25 apresenta um modelo geral da geometria da secdo de

compressao de forma a facilitar a compreenséo do processo descrito no fluxograma

da Figura 24.

Figura 25 — Esquema geral da secdo de compressao

Fonte: Autora (2021)

Inicialmente, define-se um valor inicial para o angulo do primeiro choque, £;,

e utilizando a Equacao 24 é possivel encontrar o angulo 6, da primeira rampa. A partir
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das Equacbes de 25 a 28 sao determinadas as propriedades apés a primeira onda de
choque obliqua.

Os angulos das ondas de choques incidentes seguintes sao determinados
considerando a intensidade dos choques constante, como apresentado na secao 3.2.
Dessa forma, utilizando a Equacgéo 30, é possivel obter os valores de £.

A fim de analisar o choque refletido na carenagem é necessario obter o angulo
0r.r € a partir da aplicacao da relagdo 6 — g — M, Equacdo 23, de maneira iterativa,

calcula-se 0 B,.:

Orer = ) O (65)

onde i é o numero de rampas da se¢do de compressao.

Por fim, as Equacfes de 24 a 27 sdo novamente aplicadas a fim de obter as
propriedades na entrada da camara de combustédo. Caso as propriedades calculadas
nao correspondam as propriedades desejadas de acordo com a sec¢édo 3.4, 0 processo

€ repetido para um novo valor de g;.
4.3.1. Determinacao do comprimento das rampas

Uma vez determinados os angulos das rampas das superficies, faz-se
necessario determinar o comprimento das rampas. Como descrito na secao 3.3, é
desejavel que os choques incidam em um mesmo ponto, de forma a garantir uma
maxima captura de ar, como mostrado na Figura 26, onde Xx., € YV.qr SA0 as
coordenadas x e y do ponto onde as ondas de choque incidentes convergem na

carenagem, respectivamente.
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Figura 26 — Determinacédo do comprimento das rampas
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Fonte: Autora (2021)

O primeiro passo € determinar as coordenadas em que as ondas de choque
obliquas incidentes incidem na carenagem. Para isso, sdo utilizadas relacoes
trigonomeétricas em funcdo das coordenadas x; e y;, origem do sistema, € Y.,

correspondente a altura do veiculo em relagédo ao eixo de simetria,

_ Year — M1

Xcar = tan B, + X1. (66)

A fim de definir o comprimento das rampas, é necessario solucionar um

sistema de duas equacoes:

X, = Yn = Yn-1 +x
" tan6,_, n-1
Year — Yn ) (67)

Fear = tan(By + On_r)

Xn =

Para o ultimo ponto, 0 mesmo método é aplicado, considerando o angulo

Brer — Orer Para as relagdes trigonométricas.

4.4. CAMARA DE COMBUSTAO

Apés a secdo de compressdo, o escoamento sofre uma diminuicdo da
velocidade, porém continua supersénica, um aumento da temperatura, superior a
temperatura de ignicdo do combustivel, e um aumento da pressao e massa especifica,

para que assim ocorra a combustdo supersoénica.
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Diferentes combustiveis podem ser utilizados, sendo necessario conhecer as
propriedades nas quais ocorre a ignicdo, de forma a projetar a secao de combustao
de maneira correta.

Neste trabalho ndo é considerada a adicdo de massa de combustivel, sendo
aplicada a teoria de adicao de calor de Rayleigh, abordada na secéo 3.5. Porém, no
projeto do veiculo scramjet é previsto utilizar hidrogénio como combustivel, e, para
fins de célculo, a temperatura do ar na entrada da camara de combustao deve ser
superior a temperatura de igni¢do do hidrogénio, de 845,15 K. Calcula-se a quantidade
de calor a ser adicionada de forma que o escoamento na saida da camara de
combustdo permaneca supersdnico. Na aplicacdo deste trabalho, assume-se o
namero de Mach na saida da camara de combustéo, M,, igual a 1,25, a fim de garantir
que o0 escoamento permaneca supersoénico.

