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RESUMO

PROJETO CONCEITUAL DE SCRAMJETS PARA VOO HIPERSONICO E
ANALISE COMPARATIVA DA INFLUENCIA DO NUMERO DE RAMPAS
NO DESEMPENHO DO MOTOR

AUTOR: Felipe Perozzi Della Rosa
ORIENTADOR: Giuliano Demarco

Manter um voo em regime hipersénico sempre foi um grande desafio para a engenharia
aeroespacial, como dimensionar estruturas que suportem elevadas pressdes e tempera-
turas, ou elementos propulsivos capazes de gerar empuxo em tal situacdo. A tecnologia
scramjet se apresenta como uma possivel estratégia que permite voos a velocidades mai-
ores do que cinco vezes a velocidade do som, tal tecnologia dispensa a necessidade de
compressores, eixos e turbinas, todo seu funcionamento ocorre a partir das proprias va-
riacdes das propriedades do escoamento. O presente trabalho busca entdo dimensionar
dois scramjets que sejam capazes de operar a 32 km de altitude a Mach 8. O primeiro mo-
delo conta com apenas uma Unica rampa na se¢ao de compressao e 0 segundo modelo
com cinco rampas na secao de compressao. Notou-se que o modelo com cinco rampas
apresenta uma maior eficiéncia e foi capaz de gerar mais empuxo, porém a simplicidade
de manufatura no modelo de uma Unica rampa pode se apresentar como uma grande van-
tagem no desenvolvimento do projeto.

Palavras-chave: Hipersénica. Scramjets. Escoamentos Compressiveis. Propulsdo Ae-
roespacial. Ondas de Choque.



ABSTRACT

CONCEPTUAL DESIGN OF SCRAMJETS FOR HYPERSONIC FLIGHT
AND COMPARATIVE ANALYSIS OF THE INFLUENCE OF THE
NUMBER OF RAMPS ON ENGINE PERFORMANCE

AUTHOR: Felipe Perozzi Della Rosa
ADVISOR: Giuliano Demarco

Maintaining hypersonic flight has always been a major challenge for aerospace enginee-
ring, such as designing structures that can withstand high pressures and temperatures, or
propulsive elements capable of generating thrust in such a situation. The scramjet tech-
nology presents itself as a possible strategy that allows flights at speeds greater than five
times the speed of sound, such technology dispenses the need for compressors, shafts and
turbines, all its operation occurs from the variations of the flow properties. The present work
then seeks to design two scramjets that are capable of operating at 32 km altitude at Mach
8. The first model has only a single ramp in the compression section and the second model
has five ramps in the compression section. It was noted that the five-ramp model has a
higher efficiency and was able to generate more thrust, but the simplicity of manufacturing
in the single-ramp model can be a great advantage in the development of the project.

Keywords: Hypersonics. Scramjets. Compressible Flows. Aeroespace Propulsion. Shock
Waves
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1 INTRODUGAO

A engenharia aeroespacial foi sempre conhecida por suas grandes inovagoes e
projetos ambiciosos que sempre levaram a humanidade a grandes evolucdes tecnoldgicas.
Desde o primeiro voo de Alberto Santos Dumont em seu 14-bis a industria aeroespacial
buscou a constante evolucao de suas ideias e tecnologias, tanto que apenas sessenta e
trés anos depois Neil Armstrong recebeu o titulo de primeiro homem a pisar na lua.

A constante busca dos cientistas e engenheiros aeroespaciais por aeronaves e es-
pagonaves cada vez mais rapidas e eficientes levou ao desenvolvimento de diversos ma-
teriais, motores e componentes, além de fomentar diversos outros setores da engenharia,
como a eletrbnica e computacgéo. A integracao de multiplas areas da engenharia é a prin-
cipal responsavel por fazer com que a tecnologia aeroespacial seja sempre uma area de
tecnologia de ponta, concentrando grandes mentes, determinadas a superar os desafios
em seus projetos grandiosos.

Passando por motores a pistdo, turbo-hélices, turbojatos e ramjets, os motores
scramjets buscam vencer todas as barreiras impostas por velocidades supersénicas e abrir
inUmeras novas oportunidades para voos extremamente rapidos ou até mesmo uma nova
opcao para langamentos orbitais. Os motores aeronauticos convencionais, utilizados tanto
para usos civis e militares possuem uma grande limitacao em relacdo a sua velocidade
de operacao, tais motores ndo conseguem manter condigdes de voo em regimes superso-
nicos. Manter um voo supersonico € uma tarefa extremamente dificil, apenas algumas
aeronaves militares sao capazes de voar acima da velocidade do som com satisfatéria efi-
ciéncia, e até mesmo tais aeronaves nao conseguem operar em regime hipersdnico, como
€ 0 caso das aeronaves SR-71 Blackbird, F-22 Raptor e F-35 Lightning II.

Como solugao ao problema de voos hipersdnicos foram desenvolvidos os scramjets,
uma tecnologia que permite operacdao em regime hipersonico através da propria geracao
de ondas de choque inerentes a Mach superiores a um. Scramjets vem ganhando grande
destaque na industria aeroespacial devido ao seu projeto e fabricacdo mais simples em
comparagao a turbo-hélices e turbojatos, visto que o mesmo dispensa o uso de compres-
sores e turbinas, facilitando todo o projeto, reduzindo peso e custos, pois tais motores
utilizam das préprias ondas de choque para comprimir o escoamento. Apesar de possuir
beneficios, os scramjets, por operarem em condi¢cées extremas necessitam de materiais
extremamente especificos, capazes de aguentar altas pressdes e temperaturas. Seus es-
tudos e experimentos também necessitam ser extremamente rigorosos pois qualquer erro
pode resultar em uma falha catastréfica de todo o sistema.
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1.1 OBJETIVOS

1.1.1 Objetivo Geral

O objetivo deste trabalho € desenvolver analiticamente duas configuracdes distintas
de um motor scramjet, otimizados para operagdo em uma condi¢ao especifica de veloci-
dade e altitude.

1.1.2 Objetivos Especificos

» Desenvolver um conceito de motor scramjet considerando uma se¢ao de compres-
sao formada por uma rampa;

» Desenvolver um conceito de motor scramjet considerando uma secao de compres-
sao formada por cinco rampas;

 Analisar os resultados de pressao, temperatura e densidade, em cada se¢do do mo-
tor, bem como o numero de Mach;

Analisar a recuperacao de pressao, quantidade de calor adicionada e 0 empuxo nao
instalado de cada modelo desenvolvido;

» Comparar os resultados obtidos entre os modelos.

1.2 SCRAMJETS

O nome scramjet é uma abreviagdo do nome em inglés supersonic combustion
ramjet, em traducgéo livre, scramjet significa ramjet de combustao supersénica. Logo, é
necessario definir primeiramente o que € um ramjet e suas caracteristicas.

Segundo Musielak (2023) um motor ramjet utiliza do efeito ram para comprimir o
ar, onde a propria dinamica do escoamento livre ao adentrar na se¢do de admissao de ar
realiza a compressao necessaria para a combustao ser realizada, por isso 0 nhome ramjet,
em voos supersdnicos parte da compressao também é realizada por ondas de choque. A
geometria da secao de compressao de um ramjet € responsavel por converter a energia
cinética do ar em um aumento de presséo.

Conforme o0 escoamento se comprime, a velocidade diminui, consequentemente o
numero de Mach também. Em um motor ramjet o escoamento deve ser desacelerado até
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velocidades subsbnicas antes de entrar na camara de combustao, e ap6s a combustao o
escoamento é acelerado novamente através de uma secao de expansao divergente.

A operacdo de motores ramjet é limitada, de acordo com Segal (2009) reduzir a
velocidade de um escoamento supersénico para velocidades subsénicas resulta em perdas
de pressao e energia, portanto, em regimes supersdnicos mais elevados torna-se mais
eficiente realizar a combustdo em regime supersénico. Resultando em um novo tipo de
motor, 0 scramjet.

Segundo Weber e MacKay (1958) a eficiéncia de um ramjet e de um scramjet ope-
rando a partir de Mach 4 aumenta conforme a velocidade do escoamento aumenta. Porém,
a eficiéncia do scramjet torna-se superior a partir de Mach 5, considerando uma admissao
de ar isentropica.

Diferente de motores turbojatos ou outros motores de propulsdo subsdnica aspi-
rada, ramjets e scramjets nao necessitam de compressores, pois a propria geometria da
secao de compressao gera ondas de choque que comprimem e desaceleram o escoa-
mento. Portanto, se ndo ha a necessidade de um compressor, também nao se faz neces-
sario uma turbina e nem um eixo que conecta ambos.

A Figura 1 compara os componentes presentes em um turbojato, em um ramjet e
em um scramjet, nota-se a auséncia de componentes nos dois ultimos, o que resulta em
uma reducéo de peso do motor, bem como redugao de custos e processos de manufatura.

Figura 1 — Comparagao entre os componentes de um turbojato, ramjet e scramjet

Turbojato

Ramjet

Scramjet

L L I ]
Compresséo Combustdo  Exaustor

Fonte: Adaptado de Clear IAS (2020).
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Uma maneira de avaliar o desempenho de um sistema propulsivo é através do im-
pulso especifico. O mesmo trata-se de um parametro de eficiéncia que representa a quan-
tidade de empuxo gerada por unidade de massa de propelente. O impulso especifico de
diferentes sistemas propulsivos € avaliado para diferentes numeros de Mach na Figura 2.

Figura 2 — Impulso especifico por nimero de Mach de diferentes sistemas propulsivos

8000
“a E . s
= [ Hidrogénio
S 6000 Turbojatos Hidrocarbonetos
S
o
a
@
L]
g 4000 Ramjets
3
Q
E Turbojatos
2000 _ Scramjets
Ramjets
- Scramjets
Foguetes .
0 | I I 1 1 1 I l 1 | I I
0 10 20

Numero de Mach
Fonte: Silva (2022).

Nota-se pela Figura 2, que até Mach 3 os motores turbojatos possuem o maior
impulso especifico, a partir desta velocidade as rotacdes das turbinas e compressores sao
tao altas que podem levar a danos nas estruturas, que também possuem uma temperatura
limite de operagédo. Apds Mach 3 e até aproximadamente Mach 5 os ramjets sdo mais
eficientes. A partir de aproximadamente Mach 5 comeg¢am a surgir perdas consideraveis
na secao de compressao do ramjet, pois 0 mesmo deve desacelerar 0 escoamento para
velocidades subsodnicas. Sendo assim, para Mach acima de 5, os scramjets tornam-se
mais eficientes, logo sao a escolha mais apropriada para voos em regime hipersonico.

Vale ressaltar o impulso especifico do foguete, que embora seja menor do que 0s
demais, possui valor constante para toda faixa de operagéao, uma vez que o mesmo carrega
o combustivel e o oxidante, logo ndo necessita do ar atmosférico para realizar a combus-
tdo, podendo operar fora da atmosfera. Portanto, em altitudes mais elevadas o scramjet
perde sua eficiéncia pois o ar torna-se muito rarefeito, impossibilitando a combustéo, sendo
necessario a utilizacao de motores foguetes para voos de altitudes fora da atmosfera.

Segundo El-Sayed (2016) assim como ramjets, scramjets sdo compostos de secao
de compressao, camara de combustao, e secdo de expansao. A diferenca entre ambos
encontra-se nas condigbes de compressao do escoamento, em um ramjet o escoamento
€ comprimido por ondas de choque obliquas, mas a ultima onda de choque deve ser nor-
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mal, de modo a desacelerar o escoamento a uma velocidade subsénica. Enquanto que
em scramjets todas as ondas de choque sédo obliquas, portanto o escoamento sempre
permanecera em regime supersonico.

A fim de convencao, as estagdes do projeto realizado no presente trabalho seguira
conforme a terminologia apresentada por Heiser e Pratt (1994). A Figura 3 apresenta a
secéo transversal de um motor scramjet, com a respectiva terminologia.

Figura 3 — Terminologia de um motor scramjet

Secao de Compresséao Céamara de Combustao Secao de Expansao
Externa Interna Interna Externa
0 1 %) 4 9 10

Fonte: Elaborado pelo autor.

Um dos maiores desafios de um motor scramjet se encontra na segdo de com-
pressao. De acordo com Santos, Martos e Toro (2019) um perfil eliptico seria o ideal, e
que proveria a maior eficiéncia para o motor, entretanto sao utilizados rampas ao invés de
apenas um perfil eliptico, devido a dificuldade de manufatura dessa geometria.

Ainda segundo Santos, Martos e Toro (2019) o numero de rampas estéa relacionado
com a recuperacao de pressao total do motor, um parametro de eficiéncia de scramjets.
Os autores calcularam a recuperagao de pressao total para diferentes numeros de rampas
em um scramjet para operagao a Mach 6,8 e 30 km de altitude, em que as condi¢cdes na
entrada da camara de combustao deveriam ser de Mach 2,5 e temperatura de 1025 K. A
Figura 4 demonstra a relagéo entre a recuperagao de pressao total e o nimero de rampas.
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Figura 4 — Recuperagao de pressao total por nimero de rampas
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Fonte: Santos, Martos e Toro (2019).

Observa-se pela Figura 4 que conforme o niUmero de rampas aumenta, a recu-
peracao de pressao total também aumenta, porém atinge um platé de 55% em torno de
10 rampas, portanto, projetar uma se¢do de compressao com diversas rampas torna-se
desvantajoso, devido a poucos ganhos percentuais na recuperagao de pressao total, bem
como a dificuldade do projeto analitico, computacional e fabricacao envolvidas.

1.3 SCRAMJET NO BRASIL

O Brasil possui excelentes pesquisadores na area de hipersdnica. Tanto que um
projeto de um veiculo hipersénico estd em constante desenvolvimento pelo Instituto de
Estudos Avancgados junto com o Departamento de Ciéncia e Tecnologia Aeroespacial. O
projeto trata-se do veiculo hipersénico 14-X, que possui esse nome em homenagem a
aeronave de Alberto Santos Dumont. A Figura 5 ilustra a concepg¢ao do veiculo 14-X.
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Figura 5 — Veiculo Hipersénico 14-X
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Fonte: Toro et al. (2012).

Segundo Toro et al. (2012) o 14-X é capaz de atingir Mach 10. Para que as condi-
cOes de voo do 14-X sejam atingidas é necessario a utilizacdo de um veiculo acelerador,
para o projeto do 14-X é utilizado um veiculo lancador de dois estagios de propelente
solido.

Segundo a Forgca Aérea Brasileira (2021) foram propostos quatro etapas do projeto
de um veiculo hipersénico:

1: 14-XS. Voo ascendente balistico com combustao supersénica.

2: 14-XSP. Voo ascendente balistico com propulsao hipersénica aspirada.

3: 14-XW. Voo planado de um veiculo hipersdnico controlavel e manobrado.

4: 14-XWP. Voo de um veiculo hipersénico controlavel e manobravel com propulsédo
hipersénica aspirada ativa.

Ainda de acordo com Forca Aérea Brasileira (2021) o primeiro teste de voo foi re-
alizado em 2021, em que o 14-XS foi acelerado a Mach 6 e atingiu um apogeu de 160
km , percorrendo uma distancia de 200 km até atingir o Oceano Atlantico. Na Figura 6 é
observado o instante de langcamento do conjunto veiculo lancador e 14-X.
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Figura 6 — Langamento do veiculo 14-XS

Fonte: Ricardo Meier (2021).

1.4 SCRAMJET NA AUSTRALIA

A Universidade de Queensland, na Australia possui um centro de pequisa na area
de hipersbnica, onde foi desenvolvido o programa HyShot, que buscava projetar motores
scramjets para voos experimentais. Ao todo foram realizados quatro voos, cada um deles
sendo denominados de Hyshot |, Il, lll e IV.

Conforme Gardner et al. (2004) o experimento consistia em transportar o scramjet
projetado até uma altitude de de 315 km com o auxilio de de um foguete de dois estagios
Terrier-Orion Mk70, ao atingir a altitude desejada o veiculo era rotacionado progredindo
para um movimento de descida, no qual o experimento era realizado. A Figura 7 ilustra a
posicao do Hyshot no motor foguete para ser langado.
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Figura 7 — Hyshot posicionado no foguete Mk70

Fonte: Cain (2007).

Segundo Paull, Alesi e Anderson (2005) o primeiro voo foi realizado no dia 30 de
outubro de 2001, porém o experimento nao foi realizado com sucesso devido a problemas
na trajetéria. Ja o segundo voo, o Hyshot I, foi realizado no dia 30 de Julho de 2002, e
segundo Gardner et al. (2004) a combustao supersonica ocorreu entre as altitudes de 35 a
23 km, a um Mach entre 7,6 e 7,8. De acordo com Tuohy (2006) os experimentos Hyshot
[Il e IV foram realizados em margo de 2006.

1.5 REVISAO BIBLIOGRAFICA

A literatura atual concentra diversos trabalhos focados em projetar um motor scram-
Jjet de alta eficiéncia, outros artigos focam em estudar os langcamentos ja realizados e tratar
os dados para que as proximas demonstracées de voo tenham resultados superiores e
precisos.

Diversos artigos tem o seu propésito focado em dimensionar a se¢cao de compres-
sao utilizando diferentes técnicas. Smart (2012) busca encontrar a razdo de compressao
ideal para um scramjet, pois uma compressao excessiva pode necessitar de valvulas de
sangramento ou de uma geometria variavel, o que dificulta a manufatura, enquanto que
uma baixa razdo de compresséao limita a eficiéncia do ciclo termodinamico. O estudo foi
realizado para scramjets movidos a hidrogénio a Mach 6, 8, 10 e 12, e concluiu-se que a
eficiéncia maxima do ciclo é atingida quando a razédo de compressao esta entre 50 e 100
para todos os numeros de Mach.

Ja Raj e Venkatasubbaiah (2012) desenvolveram um método para encontrar a ge-
ometria ideal da secdo de compressao através da maxima recuperacao de pressao total
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para um determinado numero de Mach. Os autores utilizaram das ferramentas de meca-
nica dos fluidos computacional, empregando os efeitos de viscosidade unidimensional e
bidimensional.

Anderson (2003) e Balachandran (2009) apresentam uma extensa e profunda teoria
acerca de escoamentos compressiveis, através das equacdes de energia, momentum e
continuidade os autores demonstram toda a teoria por trds das ondas de choque normais
e obliquas, escoamentos com adi¢do de calor e ondas de expansao. As teorias discutidas
sao fundamentais para um projeto de scramjet visto que 0 mesmo é projetado para operar
em escoamentos compressiveis e presenca de ondas de choque.

Heiser e Pratt (1994) é uma extensa literatura que abrange todo o projeto de um
motor scramjet, bem como outros veiculos que operam a velocidades supersbnicas. Tal
literatura apresenta uma analise aprofundada de um projeto de um veiculo hipersénico de
propuls@o aspirada, focando em principios aerodindmicos e termodinamicos da fisica de
voo de altas velocidades. Em especial, os autores desenvolvem a teoria de razao de area,
essencial para o projeto da secao de expansao do presente trabalho.

Estudos experimentais também séo realizados com frequéncia, em especial através
dos experimentos HyShot. Hass, Smart e Paull (2005) realizaram uma andlise de dados
decorrente do voo Hyshot 2, realizado no dia 30 de Julho de 2002, onde o experimento
com o scramijet foi realizado durante a reentrada. O scramjet era composto de uma rampa
na secao de compressao onde o projeto possuia um eixo de simetria na horizontal. No
experimento uma rampa nao foi alimentada com combustivel na camara de combustéo e a
outra era alimentada com hidrogénio. O veiculo era projetado para operar em velocidades
superiores a Mach 7,5 e constatou-se que a combustao supers6nica ocorreu durante 3
segundos entre 35 e 29 km de altitude.

O Brasil também apresenta uma extensa producao de estudos relacionados a scram-
jets. Como a dissertacdo de mestrado de Carneiro (2020), onde o autor desenvolve um
scramjet que possa ser integrado ao foguetes brasileiros S30 e S31 e que possibilite a
operacdo do mesmo a 30 km de altitude e Mach 6,8.

Ja Pereira (2022) também em sua dissertacdo de mestrado desenvolve um scramjet
que auxilia a insercao de um CubeSat em orbita. Seu projeto consiste de um veiculo de
trés estagios, dois de motores foguetes de propulsao solida e um estagio sendo o prérpio
scramjet. O primeiro estagio € composto pelo motor foguete S30 que ird operar até 20 km
de altitude alcangando Mach 5,8. O scramjet atua como segundo estagio, operando de 20
km a 60 km de altitude. Por fim, o terceiro estagio € ativado, sendo ele o motor foguete
S23 que tem sua operacéao a partir de 60 km de altitude e seria o responsavel por atingir a
orbita baixa inserir o CubeSat em orbita.



2 REFERENCIAL TEORICO

2.1 COMPRESSIBILIDADE

Segundo Yahya (1982) um fluido é uma substancia que se deforma continuamente
quando forgas de cisalhamento s&o aplicadas.

Um fluido que demonstra uma mudanga de densidade devido a variagdes de pres-
sao ou temperatura é dito como compressivel e se faz necessario a aplicacao de teorias
relacionadas a efeitos de compressibilidade. Ja os fluidos que ndo demonstram mudancas
significativas de densidade devido a variagdo de pressao e temperatura sdo denomina-
dos incompressiveis e dispensam a utilizagdo de teorias de escoamentos compressiveis
(SAAD, 1985).

A mudanca na densidade de um fluido e a variagdo do volume como fung¢ado das
variagoes de temperatura e pressao pode ser expressada pelas Equacoes 2.1 e 2.2:

dp 1(0p 1({0p

L p(aT)pdT+p(ap)po @.1)
dyv 1 [dV 1 (dyV
Ea (d_T) i+ (d—p) dp 22)

Com as Equacdes 2.1 e 2.2 é possivel determinar um coeficiente 7, denominado
de coeficiente de expansao volumétrica que representa a variacao relativa em volume ou
densidade resultante de uma variagao de temperatura a pressao constante, tal coeficiente
€ dado pela Equacgéao 2.3.

1 (8”/) 1 (8p)

T —|== - | == (2.3)
Y\IT |, pP\OT',

Outro fator que pode ser expressado é o coeficiente de compressibilidade K, que

representa a variacao relativa em volume ou densidade resultante de uma variacao de
pressao a temperatura constante. O Fator K é dado pela expressao da Equacgao 2.4:

K= 1(8”) —i(m/) (2.4)
T T

pP\Oop v\ Op
Portanto, as variagcées de densidade e volume em um escoamento compressivel

podem ser representadas utilizando os fatores 7 e K:

d
% = Kdp - 7dT (2.5)
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% = —-Kdp+7dT (2.6)

Segundo Oosthuizen e Carscallen (2014) os efeitos de compressibilidade sao evi-
denciados em gases em que a velocidade do escoamento é relativamente alta comparado
a velocidade do som local, e em escoamentos que ultrapassam a velocidade do som estes
efeitos sdo ainda mais presentes. Embora a teoria de escoamentos compressiveis seja
mais aplicada a aeronaves que operam a altas velocidades, os efeitos de compressibi-
lidade também sao levados em consideracdo em projetos de turbinas a gés, turbinas a
vapor, motores reciprocos, linhas de transmissao de gas natural e em camaras de com-

bustao.

2.2 REGIME DE ESCOAMENTO

2.2.1 Escoamento Subsonico

Em um escoamento subsbnico o numero de Mach local sempre serd menor do
que 1, logo tém-se um escoamento em que todos os pontos possuem uma velocidade
menor que a velocidade do som, como apresenta a Figura 8. Segundo Anderson (2003)
um escoamento subsbdnico apresenta variagcdes continuas de propriedades e linhas de
corrente que nao possuem variagdes abruptas.