As propriedades do escoamento apds a adi¢do de calor podem ser calculadas
utilizando as Equactes de 42 a 45.

4.5. SECAO DE EXPANSAO

Como abordado na secédo 3.6, sabe-se que a se¢do de expanséao do veiculo
scramjet promove um aumento na velocidade (niumero de Mach) dos gases produtos
da combustéo, e, consequentemente, uma reducdo da temperatura, pressao e massa
especifica.

Uma vez calculadas as propriedades do escoamento na saida da camara de
combustéo, é possivel modelar a expansao do escoamento a fim de garantir o empuxo
necessario para a manutencéo do voo.

A Figura 27 apresenta a configuracdo da secdo de expanséo, incluindo as
regides onde sdo aplicadas as teorias de Prandtl-Meyer e razdo de area. Onde Ap,, €
a area até onde a Teoria de Prandtl-Meyer é aplicada, estando dentro da secao

confinada, como abordado na secéo 3.6.
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Figura 27 — Representacao da secao de expansao
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Fonte: Autora (2021)

A expansédo de Prandtl-Meyer € delimitada por um comprimento Lp,,, onde a
reflexdo da frente de onda de expanséo incide na rampa de expansao, como mostra
a Figura 28, onde hp,, € a altura da expansao de Prandtl-Meyer. Observe que a secéo
de expansdao é simétrica em relacdo a linha horizontal que divide a altura da camara
de combustdo ao meio. Portanto, ocorrerd a reflexdo das frentes das ondas de
expansdo na intersecdo delas. O angulo entre a reflexdo das frentes de onda e a

superficie de expansao é considerado de acordo com Toro et al. (2018).
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Figura 28 — Esquematico da expanséao de Prandtl-Meyer

Fonte: Autora (2021)

ApoOs a area em que a teoria de Prandtl-Meyer € aplicada, aplica-se a teoria
de razdo de area, também abordada na secao 3.6, para obtencao das propriedades
na saida do veiculo scramjet, aplicando a Equacéo 56.

O angulo da expanséo, 6, é calculado de tal forma que a presséo na saida do

motor scramjet é igual a presséo do escoamento livre,

P10 = Po- (68)

A altura na saida do motor scramjet pode ser calculada de acordo com a
Figura 29 e Equacédo 69. Essa altura € determinada com base na limitacdo construtiva

do scramjet, que imp&e um limite superior na area da expansao.
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Figura 29 - Esquematico da secéo de expansao

eixo de simetria

Fonte: Autora (2021)

th = Z(ho - h3) + h3. (69)

A Figura 30 apresenta o método aplicado no dimensionamento da secéo de
expansdo. A nova estimativa para o angulo de expanséo € obtida definindo-se limites

superior e inferior para o angulo e aplicando o método da bisseccéao.

Figura 30 - Metodologia da modelagem da secéao de expanséo
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ach e altura de o angulo de empuxo gerado
Prandtl-Meyer expansao
Hiﬂ

Calculo das Pressio
prupri?dﬂﬂﬂs na na saida igual & M
saida do desejada?
scramjet

Fonte: Autora (2021)
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5. RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste capitulo, serd apresentada a geometria do veiculo scramjet obtida para
as condicOes de operacdo em analise, assim como as propriedades do escoamento

para cada secédo do veiculo.

Tabela 3 - Condigbes de voo

Altitude geométrica Velocidade de Namero de Mach
[km] voo [m/s]
35 1879,85 6,3

Fonte: Autora (2021)

Para esse estudo foi definida a altitude geométrica de 25 km e a velocidade
de operacdo de 1879,85 m/s, equivalente a numero de Mach 6,3, como apresentado
na Tabela 3. Dessa forma, as propriedades do escoamento ndo perturbado foram
determinadas a partir do modelo de ISA, apresentado na secdo 4.1. Os valores obtidos
sao apresentados na Tabela 4.