Figura 8 — Escoamento subsénico
M<1
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I,er ———.——_’_——'_._-—*_\_‘_‘_‘—”
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Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Nota-se na Figura 8 que o escoamento livre comeca a se adaptar para a presenca
do objeto antes mesmo do corpo encontrar com o escoamento livre.
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2.2.2 Escoamento TransoOnico

De acordo com Anderson (2003) o escoamento transénico pode apresentar duas
situagbes distintas. Se o numero do Mach do escoamento livre é proximo de 1, porém
menor, 0 escoamento apresentara regides supersdnicas no extradorso do aerofdlio, que
resultara em uma onda de choque que ira alterar bruscamente as propriedades do escoa-
mento, essa situagao esta representada na Figura 9.

Figura 9 — Primeiro caso de escoamento transénico
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Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

O outro caso ocorre quando o numero de Mach é préximo de 1, porém ligeiramente
maior. Como mostra a Figura 10, neste caso a onda de choque ocorrera no bordo de
fuga do aerofélio e uma nova onda de choque se forma proximo ao bordo de ataque,
denominado de bow shock. Antes de atravessar 0 bow shock o escoamento é supersonico,
ao atravessar o choque seu numero de Mach torna-se menor do que 1, mas conforme o
escoamento expande pelo extradorso, seu Mach torna-se maior que 1 novamente, o que
resulta na onda de choque do bordo de fuga.

Figura 10 — Segundo caso de escoamento trans6nico

_-Bow Shock Onda de chogue
do bordo de fuoa

M=1

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).
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2.2.3 Escoamento Supersonico

Segundo Anderson (2003) um escoamento € definido como supersénico quando o
numero de Mach € maior que 1 em todos os pontos. Escoamentos supersénicos experi-
mentam ondas de choque obliquas devido a presenca de uma geometria, como elencado
na Figura 11. Um escoamento supersénico paralelo a horizontal muda bruscamente sua
direcdo ao encontrar uma onde de choque obliqua, e sua nova direcao € paralela com a
superficie do objeto. As propriedades do escoamento também mudam bruscamente ao
atravessar a onda de choque.

Figura 11 — Escoamento supersbdnico

. Onda de choque
obliqua

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

2.2.4 Escoamento Hipersénico

Um escoamento € classificado como hipersdnico quando o numero de Mach é maior
do que 5. Um choque obliquo hipersénico esta geralmente muito préximo do objeto, como
mostrado na Figura 12. Segundo Anderson (2003) essa divisdo entre escoamentos su-
persdnicos e hipersdnicos ocorre pois conforme o nimero de Mach aumenta as variacoes
nos parametros do escoamento tornam-se cada vez mais abruptas, e a temperatura tende
a aumentar consideravelmente, o suficiente para dissociar e ionizar os gases.
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Figura 12 — Escoamento hipers6nico

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Dividir os escoamentos em categorias é essencial para estudos mais aprofundados
visto que o comportamento do escoamento € muito sensivel ao numero de Mach. A Ta-
bela 1 divide os escoamentos conforme o seu numero de Mach. Yahya (1982) define que
escoamentos em que o numero de Mach é superior a 3 devem ser considerados como
compressiveis.

Tabela 1 — Regimes de escoamentos

Numero de Mach Regime

M <0,3 Subsbnico incompressivel

0,3=M<0,8 Subsbénico compressivel

0,8<M=<1,2 Transénico
1,2<M<5h Supersbnico
M >5 Hipersénico

Fonte: Elaborado pelo autor.

2.3 GAS IDEAL

Segundo Yahya (1982) para um gas ser considerado ideal ele deve obedecer as leis
de Boyle e Charles. A lei de Boyle diz que o produto entre a pressao e o volume se mantém
constante se a temperatura também se manter constante, como demonstra a Equagao 2.7.

(p¥)r = constante (2.7)

Jé a lei de Charles, elencada nas Equacdes 2.8 e 2.9, determina que a razao entre
volume e temperatura se mantém constante se a pressao for constante, e a razao de
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presséo e temperatura se mantém constante se o volume for constante.

v

(?L = constante (2.8)
Py _

(T)V/ = constante (2.9)

Combinando as Equacgbes 2.7, 2.8 e 2.9 obtém-se a equacgao do gas ideal:
pV =mRT (2.10)

Em que R é a constante do gas e m € a massa do sistema. Outra forma de expressar esta
equacgao é evidenciando o numero de mols do sistema e utilizando a constante universal
dos gases:

p¥ =nRT (2.11)

A constante do gas pode se escrita pela subtracdo dos calores especificos dos
gases:
R=c,-c, (2.12)

Em que ¢, é o calor especifico a pressio constante e ¢, é o calor especifico a volume
constante.

Segundo Yahya (1982) o calor especifico € definido como a quantidade de calor
necessaria para elevar a temperatura em um grau de uma unidade de massa. O calor
especifico a pressado constante € definido como a quantidade de calor necessaria para
aumentar a temperatura em um grau de uma unidade de massa a pressao constante e
pode ser expressado como a variagao da entalpia pela temperatura a pressao constante,
evidenciado na Equacéo 2.13. Ja o calor especifico a volume constante é definido pela a
quantidade de calor necesséria para elevar a temperatura em um grau de uma unidade de
massa a volume constante, ¢, é dado pela variacao da energia interna pela temperatura a
volume constante, como mostra a Equacéo 2.14.

oh

¢, = (_8T)p (2.13)
Oe

Cy = (a_T)V (214)

Dessa maneira, dividindo a Equagéo 2.12 por c, resulta em:
l-—=— (2.15)

Define-se v = ¢,/c,. a razéo entre os calores especificos. Substituindo v na Equa-
¢éo 2.15 e resolvendo para c, obtém-se a Equagdo 2.16. E analogamente, dividindo a
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equacao 2.12 por c,, encontra-se a expressao da Equagéao 2.17.

YR

=27 (2.16)
R

Cy = m (217)

Se ~ for constante, ou seja, se os calores especificos forem constantes o gas é
denominado de gas caloricamente perfeito. Segundo Anderson (2003) os gases que pos-
suem temperatura menor que 1000 K podem ser considerados gases caloricamente per-
feitos, acima dessa temperatura as moléculas comecam a vibrar e se dissociarem, dificul-
tando a utilizagdo das equacgdes dos gases caloricamente perfeitos. O desenvolvimento
deste trabalho ird considerar o ar como um gas caloricamente perfeito.

2.4 EQUACOES DE CONSERVACAO PARA ESCOAMENTOS SEM EFEITOS VISCO-
SOS

2.4.1 Equacao da Continuidade

Balachandran (2009) cita o principio da conservacao de massa, em que a massa
nao pode ser criada e nem destruida. Este principio pode ser aplicado a um volume de
controle fixo em um escoamento, como mostra a Figura 13. A area da superficie do volume
¥ é denominada por S. Considera-se o ponto B na superficie do volume e uma area
infinitesimal em volta denominada de d.S. O vetor unitario n é normal a superficie no ponto
B, e dS =ndS. Neste desenvolvimento V é considerado a velocidade do escoamento.
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Figura 13 — Volume de controle

VY

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Segundo Anderson (2003) a vazao massica através de uma superficie infinitesimal
em um escoamento é igual ao produto da densidade com a componente normal da veloci-
dade e com a area. Logo a expressao se torna:

m = p(V cosb) dS = pV,, dS = pV - dS (2.18)

A vazao massica total dentro de um volume de controle através da superficie S é
dada pela Equacao 2.19, onde o sinal negativo diz respeito a entrada do escoamento que

possui dire¢cdo opostaa 'V e dS.
—#pV-dS (2.19)

S
Ao denominar um volume infinitesimal de d7’, a massa do sistema pode ser escrita
como p d¥/, portanto a massa total do volume de controle € a soma de todas essas massas
infinitesimais e sua respectiva taxa de variacdo no tempo € dada por:

% 9:‘# pdV (2.20)

v
Seguindo o principio da conservacao de massa, Anderson (2003) diz que o fluxo de
massa total dentro do volume de controle deve ser igual a taxa de aumento de massa den-
tro do volume de controle. Igualando entao as Equacdes 2.19 e 2.20 obtém-se a equagao
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da continuidade:

—#pv-ds=%9#pd7/ (2.21)
S

2.4.2 Equacao de Momentum

Balachandran (2009) cita a segunda lei de Newton, que diz respeito ao principio de
conservagao de momentum, tal lei diz que a forca total exercida em um objeto é igual a
taxa de variagdo de momentum do objeto:

F=Lmv) (2.22)
dt

O volume de controle da Figura 13 esta sujeito a forga gravitacional e eletromagné-
ticas, tais forcas sdo denominadas for¢a do corpo. A Equacédo 2.23 expressa essas forgas,
onde f é a forca por unidade de massa do fluido.

F.= 5@55 pfd¥ (2.23)
v

Ha também as forgas superficiais atuantes na superficie do volume de controle da
Figura 13. Ao desprezar os efeitos viscosos do fluido a unica for¢a superficial € resultante
da presséao e pode ser escrita como:

F,=- # p dS (2.24)

S
Logo, a forga total atuando no corpo é o resultado da soma das Equagbes 2.23 e

F = 5@;6 ofdY - # 0 dS (2.25)
v S

A equacgéao de momentum que age sobre o volume de controle da Figura 13 € dada

2.24:

pela Equagédo 2.26. O primeiro termo a direita da igualdade representa a taxa de mo-
mentum que o escoamento esté sofrendo, que € obtido multiplicando a Equagéo 2.19 pela
velocidade do escoamento, onde os efeitos transientes dentro do volume de controle nédo
sao levados em consideracdo. Para completar a equagdo de momentum é adicionado o
segundo termo da equagao, que expressa a variagdo de momentum dentro do volume de
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controle devido aos efeitos transientes.

CZ(mV) #(pv LSV + y# @d”f/ (2.26)

S v
Com base na Equacgéao 2.22 é possivel igualar as Equacbes 2.25 e 2.26, resultando
na equag¢ao de momentum:

# pV - dS)V + #6 NV 4y f# fdy - #pds (2.27)

2.4.3 Equacao de Energia

Segundo Kaufman (2001), a primeira lei da termodinamica afirma que a energia do
universo € constante em qualquer processo. Em outras palavras, Anderson (2003) explica
que a energia ndo pode ser criada e nem destruida, apenas transformada.

Denominado de B, a taxa de calor adicionada no volume de controle da Figura 13,
B, a taxa de trabalho dentro do volume de controle e B5 a taxa de variagdo da energia
do fluido ao escoar pelo volume de controle, e ao aplicar a primeira lei da termodinamica
nessas afirmacgdes obtém-se:

Bs =B + B, (2.28)

E conveniente citar as afirmacées acimas no formato matematico, Segundo Ander-
son (2003), para B, defini-se ¢ como a taxa de calor adicionada por unidade de massa,
logo a taxa de calor adicionada em um volume infinitesimal é escrita de forma:

B, = 5@5 ap dV (2.29)
v

Para B,, Anderson (2003) afirma que a taxa de trabalho de um volume de controle
€ dada pela soma do trabalho realizado no fluido devido a pressao com a taxa de trabalho
sofrido pelo fluido devido a for¢as do corpo:

B, =-— 5§6 PV -dS + 9?95 olf - V)V (2.30)

Para Bs;, Anderson (2003) demonstra que a taxa de variacdo da energia do fluido
através de um volume de controle é a soma da taxa de energia do escoamento através da
superficie de controle mais a taxa de variagdo temporal da energia dentro do volume de
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controle devido a efeitos transientes:
2

2
33=ﬁ%|:p(e+v7>:|d”f/+#p(e+VT)V-dS (2.31)

Ve S
Portanto, substituindo as Equagbes 2.29, 2.30 e 2.31 na Equacédo 2.28 resulta na
equacao de energia:

0 V2 V?
#a{p(e+7):|d7/+#p(e+7)v-ds—
v S
ﬁgcjpd”//—#pV~dS+ﬁp(f-V)d7/
vV S

v

(2.32)

A Equacgéao de continuidade (2.21), de momentum (2.27) e a equacao de energia
(2.32) abrangem os principais fenémenos envolvidos na mecéanica dos fluidos, e sdo indis-
pensaveis para desenvolver as teorias que sao utilizadas neste trabalho.

2.5 ESCOAMENTO UNIDIMENSIONAL

Anderson (2003) define um escoamento unidimensional como aquele em que as
propriedades do escoamento variam em apenas uma diregdo, como mostra a Figura 14,
onde as propriedades sao fungdes que dependem apenas de .