Tabela 4 - Propriedades do escoamento nao perturbado a 25 km de altitude

Altitude Temperatura Pressdo Massa especifica  Velocidade
geométrica [km] [K] [Pa] [kg/m?] do som [m/s]
25 221,55 2549,22 0,04008 298,39

Fonte: Autora (2021)

A fim de realizar uma analise simplificada, foi considerado que o ar se
comporta como gas caloricamente perfeito, os efeitos viscosos foram desprezados e
considerou-se que ha queima de combustivel na cadmara de combustdo, porém na
teoria de adicdo de calor de Rayleigh, ndo € considerada a massa do combustivel. De
modo a garantir a queima de combustivel na camara de combustédo, obtém-se os
requisitos necessarios para a modelagem das rampas de compressédo. Os calores
especificos sdo apresentados na Tabela 5. A temperatura de igni¢cdo do hidrogénio é
845,15 K, dada por CRC (1983), Tabela 6.
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Tabela 5 - Calores especificos do ar e hidrogénio

Cp,HZ []/kgK] Cp,ar []/kgK] festeq

14306,72 1004,69 0,0291
Fonte: CRC (1983) e Keenan et al. (1983)

A temperatura T; e o niumero de Mach M; na entrada da camara de combustao

sao calculados a partir das equagdes 33 e 36, respectivamente.

Tabela 6 - Requisitos na entrada da camara de combustéo

Temperatura ~ Temperatura Entrada da camara de combustao

Combustivel T L
de ignicdo [K] de injecao [K] Mach Temperatura [K]

Hidrogénio 845,15 300 2,06 1017,25
Fonte: Autora (2021)

Martos (2017) analisa a relacdo entre o nimero de rampas na secdo de
compressao e a eficiéncia da compresséo para o veiculo 14-X S, e, considerando a
metodologia de recuperacdo de pressdo e a complexidade da manufatura, concluiu
gue um sistema com trés rampas seria o ideal entre eficiéncia e complexidade. De
maneira analoga, adotou-se um sistema com trés rampas para este estudo.

A altura do veiculo foi definida de acordo com o acoplamento com o motor

foguete, como apresentado na secéo 4.2.

Tabela 7 - Requisitos geométricos do projeto

NUumero de Altura do veiculo
rampas Hy [mm]
3 380

Fonte: Autora (2021)

A partir das propriedades do ar apresentadas na Tabela 4 e a altura do veiculo
apresentada na Tabela 7, é possivel calcular a vazédo massica de ar aspirado pelo
motor.
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Tabela 8 - Massa de ar aspirada pelo motor scramjet

Vazao massica de ar aspirado
Mer [kg/s]
1,4717
Fonte: Autora (2021)

5.1. SECAO DE COMPRESSAO

Considerando um modelo com trés rampas e a metodologia apresentada na

secao 4.2, obteve-se a geometria da se¢cédo de compressao.

Figura 31 - Geometria da secdo de compressao

Fonte: Autora (2021)

Tabela 9 — Comprimento das rampas e niumero de Mach da secao de compressao

indice (i) M; 0; [°] Bi [°] L; [mm]
0 6,3 - ] ]
1c 5,2917 6,8221 14,2480 439,95
2c 4,4012 8,0991 17,0387 195,81
3c 3,6051 9,6924 20,6281 181,84
3 2,0598 24,6135 39,6497 -

Fonte: Autora (2021)

A Tabela 10 apresenta as propriedades apos cada onda de choque obliqua

incidente e apds a onda de choque obliqua refletida.
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Tabela 10 - Propriedades termodinamicas e velocidade na se¢céo de compressao

Rampa 1 Rampa 2 Rampa 3 Reflexao

p [Pa] 6725,48 17743,50 43811,84  281206,48
p [kg/m3] 0,07809 0,15215 0,29642 0,91447
T [K] 300,02 406,27 550,16 1071,25
u[m/s] 1837,44 1778,39 1695,16 1351,47
a[m/s] 347,23 404,07 470,21 656,13
Ty [K] 1980,23 1980,23 1980,23 1980,23

Fonte: Autora (2021)

Pela Tabela 10 é possivel perceber a ocorréncia do processo de compressao
do escoamento. Em cada estagio da compresséao, devido a presenca de ondas de
choque obliquas, a temperatura, pressdo, massa especifica e velocidade do som
aumentam, enquanto a velocidade do escoamento e o nimero de Mach diminuem,
permanecendo em regime supersonico.

A temperatura total, apresentada na Tabela 10, foi calculada de forma a
verificar se os calculos foram aplicados corretamente. Nota-se que essa permanece
constante, uma vez que ndo ha adicao de energia.

Os graficos apresentando o comportamento da temperatura, pressdo, massa
especifica, velocidade do som, velocidade do escoamento e nimero de Mach seréao
apresentados posteriormente na sec¢ao 5.1.2.

A partir da Tabela 11 é possivel observar que as razbes das propriedades
termodindmicas permanecem constantes para as trés rampas da secdo de
compressado externa, 0 que ocorre como consequéncia da intensidade das ondas de
choque obliquas incidentes ser constante. Observa-se o aumento na razao de pressao
devido a existéncia da onda de choque obliqua refletida, provocando um aumento

substancial da pressdo em comparacao as ondas de choques obliquas incidentes.
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Tabela 11 - Razao das propriedades termodinamicas

Rampa 1 Rampa 2 Rampa 3 Reflexao
p;:l 2,6382 2,6382 2,6382 6,0072
P Z: 1,9483 1,9483 1,9483 3,0851
Thtq
T, 1,3542 1,3542 1,3542 1,9472

Fonte: Autora (2021)

Figura 32 - Configuracdo das rampas e ondas de choque

Fonte: Autora (2021)

A Figura 32 representa o comportamento das ondas de choque. Dessa forma,
observa-se que as ondas de choque que incidem nas rampas da secdo de
compressdo convergem no bordo de ataque da carenagem, resultando no chamado
choque on-lip. E onda de choque refletida incide na entrada da camara de combustao,
chamado de choque on-corner.

A configuracdo obtida foi capaz de alcancar os requisitos da entrada da
camara de combustdo (temperatura e nimero de Mach), com um erro na ordem de
105

Apos definidas as configuracfes da entrada e determinadas as propriedades
termodinamicas e a velocidade (nUmero de Mach) do escoamento é possivel analisar

a camara de combustéo.

5.2. CAMARA DE COMBUSTAO

Uma vez calculadas as propriedades do escoamento de ar na entrada da

camara de combustdo e sabendo que a vazdo massica do escoamento de ar se
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conserva ao longo do veiculo, é possivel calcular a altura da camara de combustao, a
partir da Equacéo 48. O comprimento da camara de combustéo foi definido de maneira

arbitraria como 500 mm, uma vez que néo influencia nos calculos dessa abordagem.

Tabela 12 - Geometria da camara de combust&o por conservacdo de massa

~ - Comprimento da camara de
Altura da camara de combustdo P

combustao
h; [mm] I, [mm]
11,58 500

Fonte: Autora (2021)

Dois casos foram analisados para a camara de combustédo, o primeiro deles
sem adicao de calor (power-off) e o segundo considerando adi¢cdo de calor (power-
on), poréem sem adi¢cdo de massa do combustivel. No primeiro caso, as propriedades
na saida da camara de combustao séo iguais as propriedades na entrada da camara
de combustéo.

A abordagem na condi¢géo power-on foi modelada a partir da teoria de adi¢cado
de calor de Rayleigh, abordada na secéo 3.5. A Tabela 13 apresenta as propriedades
do ar na entrada da camara de combustdo, e as propriedades dos produtos da
combustdo, considerando adicdo de calor, porém sem adicdo da massa do

combustivel.