Figura 14 — Escoamento unidimensional

A = constante

p = p(x)
o = p(x)
T=Tix)
u = ufx]

— o S T . —

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).
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Considerando entdao um escoamento através de uma regiao unidimensional, como
representada pela area sombreada da Figura 15, a esquerda dessa regidao o escoamento
apresenta determinadas propriedades de velocidade, pressao, temperatura, densidade e
energia interna, ao passar pela regiao sombreada as propriedades irdo variar. Para cal-
cular essas variacoes sao utilizadas as equacdes de continuidade, momentum e energia
desenvolvidas na Secao 2.4, aplicadas ao volume de controle retangular da Figura 15.

Figura 15 — Volume de controle retangular para um escoamento unidimensional

| 77 |
Py 7 S
. /{q ! |
| i
T, —— A —T, A
| 7, ;}' !
Py —— Z —
Y — ; f g A €, )
77
/ e
Volume de controle .— —"
retangular
Diregcdo x

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Primeiramente assume-se que tanto o lado direito quanto o lado esquerdo possuem
a mesma area A, perpendicular ao escoamento. Assume-se também que o escoamento
€ permanente, logo todas as derivadas com respeito ao tempo séo iguais a zero, € por
ultimo assume-se que nao ha forgcas externas atuantes no corpo, portanto a equagao da
continuidade torna-se:

# pV -dS =0 (2.33)

S
Resolvendo a Equacédo 2.33 para o volume de controle da Figura 15 obtém-se a
equacao da continuidade para o escoamento permanente unidimensional:

Pty = ol (2.34)

Com as mesmas consideragdes citadas anteriormente, a equacao de momentum

#(pv CdS)u = - #(pdS)m (2.35)

S S

se resume a:
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E resolvendo-a para o volume de controle da Figura 15 obtém-se a equacao de
momentum para um escoamento permanente unidimensional:

p1t Pluf =p2 t PQUg (2.36)

Como o escoamento é permanente e ndo ha forcas atuantes a equagao da conti-
nuidade é reescrita como:

2
#p(e+v7)v-d3=9#q’pd7/—#pv-ds (2.37)
S v S

A Equagéo 2.37 aplicada ao volume de controle da Figura 15 resulta na equagéo
de energia para o escoamento permanente unidimensional:

2 2
oo
7 + q= hQ + 2 (238)

Onde h, e hy sao as entalpias das regides 1 e 2 respectivamente, e ¢ € o calor adicionado

h, +

por unidade de massa:

f apdv
Ve

T (239

As equacoes de continuidade, momentum e energia aplicadas em um escoamento
unidimensional permanente (2.34, 2.36 e 2.38) sao fundamentais para o desenvolvimento
da teoria de ondas de choque apresentadas nas proximas segoes.

2.6 ONDA DE CHOQUE NORMAL

Um escoamento subsénico consegue se moldar a presenca de um objeto se aproxi-
mando, visto que o mesmo emite ondas de pressao que se propagam pelo ar a velocidade
do som. Essas ondas permitem que o escoamento se deforme para acomodar a presenca
do objeto que se aproxima. Se o objeto esta a uma velocidade supersbnica, essas ondas
sonoras se dissipam a uma velocidade menor que a do préprio objeto, logo o escoamento
nao tem tempo de se acomodar para a presenca de um corpo, gerando entdo uma onda de
choque, em que Saad (1985) define como um disturbio abrupto que causa variacdes irre-
versiveis e descontinuas nas propriedades do fluido. Segundo Anderson (2003) as ondas
de choque possuem apenas 107 cm em condigdes de atmosfera padréao.

A Figura 16 apresenta uma regidao considerada como onda de choque normal. Para
o desenvolvimento considera-se que nao ha calor adicionado ou retirado do sistema, logo
pode-se considerar o escoamento como adiabatico (¢ = 0), e que as propriedades antes
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do choque sao conhecidas € as propriedades ap6s o choque desconhecidas.

Figura 16 — Onda de choque normal

P1 P > Py
P1 P2 > Py
Uy Uy < Uy
— —_— Direcdo x
I:J._:NH- Ml } 1 Mz "‘:: l .'-:-2‘“".
s o

Onda de chogue normal
Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

As Equacdes 2.34 , 2.36 e 2.38 sdo necessarias para obter as equacdes de choque
normal, porém este sistema de equacgao esta incompleto, mas o fluido € considerado como
um gas caloricamente perfeito as seguintes relagbes termodinamicas podem ser utilizadas:

p=pRT (2.40)

h=c,T (2.41)

P

A Equagéo 2.40 é a Equagao 2.10 escrita em funcao de p e a Equagéao 2.41 é
relacao de entalpia para um gas caloricamente perfeito.

Agora esse sistema com cinco Equacdes (2.34, 2.36, 2.38, 2.40 e 2.41) pode ser
resolvido para as cinco incégnitas (py, 15, pa, us € hy).

Segundo Anderson (2003) esse sistema de equacdes pode ser resolvido algebri-
camente e fornece as relagdes de numero de Mach, densidade, pressédo e temperatura,
respectivamente:

» Relagéo entre o numero de Mach antes de depois da onda de choque normal:

ae o Wl - 1)/2]M7

= (2.42)
CoMy - (y-1)/2
» Relacgao entre as densidades antes de depois da onda de choque normal:
+1)M;
pz_m_ o+ DM (2.43)

ProUz 04 (y = 1) M2
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* Relagao entre as pressdes antes de depois da onda de choque normal:

P2 _ 2y a2
p1—1+7+1Mﬁ 1) (2.44)

* Relagéo entre as temperaturas e entalpias antes de depois da onda de choque nor-
mal:

Ty, hy 2y 2+ (y - 1)M;
E‘E‘[“W(M“”HW} (@49

As Equagobes 2.42 a 2.45 fornecem as relagbes das propriedades do escoamento
antes e depois da onda de choque normal apenas para um gas caloricamente perfeito.
Vale ressaltar a importancia dessas equacoes, e que todas as relagées podem ser obtidas
somente com o numero de Mach e com o v, que é constante ao considerar o0 gas como
caloricamente perfeito.

2.7 ONDA DE CHOQUE OBLIQUA

De acordo com Saad (1985) um escoamento supersénico que experimenta uma
mudanca abrupta na direcdo do escoamento gera ondas de compressao ou expansao em
uma direc¢do inclinada na direcdo do escoamento.

A Figura 17 representa o que ocorre ao um escoamento supersénico ao ser defle-
tido por uma superficie de angulo 6, uma onda de choque obliqua é gerada e possui um
angulo § com relacao a horizontal. Segundo Anderson (2003) ap6s o choque o nimero
de Mach diminui, em contrapartida a pressao, temperatura e a densidade aumentam. O
escoamento ap6s a onda de choque obliqua é paralelo a superficie.
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Figura 17 — Onda de choque obliqua

Onda de choque obliqua

p2>=pl

0 Ml>1

Yo
Fonte: Adaptado de Costa et al. (2018).

A Figura 18 representa os componentes da velocidade e numero de Mach. Inicial-
mente o escoamento é paralelo a horizontal, e a velocidade e numero de Mach podem ser
decompostos nas suas componentes paralelas e normais a onda de choque. A velocidade
é decomposta w, u;, € 0 numero de Mach em M,, e M, , nas diregbes paralela e normal,
respectivamente. Apds a onda de choque obliqua o escoamento é paralelo a deflexdo da
superficie, e analogamente a situacao antes do choque, a velocidade e nimero de Mach
podem ser decompostos em suas componentes w, € u, para a velocidade e M;, e M,,
para o numero de Mach, paralela e normal, respectivamente.

Figura 18 — Decomposicao da velocidade e nimero de Mach em um choque obliquo

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Ao considerar as decomposicdes realizadas na Figura 18, junto com as equagodes
de continuidade (2.21), momentum (2.27) e energia (2.32), desenvolvidas na Secéo 2.4, e
aplicando-as no volume de controle da Figura 19, obtém-se as relagbes do escoamento ao



41

encontrar uma onda de choque obliqua:

Figura 19 — Volume de controle em uma onda de choque obliqua

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

» Relagéo entre o numero de Mach real e normal:

M, = Mysenf (2.46)

* Relacgao entre as densidades antes e depois do choque:

py Y+ 1M,

= 2.47
P oM, +2 (247
» Relagéo entre as pressodes antes e depois do choque:
A V) (2.48)
P1 y+1T ™
» Numero de Mach normal apés o choque:
), Mg +[2/(v-1)] 2.49)
2y -1IME -1
» Relagao entre as temperaturas antes e depois do choque:
T.
2 b2 (2.50)

T1 - P1 P2
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» Numero de Mach ap6s o choque:

M,,

* Relacdo 6 — g — M:

(2.52)

Misen® -1
tan6’=200tﬂ|: 1sen i|

M2(y + cos2/3) + 2

Vale notar que as mudancgas causadas por um choque obliquo sao resultantes ape-
nas da componente normal do escoamento (ANDERSON, 2003).

2.8 ONDA DE CHOQUE REFLETIDA

Segundo Anderson (2003) um escoamento adjacente a uma superficie deve ser
paralelo a mesma, a Figura 20 representa este efeito.

Figura 20 — Ondas de choque refletidas

Linha de corrente

Chogque
refletido

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

O escoamento presente na regidao 2 ja sofreu uma deflexdo por conta do angulo
6 presente no ponto A. No ponto B o escoamento precisa se defletir novamente em um
angulo 6 para que as linhas de corrente estejam paralelas a superficie superior. Para que
essa deflexao ocorra, uma onda de choque refletida é originada, que possui um angulo ¢
em relacao a superficie superior, este angulo € dado pela Equacgéao 2.53.

O=p,-0 (2.53)
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2.9 RECUPERACAO DE PRESSAO TOTAL

De acordo com Raj e Venkatasubbaiah (2012) a secdo de compressao de um
scramjet deve ser projetada para otimizar o processo de compressao do escoamento, atra-
vés da maxima recuperagao de pressao.

Oswatitsch (1980) propde que para a maxima recuperacao de pressao ocorrer 0s
choques devem possuir a mesma intensidade, ou seja, os niumeros de Mach normais as
ondas de choque devem ser iguais, Equacao 2.54. O sistema considera n — 1 ondas de
choque obliquas incidentes, como apresentado na Figura 21.

Misenf; = Mysenfy = ... = M,,_;senf,_; (2.54)

Figura 21 — Ondas de choque na se¢ao de compressao de um scramjet

Fonte: Adaptado de Santos, Martos e Toro (2019).

A Equacéao 2.55, é utilizada para calcular tal recuperacdao de pressao, conside-
rando o0 ar como um gas caloricamente perfeito e desprezando os efeitos de camada limite,
(ARAUJO et al., 2021).

=112\
szsai 1+TMsai !
DPent 1+7__1M2
2

ent

(2.55)

Em que p.,: € p..; S80 as pressdes da entrada na se¢dao de compressao e apds a ultima
onda de choque incidente, respectivamente.

2.10 ESCOAMENTO UNIDIMENSIONAL COM ADIGAO DE CALOR

De acordo com Anderson (2003) outros fenbmenos além de ondas de choque po-
dem ocorrer dentro de um volume de controle. Como por exemplo a friccao entre as su-
perficies de um duto e o escoamento, que em longas tubulagdées apresentam mudancas
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relevantes na mudanga das propriedades do escoamento.

Outro fenbmeno que ocorre em um volume de controle unidimensional € a adigéo
de calor. Considerando novamente a Figura 15, ao adicionar ou remover calor no volume
de controle as propriedades das se¢des 1 e 2 serdo diferentes. Essa mudanga de propri-
edades no escoamento devido a variacao de calor é extremamente relevante em projetos
de camara de combustdo de motores a jato, inclusive scramjets, onde a ignicdo de com-
bustivel provoca um aumento consideravel de temperatura.

Considerando a adi¢cao de calor em um escoamento unidimensional, como demons-
tra a Figura 22, as equagdes governantes 2.34, 2.36 e 2.38 discutidas anteriormente na
Secao 2.5 podem ser aplicadas para este caso.