Tabela 13 - Propriedades do escoamento na camara de combustao
M p [Pa] T [K] plkg/m®l  qll/kg]

2,06 281206,48 1071,25 0,91447  476432,29

Entrada da camara
de combustao

Saida da camara

- 1,25 612227,07 1870,05 1,14050 -
de combustao

Fonte: Autora (2021)

A partir da Tabela 13, observa-se o efeito da adi¢édo de calor, com aumento
da presséao, temperatura e massa especifica e consequente diminuigdo da velocidade

do escoamento, porém permanecendo supersonica.
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5.3. SECAO DE EXPANSAO

A andlise da secdo de expansao foi realizada para os casos power-off e
power-on, sendo projetada de forma a garantir que a pressao no bordo de fuga no
veiculo seja igual a pressdo do escoamento ndo perturbado.

Seguindo a Figura 33, a teoria de Prandtl-Meyer foi aplicada até a regido da

altura hp,, e a teoria de razdo de area foi aplicada na regido entre as alturas hp), € hy.

Figura 33 - Geometria da expansao

Fonte: Autora (2021)

5.3.1. Analise da condi¢cdo power-off

A Tabela 14 apresenta as propriedades do escoamento do ar, na saida da
camara de combustdo para o caso power-off. Nota-se que nesse caso a velocidade
na saida do veiculo scramjet de 1848,65 m/s, inferior a velocidade de voo de 1879,85

m/s, 0 que caracteriza 0 motor como um dispositivo de arrasto.
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Tabela 14 - Propriedades do escoamento para um angulo de expanséao
Bexp = 13,03° (power-off)

Expansao — Teoria

Saida da camara g Prandtl-Meyer

de combustao

Expanséo — Teoria
da razao de area

Oexp = 13,03°

M 2,06 2,58 5,52
p [Pa] 281206,48 124131,10 2549,22
T [K] 1071,25 848,05 279,44
p [kg/m3] 0,91447 0,50991 0,03178
u[m/s) 1351,47 1508,30 1848,65
Ty [K] 1980,23 1980,23 1980,23
h [mm] 11,58 28,14 368,42

Fonte: Autora (2021)

A temperatura total, como mostrado na Tabela 14, permanece constante ao
longo de todo o comprimento do veiculo scramjet, como consequéncia de ndo haver
adicao de calor.

A analise do caso power-off foi realizada com o intuito de comparar o resultado
das propriedades na expansédo com os dados obtidos para o caso power-on, além do
calculo do empuxo ndo instalado, a fim de demonstrar que sem a adicéo de calor ndo
€ possivel acelerar o veiculo.

Sem considerar a injecdo de combustivel e considerando a area da secao
transversal da camara de combustdo constante, as propriedades termodinamicas,
assim como o numero de Mach do ar, na entrada e saida da camara de combustéo
séo constantes.

O empuxo nao instalado do veiculo scramjet na condigdo power-off foi
calculado de acordo com a metodologia abordada na sec¢éo 3.7. Observa-se um valor
negativo para o empuxo nao instalado, na Tabela 15, demonstrando que n&o houve
aceleracédo do veiculo scramjet, uma vez que néo ha injecéo e queima de combustivel

hidrogénio.
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Tabela 15 - Empuxo néo instalado do scramjet na condicdo power-off

m [kg/s] pol[Pal] P10 [Pa] Uy [m/s]  uqo [m/s] A [mz] A1 [mz]
1,4718 2549,22 2549,22 1879,85 1848,65 0,0391 0,0757

Empuxo ndo instalado [N] -45,91
Fonte: Autora (2021)

5.3.2. Analise da condi¢cdo power-on

Esta abordagem considera a adicdo de calor na camara de combustdo do
veiculo scramjet, sem considerar a injecdo de combustivel. Entretanto, a secdo de
expansao foi projetada considerando a autoigni¢ao do hidrogénio

As propriedades do escoamento de ar na saida da camara de combustdo
foram apresentadas na Tabela 13. As teorias de Prandtl-Meyer e razdo de area
abordadas na secao 3.6 foram aplicadas de forma a calcular o angulo da rampa de

expansao.