Figura 22 — Escoamento unidimensional com adigc&o de calor

P: P2
T2

e q —_—
P ; Pz
Fonte: Pereira (2022)

Por motivos de conveniéncia as equag¢des séo novamente repetidas aqui:

P1Ur = Pl (2.56)
2 2
P1+ pruy = pa + pauy (2.57)
u us
h1+71+q=h2+72 (2.58)

Segundo Anderson (2003) para casos de um gas caloricamente perfeito € possivel
encontrar solugdes analiticas. Considerando a Equacgéo 2.41 e resolvendo a Equacgéo 2.58
para q obtém-se:

q= Cp(To,Q - To,l) (259)

Em que T, € a temperatura total do sistema, dada por:

1
T, = T(l + %MQ) (2.60)

Ainda de acordo com Anderson (2003), as relagdes entre propriedades do escoa-
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mento nas segdes 1 e 2 considerando a adigdo de calor podem ser escritas como:

» Relacéo de pressdes ao adicionar calor:

2
P2 _ 1+ ~vM;

—_— 2.61
P11 +”y]\422 ( )

» Relagéo de temperaturas ao adicionar calor:

1,

1+~ M2\ (02
1 2
7 ) ( ) (2.62)

1+fy]\/[22 M,

Relacao de densidades ao adicionar calor:

pr_ (LM (%)2 (2.63)
P1 1 +’yM12 M, .

» Relacao de pressdes de estagnacao ao adicionar calor:

.
-1

—1 4,2
Poz  1+7M; (1+”71M2)”
-1
1+ =M

(2.64)

Por 1+ 7M22

» Relagao de temperaturas de estagnacao ao adicionar calor:

TO,Q

To,l

1+7M12)2(%)2(1+77_1M22) (2.65)

1+fyM22 M, 1+77_1]\412

2.11 ESCOAMENTO QUASI-UNIDIMENSIONAL

Segundo Anderson (2003) um escoamento quasi-unidimensional é aquele em que
as variacdes nas propriedades do escoamento sdo dadas exclusivamente pela a variagao
da area ao longo do eixo x. As equacgdes de um escoamento quasi-unidimensional po-
dem ser desenvolvidas aplicando as equagdes de continuidade (2.21), momentum (2.27)
e energia (2.32), discutidas nas Segodes 2.4.1, 2.4.2, 2.4.3, respectivamente, no volume de
controle da Figura 23.
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Figura 23 — Volume de controle para um escoamento quasi-unidimensional
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Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Anderson (2003) demonstra o processo de integracdo da equagdes de conservagao
sobre o volume de controle da Figura 23 que resultam em:

prurAy = paug Ay (2.66)
As
pids ke pudAve [ pdA=pody + pis Ay (2.67)
u2 u2
hy + 71 = hy + 72 (2.68)

A Equacéo 2.66 representa a equacao da continuidade para um escoamento per-
manente quasi-unidimensional. A Equacao 2.67 é a equagdo de momentum para um es-
coamento permanente quasi-unidimensional onde as for¢as de corpo sao desprezadas. E
por ultimo, a Equacéo 2.68 é a representacao da equacao de energia para um escoamento
permanente adiabatico quasi-unidimensional.
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2.12 ONDAS DE EXPANSAO DE PRANDTL-MEYER

Segundo Anderson (2003) uma onda de expansao ocorrera quando um escoamento
supersénico encontrar uma regidao onde o mesmo tende a expandir, como demonstra a
Figura 24. Um escoamento ao experimentar uma regido de expansao tera um aumento no
numero de Mach, porém, a pressao, densidade e temperatura irdo diminuir.

Figura 24 — Ondas de expanséo de Prandtl-Meyer

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Os angulos do inicio do leque de expanséao (u,) e do final do leque de expanséo
(112) podem ser obtido a partir das seguintes equacoes:

1

[ = arcsen (E) (2.69)
1

kg = arcsen A (2.70)

O éangulo de deflexao (#,) também pode ser obtido a partir do nUmero de Mach
antes e depois do leque de expansao, através da fungdo de Prandtl-Meyer, demonstrada
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por Anderson (2003):

U(M) = \ /z—j tcml( z—I(MQ - 1)) - tcm_l( M2 - 1) (2.71)

Onde o angulo de deflexao é dado por:

0y = v(My) — v(M) (2.72)

As relagdes isentrdpicas de um escoamento antes e apés um leque de expansao
também é demonstrada por Anderson (2003):

» Relacdo de temperaturas ap6s expansao isentrdpica:

-1, 2
T1_1+771M2

__ T3 (2.73)
1
1 1+ ’YlelQ

» Relacao de pressdes apds expansao isentropica:

.
1

-1 2\ 5=
&_(I—Jr P MQ)W (2.74)
- 2 _
P2 \1+ M7

» Relagéo de densidades ap6s expanséao isentrdpica:

1
- 2\ 51
P1 1+ %MQ i
—=|— (2.75)
P2 \1+ =M
2 1
De acordo com Carneiro (2020) a teoria de expansao de Prandtl-Meyer é utilizada
para calcular as propriedades do escoamento na regido de expansao interna (Estacoes 4

e9).

2.13 TEORIA DE RAZAO DE AREA

De acordo com Pereira (2021), a teoria de expansdo de Prandtl-Meyer vista na
Secao 2.12 s6 pode ser utilizada na secao de expansao interna, delimitada pela frente de
onda de expansao até a posicao em que a reflexao entre as mesmas atinja a superficie de
expansao. Apos essa secao deve-se utilizar a teoria da razdo de area.

A Figura 25 representa a se¢ao de expansao de um scramjet, a regiao laranja € a
secao de expansao interna, onde a teoria expansao de Prandtl-Meyer devem ser utilizadas,
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ja a area em azul representa a se¢ao de expansao externa, onde a teoria de razdo de area
deve ser utilizada.

Figura 25 — Secao de expansao de um scramjet

Reflexso da onda

de expansio 1[]“
Scramjet
Camara de ' : T REIZQO de
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combustio s - area H
: J
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4 g S e
Frente da onda “““-._
de expansdc Ondas de expansao M

Fonte: Adaptado de Pereira (2021).

A teoria de razao de area € apresentada por Heiser e Pratt (1994) e é dada por:
12\ 3
Ay H' My (1 + %Mm)””‘”

- =132
1+ 5 Mg

AT Rt My,

(2.76)

Pereira (2021) demonstra a partir de relagdes de triangulos representados na Figu-
ras 26 e 27 uma maneira de encontrar a altura ™ que limita a se¢do de expanséo interna.
Dada por:

o (1 N sen(6) sen(180° — 2,u)) 2.77)

sen(p) sen(p — 0)
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Figura 26 — Relagdes geométricas da segao de expansao

hC h* Hr

Fonte: Pereira (2021).

Figura 27 — Triangulos relacionados a se¢do de expansao

&

® O,

Fonte: Pereira (2021).

Ja& H" é encontrado a partir de uma relagcdo geométrica que utiliza a altura das
rampas na se¢ado de compressao:

H* =2h, +h, (2.78)
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Em que h, é a altura das rampas de compressao e h,. € a altura da camara de combustao.

Dispondo de ambas alturas é possivel encontrar o numero de Mach ao fim do scram-
jet. E segundo Pereira (2021), a secao de expansao externa também é considerada uma
expansao isentropica, portanto pode-se encontrar as propriedades do escoamento ao fim
da secao de expansao externa através das Equacdes 2.73, 2.74, 2.75, discutidas na Secao
2.12.

Segundo Yu et al. (2019) a tubeira de rampa de expanséao unica (SERN) é utilizada
na maioria dos projetos de scramjets devido sua eficiente integracdo com o veiculo que
acopla o motor, além de gerar sustentacao e um momentum que tende a diminuir o angulo
de arfagem. Tais caracteristicas contribuem com o desempenho e estabilidade aerodina-
mica do veiculo. Portanto, essa geometria é utilizada para o projeto da se¢ao de expansao
do presente trabalho.

2.14 EMPUXO NAO INSTALADO

De acordo com Musielak (2023) o empuxo nao instalado é definido como uma forca
igual e oposta a diferenca do fluxo de momentum do escoamento antes de entrar e apds
sua saida do motor.

Considerando um escoamento onde a velocidade em cada secao de um scramjet
esta sempre alinhada com a direcdo do empuxo e a se¢ao transversal de cada secao é
sempre perpendicular a esta diregao, Heiser e Pratt (1994) desenvolveram uma equagéo
para calcular o empuxo nao instalado, representado na Figura 28 e pela Equacao 2.79.

Figura 28 — Empuxo ndo instalado

Fonte: Adaptado de Heiser e Pratt (1994).

F =119V = iy Vo + (P10 — Po)Aio (2.79)



3 METODOLOGIA

Este capitulo apresenta o desenvolvimento do projeto analitico de um scramjet. Pri-
meiramente é discutido os parametros necessarios para determinar a condicdo de voo,
bem como caracteristicas geométricas que devem ser pré estabelecidas. Definidas tais
condi¢des o projeto do motor propriamente dito se inicia. Primeiramente é realizado o
projeto da secado de compressao, aplicando as teorias de ondas de choque obliquas, em
seguida discute-se o projeto da camara de combustdo, empregando a teoria de escoa-
mento com adi¢do de calor, e por ultimo, a secao de expansao, utilizando as teorias de
ondas de expansao de Prandtl-Meyer e razdo de area.

3.1 PARAMETROS PRE-ESTABELECIDOS

Para qualquer projeto de um motor scramjet € necessario primeiramente definir as
condicdes de voo na qual o mesmo devera operar. Sendo assim deve-se desenvolver o
projeto para uma altitude e velocidade especificas.

Ao determinar a altitude e velocidade de operacao, utiliza-se de um modelo de
atmosfera padrao para obter a densidade, pressdo e temperatura do escoamento livre,
bem como a velocidade do som na altitude determinada.

Outro parametro a ser determinado € o combustivel a ser utilizado, visto que o pro-
jeto da secao de compressao é realizado a fim de atingir uma temperatura que possibilite a
auto ignicdo do combustivel. E preciso também definir alguns parametros geométricos do
motor, como a altura do mesmo, o comprimento da cadmara de combustao e a espessura.

3.2 SECAO DE COMPRESSAO

3.2.1 Propriedades do Escoamento

O primeiro passo para o desenvolvimento da se¢cdo de compressao € estimar o
angulo da primeira rampa da se¢do de compressao, e sabendo o numero de Mach do
escoamento livre é possivel obter através da relagao 6 — 5 — M, apresentada pela Equacgao
2.52, 0 angulo da primeira onda de choque obliqua.

A partir do numero de Mach do escoamento livre e do angulo da onda de choque
obliqua e utilizando das Equacdes 2.47, 2.48, 2.49, 2.50 e 2.51 é possivel determinar as
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propriedades do escoamento apds a primeira onda de choque.

De acordo com a Sec¢éao 2.9 é necessario que os choques tenham a mesma inten-
sidade para obter uma maxima recuperacéo de pressao. Dispondo do angulo do primeiro
choque, do numero de Mach do escoamento livre e o numero de Mach depois do cho-
que, determina-se o0 angulo da préxima onda de choque através da Equacao 2.54, que
determina que as intensidades dos choques serao as mesmas.

Com o angulo da onda de choque seguinte e com o niumero de Mach da regiao
anterior a segunda onda de choque é possivel determinar novamente com a relagao 6 —
£ —M o angulo da préxima rampa e as propriedades do escoamento apds a segunda onda
de choque. E novamente, com o numero de Mach apés a segunda onda e considerando a
mesma intensidade para as ondas de choque, pode-se obter 0 angulo da proxima onda de
choque, através da Equacao 2.54.

Este processo deve ser realizado até ultima onda de choque incidente, onde as
mesmas deverao coincidir no bordo de ataque da carenagem (shock on-lip) e refletir no
término da ultima rampa (shock on-corner), representado na Figura 29. Segundo Martos
(2017) é a condigcao 6tima de operagao pois todo o ar capturado pela secdo de compressao
sera comprimido e admitido na cAmara de combustao.