Tabela 16 - Propriedades do escoamento para um angulo de expansao 6,,, =

31,09° (power-on)

Expansao — Teoria

Saida da camara 4 Prandtl-Meyer

de combustao

Expansado — Teoria
da razao de area

Bexp = 31,09°
M 1,25 2,37 5,14

p [Pa] 612227,07 114350,56 2549,22

T [K] 1870,05 1157,87 390,58

p [kg/m3] 1,14050 0,34404 0,02274

u[m/s] 1083,63 1617,09 2036,64

h [mm] 11,58 30,72 368,42

Fonte: Autora (2021)

Observa-se gque a velocidade dos produtos da combustédo, de 2036,64 m/s, na
saida do veiculo scramjet € superior a velocidade de voo de 1879,85 m/s, o que

implica na capacidade de gerar empuxo positivo.
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As Figuras 34 e 35 apresentam a geometria e 0os angulos para o veiculo
scramjet dimensionado, considerando queima de hidrogénio na camara de

combustdo. A Tabela 17 apresenta o comprimento de cada secdo constituinte do
veiculo scramjet.

Figura 34 - Dimens6es em mm do scramjet na condi¢cdo power-on

+ Db e

791.36 500 295.84

Fonte: Autora (2021)

Figura 35 - Angulos das rampas do scramjet
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Fonte: Autora (2021)
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Tabela 17 - Dimenso6es longitudinais do veiculo

Comprimento longitudinal [mm]

Secao de compressao 791,36
Camara de combustao 500

Secao de expanséao 295,84

Veiculo 1587,20

Fonte: Autora (2021)

A Figura 36 apresenta as diferentes regides do escoamento, descritas pela
Tabela 18.
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Figura 36 - Regides do escoamento
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Fonte: Autora (2021)

Tabela 18 - Descricao das regides do escoamento

Regido Descricao
| Escoamento n&o perturbado
I Escoamento de ar ap6s a 12 onda de choque obliqua
incidente
1 Escoamento de ar apds a 22 onda de choque obliqua
incidente
v Escoamento de ar apds a 32 onda de choque obliqua
incidente
v Escoamento de ar ap6s a onda de choque obliqua
refletida
VI Escoamento dos produtos da combustédo na camara de
combustéo
Escoamento dos produtos da combustéo na regiédo de
VII ~ .
expansao pela teoria de Prandtl-Meyer
VIII Escoamento dos produtos da combustéo na regiédo de

expansao pela teoria de razédo de area
Fonte: Autora (2021)

Uma vez que a injecdo de combustivel ndo é considerada, assume-se que a
adicdo de calor ocorra no inicio da camara de combustdo, de forma que as
propriedades ao longo de toda a cAmara de combustéo séo constantes.

De forma a observar o comportamento das propriedades do escoamento e
velocidade, em relacdo a abordagem power-off, foram gerados graficos em func¢éo do
comprimento do scramjet, apresentados nas Figuras 37 a 42. A se¢do de compresséo

para ambos os casos, power-on e power-off possuem a mesma configuracéo, por essa
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razao observa-se a sobreposicédo dos graficos, até o ponto onde calor € adicionado

na condicdo power-on.

Figura 37 - Comportamento da temperatura
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Fonte: Autora (2021)

Figura 38 - Comportamento da presséo
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Fonte: Autora (2021)



Figura 39 - Comportamento da massa especifica
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Fonte: Autora (2021)

Figura 40 - Comportamento da velocidade do som
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Fonte: Autora (2021)

Figura 41 - Comportamento da velocidade do escoamento
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Fonte: Autora (2021)
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Figura 42 - Comportamento do numero de Mach
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Fonte: Autora (2021)

A partir dos gréaficos apresentados, nota-se o aumento das propriedades
termodinamicas na secao de compressao e consequente decréscimo da velocidade
do escoamento e numero de Mach.

Comparando a secdo de combustdo para os casos power-on e power-off,
observa-se que a adi¢do de calor resulta no aumento da temperatura de 1071,25 K,
na entrada da cdmara de combustao, para 1870,05 K, na saida. Dessa forma, pressao
e massa especifica também apresentam valores maiores na saida da camara de
combustdo em relacdo ao caso power-off.

Na sec¢do de compressao, as curvas para as condi¢cdes power-on e power-off
apresentam o mesmo comportamento, entretanto, a temperatura na saida para a
configuracéo power-on, 390,58 K é superior a temperatura da configuracdo power-off,
279,44 K. A presséo no bordo de fuga para ambas as configuracdes é igual & pressédo
ambiente.

O empuxo nao instalado do veiculo scramjet na condicdo power-on foi
calculado de acordo com a abordagem apresentada na sec¢ao 3.7, de maneira analoga

a condicao power-off, considerando o volume de controle da Figura 43.
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Figura 43 - Volume de controle para o calculo do empuxo néo instalado
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Fonte: Autora (2021)

Tabela 19 - Empuxo n&o instalado do scramjet na condigéo power-on
m [kg/s] po [Pa] P10 [Pa] ug [m/s]  ugo [m/s] A [m?] Aqo [m?]
1,4718 2549,22  2549,22  1879,85  2036,44 0,0391 0,0757

Empuxo ndo instalado [N] 230,45
Fonte: Autora (2021)

A vazao massica utilizada no calculo do empuxo nao instalado foi considerada
constante, uma vez que ndo ha adicdo de massa ao longo do processo. Entretanto,
foi obtida uma vazdo massica diferente para a saida do veiculo, sendo m;, = 1,7536
kg/s, o que corresponde a um erro de 19,15%.

A divergéncia entre os valores obtidos para a vazdo massica pode ser
justificada pela limitacdo da metodologia, uma vez que se assume escoamento quasi-
unidimensional onde € aplicada a teoria de razao de area. Por essa razao, a fim de
garantir o calculo correto da conservacdo da massa seria necessario que 0
escoamento fosse realmente quase-unidimensional, ou seja, um angulo de expanséo
préxima de zero, o que ndo é possivel, uma vez que resultaria em uma geometria com
comprimento tendendo ao infinito.

Uma correcao pode ser aplicada de modo a reduzir o erro no célculo da vazéo
massica em funcéo da divergéncia na secao de expansao:

_ P1oU10410

Mmqo = Wsen(eexp), (70)

onde 8 é dado em radianos.
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A partir da correcao apresentada pela Equacéo 70, o valor da vazao massica
no bordo de fuga do veiculo é m,, = 1,6688 kg/s, correspondendo a um erro de
13,38%, menor que o valor previamente encontrado.

Nota-se, a partir da Tabela 19 que a altura da estag&o 10 para a configuracéo
power-on é igual a altura da estacdo 10 para a configuracdo power-off, apresentada
na Tabela 15. Dessa forma, o comprimento da secéo de expansao do caso power-on
€ menor, uma vez que o angulo de expanséo para 0 caso power-on € maior que para
0 caso power-off.

Diferente da condicdo power-off, 0 empuxo nédo instalado para a condicdo
power-on resultou em um valor positivo, 0 que significa que essa configuracao para o
scramjet prevé a possibilidade de aceleracdo do veiculo. A fim de verificar uma
possivel aceleracdo seria necessario o calculo da forca de arrasto que atua no veiculo

e 0 empuxo instalado, andlise ndo abordada neste trabalho.
5.4. GEOMETRIA FINAL
A geometria resultante dos céalculos realizados é apresentada pela Figura 44

e sua vista isométrica é apresentada pela Figura 45.

Figura 44 - Vista do veiculo scramjet
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Fonte: Autora (2021)




Figura 45 - Vista isométrica do veiculo scramjet
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Fonte: Autora (2021)

A Tabela 20 apresenta o resumo das propriedades do escoamento de ar ao

longo da geometria do motor scramjet projetado neste trabalho. Observacfes sobre o

comportamento das propriedades do escoamento foram apresentadas na sec¢ao 5.3.