Figura 29 — Condigao de shock on-lip e shock on-corner

choque on-corner

choque on-lip

Fonte: Silva (2021).

Segundo Silva (2021) o angulo # da carenagem é obtido pela soma de todos os
angulos das rampas anteriores. E através da relagéo 6 — 5 — M obtém-se o angulo g da
ultima onda de choque.

Por ultimo é necessario calcular as propriedades do escoamento apds a onda de
choque refletida a partir das Equacgdes 2.47, 2.48, 2.49, 2.50 e 2.51. Se as condi¢oes
encontradas nao satisfazem as condigdes necessarias para a camara de combustao €
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preciso estimar um novo angulo para a primeira rampa e repetir o processo. Caso as
condicoes sejam satisfeitas, € preciso entdo dimensionar os comprimentos das rampas
para que a condi¢ao de shock on-lip e shock on-corner sejam atendidas.

3.2.2 Comprimento das Rampas

Como explicado na Secao anterior (3.2.1), ap6s encontrar as propriedades que sa-
tisfazem as condi¢cdes necessarias para 0 escoamento na camara de combustao é preciso
dimensionar as rampas para que a condi¢gao de shock on-lip e shock on-corner ocorram.

A Figura 30 exemplifica uma se¢ao de compressao com trés rampas, onde o inicio
e fim de cada rampa é denominado de (x;, y;), além da posicdo da carenagem (.q,, Year)-

Figura 30 — Coordenadas para uma segao de compressao composta por trés rampas

(x(ﬂ:r'r .vlf'ﬂl'J

) ﬁr'ef - Er-gf

(xll..;l'rl)

Fonte: Silva (2021).

A coordenada y,.,, € um parametro pré estabelecido de projeto, e z.,, pode ser
encontrada pela relagao trigpnométrica da tangente:

X — Year — W1
car tan ﬁl

Para as coordenada (x;, ;) € necessario resolver um sistema de equagdes dado

+ 1 (3.1)

por relagdes trigonométricas:

n-1
tan 0, = ViUt (3.2)
Ti—Ti
=1
n—1 y _
tan{B;+ Y 0;|= s (3.3)
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Para as rampas seguintes se utiliza do mesmo processo, porém somando todos os
angulos das rampas anteriores no argumento da tangente. Para a ultima coordenada, a
qual define o fim das rampas é necessario utilizar o angulo ® = j,.¢ — 0,., resolvendo o
sistema de equacao:

tan 0, = Yirr Z Ui (3.4)
o Tiv1 — &5
tan(®) = Jear — Vil (3.5)

Tiv1 — Lear
Onde n é o numero da rampa relacionada a coordenada de interesse.
Por ultimo, a recuperacédo de pressao total pode ser determinada pela Equacao
2.55, disposta na Secao 2.9.

3.3 CAMARA DE COMBUSTAO

Apoés o dimensionamento da se¢éao de compressao é preciso projetar a camara de
combustdo. A altura da camara de combustéo é obtida juntamente com o calculo da ultima
coordenada da se¢ado de compressao, e o comprimento é um parametro pré estabelecido
de projeto.

A fungéo da camara de combustao é adicionar calor ao escoamento, porém como o
escoamento estd em regime supersénico o calor adicionado deve ser limitado a ndo tornar
o0 escoamento subsodnico, visto que a teoria de adicao de calor prevé que ao adicionar
calor em um escoamento supersdnico, 0 mesmo desacelerara. Logo o projeto considera
um numero de Mach de 1, 1 para o escoamento ao fim da camara de combustdo, de modo
que ao adentrar a se¢cado de expansdao o0 mesmo seja acelerado, visto que um escoamento
supersénico acelera ao encontrar uma regiao de expansao.

Conhecendo o numero de Mach no inicio e no fim da camara de combustédo, bem
como as propriedades do escoamento na entrada da mesma € possivel obter os parame-
tros do escoamento na saida da camara de combustao através das Equacdes 2.60 a 2.65,
bem como determinar a quantidade de calor adicionada no sistema, pela Equacao 2.59,
todas discutidas na Secéao 2.10.

3.4 SECAO DE EXPANSAO

A secao de expanséo € dividida entre secao de expansao interna e se¢ao de expan-
sao externa. A segao de expansao interna consiste na regido apds a camara de combustao
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até o limite das ondas de expansao de Prandtl-Meyer, ja a se¢do de expansao externa €
a regiao entre o fim do leque de expansao até o término da geometria do scramjet. O
objetivo da secdo de expansao é acelerar o escoamento supersdnico, ao mesmo tempo
em que a pressao é diminuida. Segundo Sutton e Biblarz (2010) a condicao de expansao
6tima ocorre quando a pressao de saida € igual a pressao atmosférica, condicao deno-
minada de bocal perfeitamente expandido. Esta é a condi¢cao pretendida no projeto deste
trabalho.

A fim de projetar uma secao de expansao que se aproxime ao maximo de uma con-
dicao de expansao perfeita, utilizou-se de métodos numéricos em Python através da funcao
fsolve. No cédigo utilizado, a partir de uma estimativa de um angulo de deflexao calcula-se
M, utilizando as Equacgdes 3.6 e 3.7, apresentadas novamente por conveniéncia.

0 = v(My) — v(M,) (3.6)

1 _ -1 _
v(M,) = ’;—4—-1 tan 1( %(Mg - 1)) —tan”" (\/MQQ - 1) (3.7)

Onde v(M,) ja é conhecida por se tratar das propriedades ao fim da camara de
combustdo. A partir de M, calcula-se py com respeito a p,, pela relacdo de pressdao em
uma expansao isentropica, elencada na Equacao 3.8.

=1 a2\ 571
p_ (—1 ! ZMQ ) (3.8)
Pr\1+ =07
O nuamero de Mach ao fim da expanséo interna também é utilizado para determi-
nar o numero de Mach ao fim do motor, pela Equagédo 3.9, onde as variaveis ja foram
apresentadas na Secao 2.13.
41
Ay _H My (14755 M\
E-F-E(ng) -
Com o numero de Mach de saida determinado, utiliza-se novamente a Equacao 3.8
para calcular a pressao de saida com base em py. Se a diferenga entre a pressao atmos-
férica e pressdo de saida forem suficientemente proximas a depender do erro desejado
entdo o angulo de deflexao utilizado € o angulo que promove a expansao perfeita. Caso
o critério ndo for atendido € necessario utilizar um novo angulo de deflexdo. As propri-
edades do escoamento na secdo de expansado podem ser entdo obtidas pelas relagbes
apresentadas na Segéao 2.12.



4 RESULTADOS

4.1 PARAMETROS INICIAIS

As condicdes de voo foram definidas de maneira a refletir casos factiveis, por isso
tomou-se como base as condi¢des de voo do Hyshot Il, apresentadas por Gardner et al.
(2004), porém com o numero de Mach ligeiramente superior, de modo a projetar o0 motor
para uma condicdo mais agressiva e a altitude escolhida esta dentro da faixa em que o
Hyshot Il realizou a combustdo supersénica. Com a altitude determinada pode-se definir
todas as outras propriedades do escoamento a partir do modelo de atmosfera padrao es-
tadunidense, disponivel por NOAA (1976). As propriedades do escoamento estdo entao
definidas na Tabela 2.

Segundo Anderson (2003) a velocidade do som é dada por:

a = \yRT (4.1)

Como discutido anteriormente, o ar é considerado como caloricamente perfeito, por-
tanto, segundo Saad (1985) v = 1.4, e a partir de dados disponiveis de NOAA (1976)
R = 287,05 Jk:g_lK_l. Assim, encontra-se a velocidade do som na altitude definida pelo
projeto, e por consequéncia a velocidade de voo.

Tabela 2 — Propriedades do escoamento para o projeto

Z[km] M[-]1 alm/s] Vylm/s] plkg/m’] p[Pa] T[K]
32 8  303,0235 2424,1884 0,013555 889,0602 228,490

Fonte: Elaborado pelo autor.

O combustivel escolhido para o projeto foi o Hidrogénio, pois segundo Choubey et
al. (2020) o mesmo € extensamente utilizado em projetos de scramjets devido seu amplo
limite de inflamabilidade e um atraso de ignicdo baixo, promovendo uma queima rapida
e gerando alto empuxo além de ser um combustivel sustentavel em que ndo ha emissao
de poluentes. E segundo Haynes, Lide e Bruno (2014) o calor especifico do hidrogénio é
dado por ¢, = 14304J/kgK, este valor permite calcular a quantidade de calor adicionada
na camara de combustdo.

De acordo com Smart (2012) a temperatura na entrada da cdmara de combustao
para uma mistura H,/ar deve ser maior que 1200 K. Portanto, tal condicdo deve ser
atendida ao fim da se¢do de compresséo.

Os parametros geométricos que devem ser pré-estabelecidos tem como base as
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dimensdes do Hyshot Il apresentadas por Chen e Zhao (2019). Por conta do presente
projeto considerar uma condi¢do diferente de voo, foram estabelecidas dimensdes ligeira-
mente diferentes.

Para avaliar o empuxo nao instalado é necessario também definir uma espessura,
de modo a obter a vazao de massa, a escolha da espessura foi arbitraria, porém condizente
com as dimensdes previamente propostas.

A Tabela 3 apresenta todos os parametros pré-definidos para a continuidade do
projeto de um scramjet.

Tabela 3 — Parametros pré-estabelecidos do projeto

Comprimento da Temperatura na
Altura [mm] camara de Espessura [mm] entrada da cAmara
combustao [mm] de combustao [ K]
110 350 80 1200

Fonte: Elaborado pelo autor.

Como apresentado na Secédo 1.2 a eficiéncia do scramjet depende do numero de
rampas, sendo assim, o projeto tratado leva em conta duas configuracées, a primeira com
apenas uma rampa na sec¢ao de compressao € a segunda com Cinco rampas na se¢ao
de compressao, de modo comparar a eficiéncia através da recuperagao de presséo total,
quantidade de calor adicionado necessario, bem como o empuxo nao instalado gerado por
cada configuracao.

O projeto possui um eixo de simetria na horizontal, todas as analises sao realizadas
para a parte superior, porém a parte inferior apresenta os mesmos resultados, visto que o
projeto é simétrico e 0 escoamento esta sujeito as mesmas condi¢cdes, apenas de maneira
espelhada. O empuxo nao instalado necessita da geometria inteira para ser calculado,
visto que o0 mesmo depende do fluxo de massa da entrada e a area de saida, portanto os
valores apresentados de fluxo de massa e area de saida ja consideram o motor como um
todo, assim como o empuxo nao instalado gerado.

4.2 MODELO DE SCRAMJET COM UMA RAMPA

4.2.1 Secao de Compressao

A partir do desenvolvimento apresentado na Secéao 3.2 foi possivel determinar a
configuracdo do modelo de uma rampa para as condi¢des propostas na Secao 4.1.
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As propriedades do escoamento apds cada onda de choque, ou seja, na regidao de
cada rampa, bem como ap6s o choque refletido, a qual representa a entrada da camara de
combustao estao dispostas na Tabela 4.

Tabela 4 — Variagdo das propriedades do escoamento ao longo da se¢cédo de compressao no modelo de uma
rampa

o1 Bl plPal  plkg/m’]  TIK] MI[-]

1° Rampa 17,9000 24,1558 10968,4031  0,0555 688,9984  4,2287

Choque Refletido 17,9000 29,3653 53198,1072  0,1539  1204,5602 2, 8440

Fonte: Elaborado pelo autor.

O angulo de deflexao proposto para rampa conseguiu promover a condigao de tem-
peratura correta para a entrada da camara de combustao. Por haver apenas uma rampa,
o préprio angulo de deflexdo é o angulo do choque refletido. Nota-se um aumento expres-
sivo na pressao, densidade e temperatura do escoamento apos as ondas de choque, bem
como a diminuicao do numero de Mach.

Ainda de acordo com a Secao 3.2 determinou-se a geometria da se¢éo de compres-
sdo. Considerou-se o inicio da primeira rampa como a origem do sistema cartesiano das
coordenadas. A Tabela 5 representa a posicao da carenagem no sistema de coordenadas
retangulares.

Tabela 5 — Posi¢do da carenagem no modelo de uma rampa

Posicdo X [mm] Posicdo Y [mm]

245, 2666 110

Fonte: Elaborado pelo autor.

A posicéo Y é a prépria altura do scramjet. Definidas tais posigdes, encontrou-se
as coordenadas do fim da rampa para que as condi¢des de shock on-lip e shock on-corner
ocorram. As componentes, bem como o comprimento da rampa estao dispostos na Tabela
6.

Tabela 6 — Comprimento da rampa da se¢do de compressao

Componente X [mm] Componente Y [mm] Comprimento [mm]

1 Rampa 303, 8066 98,1268 319, 2606

Fonte: Elaborado pelo autor.

Nota-se que a posi¢ao horizontal da carenagem esta mais proxima da origem do
que o fim da rampa, o que proporciona o choque refletido.
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Por fim calculou-se a recuperagao de pressao total, elencada na Tabela 7.

Tabela 7 — Recuperagéao de pressao total para o modelo de uma rampa

o[-]
0,17786

Fonte: Elaborado pelo autor.

4.2,2 Camara de Combustao

Sabendo os parametros do escoamento na entrada da camara de combustao e dis-
pondo do numero de Mach desejado ao fim da cdmara de combustao € possivel determinar
os parametros ao fim da camara de combustao. Vale ressaltar que a teoria utilizada, apre-
sentada na Sec¢éo 2.10 ndo considera a adicdo de massa do combustivel, portanto apenas
a quantidade de calor pode ser estimada.

A altura da camara de combustéo foi obtida pela diferenca entre a altura do scramjet
e a altura da rampa. Essa altura esté disposta na Tabela 8, onde se repete o comprimento
da camara de combustao ja apresentado na Secao 4.1.

Tabela 8 — Dimensoes da cAmara de combustao para o modelo de uma rampa

Altura [mm] Comprimento [mm]

11,8732 350

Fonte: Elaborado pelo autor.

Ja a Tabela 9 elenca a variacao das propriedades dos parametros entre a entrada e
saida da camara de combustao, bem como a quantidade de calor necesséria para reduzir
0 numero de Mach do escoamento.

Tabela 9 — Variagao das propriedades do escoamento ao longo da camara de combustdo para o modelo de
uma rampa

Secio M ([-]  p[Pa]l  plkg/m’] TI[K] T,[K]  qlkJ/kg]
Entrada 2,844 53198,1072  0,1539  1204,5602 3153,1619 21889,22163
Saida 1,1  243356,8559  0,2248  3770,8926 4683,4486 -

Fonte: Elaborado pelo autor.

Como esperado, ao adicionar calor em um escoamento supersénico o numero de
Mach reduz, porém acompanhado de um expressivo aumento de pressao, densidade, tem-
peratura e temperatura de estagnacao.
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4.2.3 Secao de Expansao

O modelo de uma rampa convergiu para uma diferenca de aproximadamente 200
Pa entre a pressao de saida e a pressao atmosférica. O angulo de deflexdo da secéo de
expansao esta apresentado na Tabela 10.

Tabela 10 — Angulo de saida na secéo de expansao para o modelo de uma rampa
0.[']
44,1134

Fonte: Elaborado pelo autor.

A Tabela 11 elenca as propriedades do escoamento na segédo de expansao, tanto
na secao interna, onde a teoria de expansao de Prandtl - Meyer deve ser aplicada, quanto
na secao externa, onde a teoria de razédo de area deve ser utilizada.

Tabela 11 — Variagédo das propriedades na se¢édo de expansdo do modelo de uma rampa

Secdo M[-]  p[Pa]l  plkg/m’] TI[K]

Interna  2,7858 19565, 5076 0,0371 1835, 09159

Externa 4,9119 1089,007401 0,004719  803,9712

Fonte: Elaborado pelo autor.

Ao encontrar a se¢ao de expansao o numero de Mach do escoamento aumentou,
junto com uma reducgao da pressao, densidade e temperatura. Nota-se que a pressao de
saida nao é exatamente igual a pressao atmosférica, porém suficientemente préxima de
modo a considerar que a condicao de bocal expandido é praticamente atingida.

Com todas as propriedades calculadas, pode-se determinar o empuxo n&o instalado
gerado pelo motor, as variaveis necessarias para o calculo do mesmo encontram-se na
Tabela 12.

Tabela 12 — Varidveis necessarias para o céalculo do empuxo nao instalado gerado para o modelo de uma
rampa

m[kg/s] Volm/s] V.lm/s] A.[m’] p[Pa]l  p.[Pd]
0,5783  2424,1884 2791,9935 0,0333 889,0602 1089, 0074

Fonte: Elaborado pelo autor.

Como o angulo de deflexdo ndo promove exatamente a condicao de expansao per-
feita, a pressdao de saida difere-se da atmosférica. Isso pode ser atribuido ao fato de
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que a equacao da teoria de razdo de area € derivada da teoria de escoamento quasi-
unidimensional, portanto, ao considerar angulos muito grandes a equacao perde sua pre-
cisdo e o numero de Mach na saida torna-se um valor que ndo condiz com a realidade.
Sendo assim, 0 angulo encontrado representa o angulo em que a diferenga de presséao €
a minima possivel, ao mesmo tempo em que as propriedades do escoamento represen-
tam resultados factiveis. Da mesma maneira, a equagao resulta em um erro no fluxo de
massa, porém tal erro é desprezado e considera-se como o fluxo de massa da entrada
e saida iguais, visto que ndo ocorre adicdo de massa no sistema. A velocidade do es-
coamento na saida é superior a velocidade do escoamento na entrada, portanto o motor
conseguiu acelerar o escoamento.

Por fim, a Tabela 13 apresenta o quanto de empuxo nao instalado o modelo de uma
rampa consegue gerar para as condi¢cdes de voo determinadas.

Tabela 13 — Empuxo ndo instalado gerado pelo modelo de uma rampa

F[N]
219, 3599

Fonte: Elaborado pelo autor.

4.2.4 Configuracao Final

A Figura 31 elenca as dimensbes do modelo de uma rampa. E as Figuras 32, 33 e
34 ilustram as vistas da se¢cdo de compressao, se¢ao de expansao, e o projeto completo,
respectivamente. Como definido anteriormente, 0 motor tem uma espessura constante de

80 mm.
Figura 31 — Dimensdes do modelo de uma rampa
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Fonte: Elaborado pelo autor.



Figura 32 — Vista da seg¢ao de compressao do modelo de uma rampa

Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 33 — Vista da sec¢ao de expansao do modelo de uma rampa

Fonte: Elaborado pelo autor.
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Figura 34 — Modelo de uma rampa completo

Fonte: Elaborado pelo autor.

4.3 MODELO DE SCRAMJET COM CINCO RAMPAS

4.3.1 Secao de Compressao

A secao de compressao do modelo de cinco rampas foi projetado de maneira similar
ao modelo de uma rampa, as propriedades do escoamento apds cada onda de choque
relacionada a uma determinada rampa encontram-se na Tabela 14.

Tabela 14 — Variagédo das propriedades do escoamento ao longo da segao de compressao no modelo de
cinco rampas

01 Bl plPal  plkg/m’] T[K] MI[-]
1* Rampa 3,4000 9,5444  1676,9377  0,0212  275,9371 7,2205
2* Rampa 3,7625 10,5861  3163,0252  0,0331  333,2368 6,5047
3% Rampa 4,1701 11,7668  5966,0703  0,0516  402,4351 5,8460
4* Rampa 4,6307 13,1150 11253,1492  0,0807  486,0028 5,2383
5% Rampa 5,1546 14,6688 21225,5909  0,1260  586,9237 4,6757

Choque Refletido 21,1179 31,7885 146693,5648  0,4144  1233,2379 2,7900

Fonte: Elaborado pelo autor.

Por possuir um maior nimero de rampas, o angulo de deflexao inicial pode ser me-
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nor, resultando em uma compressao mais suave do escoamento, as propriedades variam
em uma relacdo menor, quando comparado ao modelo de uma rampa. Porém, as pro-
priedades do escoamento apds o choque refletido, onde o angulo de deflexdo é a soma
de todos os outros angulos, possui uma variagao mais brusca que o choque refletido do
modelo de uma rampa, devido ao maior angulo.

Ao final das ondas de choque obteve-se uma temperatura maior do que a minima
desejada, e como esperado, a pressao, densidade, temperatura aumentaram, e 0 nimero
de Mach foi reduzido.

A posicdo da carenagem segue 0 mesmo raciocinio que o modelo de uma rampa.
Essa posicao esta disposta na Tabela 15.

Tabela 15 — Posicao da carenagem no modelo de cinco rampas

Posicdo X [mm] Posicdo Y [mm]

654, 2185 110

Fonte: Elaborado pelo autor.

A posicao horizontal ja apresenta um comprimento maior que o modelo de uma
Unica rampa, pois este deve acomodar cinco rampas, e a posi¢ao vertical continua sendo
a altura do scramjet.

A Tabela 16 apresenta as componentes horizontal e vertical, bem como o compri-
mento de cada rampa. Os comprimentos horizontal e vertical sdo os comprimentos em
relagdo ao inicio da rampa anterior. Assim como no modelo de uma rampa, o inicio da
primeira rampa coincide com a origem do sistema de coordenadas retangulares.

Tabela 16 — Comprimento das cinco rampas na se¢ao de compressao

Componente X [mm] Componente Y [mm] Comprimento [mm]

1 Rampa 279, 1655 16, 5855 279, 6577
2* Rampa 162,0419 20, 3629 163, 3163
3% Rampa 93,5744 18,7533 95,4351
4% Rampa 53,6635 15, 3506 55,8159
5% Rampa 89, 3431 34,5067 95,7753

Fonte: Elaborado pelo autor.

A primeira rampa possui 0 maior comprimento, as rampas subsequentes vao dimi-
nuindo de comprimento, menos a uUltima rampa, a qual possui um comprimento préximo da
terceira rampa e maior que o comprimento da quarta rampa.

A posicao horizontal da ultima rampa também esta mais afastada horizontalmente
da origem que a posic¢ao horizontal da carenagem, o que proporciona a condi¢ao de shock
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on-lip e shock on-corner.
Por fim, assim como no modelo anterior, foi calculado a recuperacao de pressao
total, representada na Tabela 17.

Tabela 17 — Recuperagao de presséo total para o modelo de cinco rampas

o[-]
0,4517

Fonte: Elaborado pelo autor.

O modelo com cinco rampas apresenta uma recuperacao de pressao total maior
que o modelo com apenas uma rampa, logo 0 aumento no nimero de rampas realmente
promove uma maior eficiéncia do motor.

4.3.2 Camara de Combustao

De maneira anéloga ao caso de uma Unica rampa, obtém-se as propriedades do
escoamento ao fim da camara de combustao, uma vez que as propriedades do escoa-
mento na entrada da cdmara ja sdo conhecidas e o numero de Mach ao final da camara ja
definido.

A altura da camara de combustdo também é obtida a partir da diferenca entre a
altura do scramjet e o comprimento vertical total da ultima rampa. As dimensdes de altura
e novamente de comprimento estao apresentadas na Tabela 18.

Tabela 18 — Dimensdes da camara de combustao para o modelo de cinco rampas

Altura [mm] Comprimento [mm]

4,4411 350

Fonte: Elaborado pelo autor.

A altura € menor que o modelo de uma Unica rampa e o comprimento foi mantido o
mesmo, visto que tal parametro é escolhido ao inicio do projeto.

A Tabela 19 evidencia as propriedades do escoamento, bem como a quantidade de
calor necessaria para reduzir o numero de Mach.
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Tabela 19 — Variagédo das propriedades do escoamento ao longo da cAmara de combustao para o modelo
de cinco rampas

Secdgo M [-]  p[Pd]l  plkg/m’] TIK] To[K]  qlkJ/kg]

Entrada 2,79 146693,5648  0,4144  1233,2379 3153,1618 21322,7987

Saida 1,1 647853,4970  0,6036  3739,0093 4643,8496 -

Fonte: Elaborado pelo autor.