Tabela 20 - Propriedades termodinamicas ao longo do motor scramjet

Entradada Saidada Secéo de
Escoamento A ~ ~ Bordo
livre camara (Ee camara c~le expansao de fuga
combustdo combustdo (Prandtl-Meyer)
M 6,30 2,06 1,25 2,37 5,14
Pt - - 21771 0,1868 0,0223
Pn
Pria - - 1,7457 0,6182 0,3373
Pn
T
;“ - - 1,2472 0,3017 0,0661
n
p [Pa] 2549,22 281206,48 612227,07 114350,56 2549,22
T [K] 221,55 1071,25 1870,05 1157,87 390,58
p [kg/m3] 0,04008 0,91447 1,14050 0,34404 0,02274
a[lm/s] 298,39 656,13 866,91 682,14 396,19
u[m/s] 1879,85 1351,47 1083,63 1614,09 2036,44
To[K] 1980,23 1980,23 2454.44 2454 44 2454 .44

Fonte: Autora (2021)
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6.CONCLUSAO

Neste trabalho, foi desenvolvido um projeto inicial de um veiculo scramjet para
operar a 25 km de altitude em uma velocidade de 1879,85 m/s, correspondente ao
namero de Mach 6,3.

A andlise do projeto foi dividida de acordo com os sistemas do veiculo: se¢éo
de compressdo, camara de combustdo e secdo de expansdo do escoamento. Na
secdo de compressdo, a formulacdo de ondas de choque obliquas planas foi
considerada, além do critério de intensidade de onda de choque constante, a fim de
garantir uma compressao mais eficiente. Em seguida, na camara de combustao,
considerou-se a teoria de Rayleigh para escoamento unidimensional com adicao de
calor, de modo a considerar o efeito da combustdo no sistema. Posteriormente, na
secdo de expansao, foi utilizada a teoria de ondas de expansao de Prandtl-Meyer
acoplada a teoria de razao de areas. Por fim, aplicou-se a formulacdo do empuxo nao
instalado, a fim de observar se a configuracao adotada foi capaz de gerar aceleracgéao.

De modo a simplificar a analise do escoamento e facilitar o projeto preliminar
do veiculo scramjet, o ar atmosférico foi considerado como gas caloricamente perfeito,
0 que implica em um valor de y constante. Além disso, foram desconsiderados efeitos
ViSCOSOS.

Foram consideradas duas configuracbes de andlise, a primeira
desconsiderando o processo de combustao (power-off) e a segunda considerando
adicdo de calor na camara de combustdo (power-on). A configuracdo power-off
resultou em um empuxo negativo, enquanto a configuracdo power-on obteve empuxo
positivo, corroborando com a hipotese de que a tecnologia scramjet tem capacidade
de propulsionar o veiculo projetado.

A configuracao final do veiculo resultou em angulos de 6,820, 8,09° e 9,690
para a primeira, segunda e terceira rampas da secao de compressdo. Essa
configuragéo garantiu uma temperatura de 1071,25 K e numero de Mach igual a 2,06
na entrada da camara de combustao, possibilitando a queima do hidrogénio.

Para a secao de expansédo, o angulo obtido foi de 31,09° para a configuracéo power-
on, resultando em um comprimento menor do que a configuracdo power-off, que

apresenta um angulo de expansao igual a 13,03°.
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Este trabalho teve como objetivo um estudo introdutério do dimensionamento
de veiculos scramjet. Uma analise mais precisa da secdo de expansao requer o uso
do método das caracteristicas ou outras abordagens de dindmica dos fluidos
computacional. No entanto, o objetivo deste trabalho foi apresentar uma metodologia
simplificada capaz de orientar o projeto em uma etapa preliminar de
dimensionamento. Etapas posteriores devem investigar efeitos de camada limite e
efeitos de alta temperatura, como dissociacdo, além de incluir o processo de
combustdo em detalhes, uma vez que esta é uma parte critica para o funcionamento
do motor scramjet. A partir de uma analise mais elaborada espera-se encontrar um
diferente posicionamento das rampas na secdo de compressdo, um novo
comprimento para o combustor que garanta a ocorréncia do processo de combustéo,

além de garantir o calculo correto da vazdo massica.
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