Como esperado, a pressao, densidade, temperatura e temperatura de estagnagao
aumentaram. A pressdo e densidade de saida sdo maiores do que no modelo de uma
rampa, porém a temperatura e temperatura de estagnacao séo menores, o que resulta em
uma menor adi¢cao de calor, que por consequéncia uma menor necessidade de combusti-
vel.

4.3.3 Secao de Expansao

Para o modelo com cinco rampas a condi¢cao de bocal perfeitamente expandido foi
atingida, visto que o sistema convergiu para uma diferenca menor que 1 Pa. O angulo que
promove tal condigdo encontra-se na Tabela 20.

Tabela 20 — Angulo de saida na segdo de expansao para o modelo de cinco rampas
0.[']
24,2304

Fonte: Elaborado pelo autor.

Nota-se que o angulo de deflexdo é suficientemente menor que angulo determinado
para o0 modelo de uma rampa.

Ja as propriedades do escoamento na se¢ao de expansao estao elencados na Ta-
bela 21.

Tabela 21 — Variagao das propriedades na se¢édo de expansao do modelo de cinco rampas

Segao M [-]  p[Pa]l  plkg/m’] T[K]
Interna  1,9706 185045, 6605 0, 2466 2613, 7945
Externa 5,9847 889,9911 0,005450 568, 8742

Fonte: Elaborado pelo autor.

Novamente, os resultados estdo de acordo com a teoria proposta, houve a reducao
da pressao, densidade e temperatura, € o niumero de Mach variou positivamente.
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O empuxo nao instalado gerado pode ser entao determinado. As variaveis neces-
sarias para o calculo estédo disponiveis na Tabela 22.

Tabela 22 — Variaveis necessarias para o célculo do empuxo nao instalado gerado para o modelo de cinco
rampas

m[kg/s] Volm/s] V.lm/[s] A.[m"] po[Pa]l  p.[Pa]
0,5783  2424,1884 2861,4772 10,0345 889,0602 889,9911

Fonte: Elaborado pelo autor.

Como o resultado convergiu para uma diferenga menor que 1 Pa, pode-se concluir
que a condicao de bocal perfeitamente expandido foi atingida.

Por fim, o empuxo nao instalado gerado pelo modelo de cinco rampas € apresen-
tado na Tabela 23.

Tabela 23 — Empuxo néo instalado gerado pelo modelo de cinco rampas
F[N]
252,91622

Fonte: Elaborado pelo autor.

4.3.4 Configuracao Final

A Figura 35 ilustra o desenho 2D do modelo de cinco rampas. Ja as Figuras 36, 37
e 38 ilustram as vistas da se¢ao de compressao, se¢cado de expansao, e o projeto completo,
respectivamente. Assim como o modelo de uma rampa, o modelo de cinco rampas possui
uma espessura constante de 80 mm.

Figura 35 — Dimensdes do modelo de cinco rampas

211,12

Fonte: Elaborado pelo autor.



Figura 36 — Vista da seg¢ado de compressao do modelo de cinco rampas

Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 37 — Vista da segéo de expansao do modelo de cinco rampas

Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 38 — Modelo de cinco rampas completo

Fonte: Elaborado pelo autor.
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4.4 COMPARACAO ENTRE OS MODELOS

A fim de comparar os modelos de maneira visual, utilizou-se de figuras que demons-
tram a variacao das propriedades do escoamento ao longo de toda a geometria do motor.
Utilizou-se também como comparagao o scramjet desenvolvido por Carneiro (2020). Seu
modelo foi desenvolvido para operacdo a 30 km de altitude e Mach 6,8. Em seu desen-
volvimento Carneiro (2020) considera um motor com 3 rampas na se¢ao de compressao,
a temperatura na entrada da camara de combustao de 1092,12 K, o nimero de Mach na
saida da cAmara de combustdo como 1,2 e o0 4ngulo de saida sendo 8,08°. Também & con-
siderado a adicdo de massa de hidrogénio na camara de combustao e todas as variagoes
das propriedades do escoamento devido esta adigdo. Porém, para a comparagdo com 0s
modelos desenvolvidos no presente trabalho nao foram considerados esses efeitos e foram
utilizados apenas os valores das propriedades nas sec¢oes que o atual projeto possui.

Para facilitar a visualizacdo considerou a adicao de calor em 10 mm apos o inicio
da camara de combustdo, de modo a apresentar as propriedades do escoamento apos
o choque refletido e adicdo de calor de maneira separada. Os motores iniciam quando
a componente X € zero, e para a se¢ao de expansao considera-se que o escoamento ja
apresente as propriedades da se¢ao de expansao interna imediatamente ao sair da camara
de combustao, e permanece constante nesta secao, até atingir a regidao de expansao ex-
terna, isso pode ser assumido pois a se¢ao de expansao interna é muito pequena quando
comparado com a secdo de expansao externa.

As magnitudes das propriedades do escoamento, bem como os comprimentos dos
motores foram normalizados pelos seus respectivos maximos de cada motor, assim uma
andlise qualitativa p6de ser realizada.

A Figura 39 representa a variacao do niumero de Mach ao longo dos motores. Por
apresentar apenas um choque, o modelo de uma rampa tem uma mudang¢a muito mais
abrupta no nimero de Mach que o modelo de cinco rampas e que 0 modelo de Carneiro
(2020), porem o choque refletido no modelo de trés rampas possui um maior angulo de
deflexdo, logo o choque refletido € de maior intensidade, assim o numero de Mach no
modelo de trés rampas apresenta uma redugcdo maior quando comparado ao modelo de
uma unica rampa, sendo bem préximo do modelo de cinco rampas. Ao adicionar calor, o
namero de Mach na cadmara de combustdo do modelo de uma e cinco rampas € menor
que o numero de Mach do modelo de trés rampas, isso se da ao fato que o modelo de trés
rampas considerou que o numero de Mach na saida da camara de combustao deveria ser
1,2 e no presente trabalho considerou-se 1,1 . A expanséo interna representa uma parte
muito pequena da geometria, e a expansao externa apresenta uma variagdo nao linear, e
por conta do modelo de trés rampas ter um angulo de expansao menor, seu comprimento
€ maior, logo o escoamento consegue obter uma relagéo entre niumero de Mach de saida
e entrada do motor superior aos outros modelos.
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Figura 39 — Variagdo do numero de Mach ao longo dos modelos normalizados
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Fonte: Elaborado pelo autor.

A Figura 40 representa a variagcao da pressao ao longo dos motores. Mesmo com
um angulo de deflexdo maior, a variagao de pressao no modelo de uma Unica rampa nao
possui uma variacao abrupta igual ao niumero de Mach em relacdo ao seu maximo. O
modelo de cinco rampas apresenta variagbes menores ao longo da se¢ao de compres-
sao, enquanto que o modelo de trés rampas apresenta variagoes intermediarias entre os
modelos de uma rampa e cinco rampas, em relacdo aos seus maximos. A variacdo de
pressao no choque refletido é mais intensa no motor de 3 rampas em relacao as pressoes
maximas, pois o angulo de choque refletido nesta configuracdo € o maior. Ao adicionar
calor no sistema, a pressdo em todos os modelos aumenta drasticamente. E ao encontrar
a secao de expansao a pressao comeca a diminuir, adotando uma variacao nao linear na
expansao externa.
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Figura 40 — Variagao da pressao ao longo dos modelos normalizados
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Para a variacao de densidade ao longo dos modelos, apresentada na Figura 41 a
variagdo é analoga ao caso da variagdo de pressao, o modelo de uma rampa possui a
maior variagdo na se¢ao de compressao, seguido pelo modelo de trés rampas e por ultimo
o modelo de cinco rampas nos modelos normalizados. Novamente, devido ao maior &ngulo
de reflexado, a variacdo ao longo do choque refletido € maior no modelo de trés rampas em
relagdo ao seu maximo. Ao adicionar calor, a densidade dos modelos encontram seus
maximos e permanecem constantes até a se¢ao de expansao, que assim como no caso
da pressao, diminuem de maneira quase instantanea na se¢ao de expansao interna e uma
diminuicdo néo linear na se¢ao de expansao externa.

Figura 41 — Variagcdo da densidade ao longo dos modelos normalizados
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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Por ultimo, a variagado da temperatura ao longo dos modelos, apresentada na Figura
42 apresenta 0 mesmo padrao de variacdo que a pressao e densidade. Enquanto a vari-
acao de temperatura na se¢éo de compressao do modelo de cinco rampas assume uma
caracteristica mais gradativa, a variagdo no modelo de uma rampa € mais abrupta e no
modelo de trés rampas € moderada. Quando o calor é adicionado, os modelos atingem a
temperatura maxima. Ao fim da secao de expansao, o modelo de cinco rampas apresenta
a menor relagao entre temperatura final e temperatura maxima dentre todos os modelos.

Figura 42 — Variagéo da temperatura ao longo dos modelos normalizados
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Fonte: Elaborado pelo autor.

A Tabela 24 elenca os principais parametros que podem ser utilizados para a com-
paragao dos modelos.

Tabela 24 — Parametros relevantes para comparagao entre os modelos

Modelo o[-] q[kJ[kg] F[N]
1 Rampa 0,17786 21889,22163 219,3599
5 Rampas 0,4517  21322,7987 252,91622

Fonte: Elaborado pelo autor.

E possivel notar que o modelo de scramjet com cinco rampas apresentou uma
recuperacao de pressado total maior, necessita de uma menor quantidade de calor a ser
adicionada no sistema, o que por consequéncia resulta em uma menor quantidade de
combustivel, e apresenta um empuxo nao instalado superior, mas nao significativamente
mais expressivo. Porém, vale ressaltar que a condi¢cao de bocal perfeitamente expandido
€ muito mais evidente no modelo de cinco rampas, logo o empuxo nao instalado tem muito
menos influéncia do terceiro termo da equagéo do mesmo.
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Uma maior quantidade de calor adicionada no modelo de uma Unica rampa pode
ser explicada pelo fato de que o escoamento na entrada da camara de combustao possui
um numero de Mach maior quando comparado ao modelo de cinco rampas. A temperatura
de estagnacgao na entrada da camara de combustao sao similares em ambos 0os modelos,
porém, como o escoamento no modelo de uma Unica rampa esta a um Mach maior na
entrada da camara de combustdo, a temperatura ao fim da camara de combustdo sera
maior, devido a maior diferenca de Mach entre a entrada e saida, logo, a temperatura de
estagnacao ao final da camara de combustao sera maior. Portanto, a diferenca maior entre
as temperaturas de estagnacéo na entrada e saida da camara de combustdao no modelo
de uma Unica rampa resulta em uma necessidade maior de calor adicionado.



5 CONCLUSAO

E notério o potencial da tecnologia scramjet de atingir e manter voos em regime
hipersénico. Seu desenvolvimento possibilitaria viagens de duracao consideravelmente
menores, além de se apresentar como um dos sistemas propulsivos em um veiculo lanca-
dor que possibilitaria viagens do tipo single stage to orbit.

Ao longo do trabalho notou-se a quantidade de teoria necessaria para um dimensi-
onamento conceitual de um motor scramjet. A mecanica dos fluidos € a area no qual todo
o trabalho teve seu inicio, englobando teoria de escoamentos compressiveis, ondas de
choque obliquas, escoamento com adicao de calor, ondas de expansao de Prandtl-Meyer
e teoria de razéo de area, além de um uso constante de relacbes geométricas.

E evidente a superioridade do modelo de cinco rampas nos parametros de desem-
penho, quando comparado ao modelo de apenas uma rampa nas condi¢gdes propostas no
trabalho. O modelo de cinco rampas apresenta uma recuperacao de pressao total maior,
uma menor necessidade de calor a ser adicionado no sistema, um empuxo néo instalado
ligeiramente superior e uma se¢ao de expansao muito mais préoxima da condi¢ao de bocal
perfeitamente expandido. Porém tal modelo é 67,2 % maior que o modelo de uma Unica
rampa, ou seja, maior necessidade de material, portanto mais pesado, além de ser com-
posto de uma geometria mais complexa o que afetaria nos processos de manufatura do
motor. Dessa maneira, 0 modelo de uma Unica rampa tem a grande vantagem de pos-
suir uma configuragcao mais simples, um requisito que pode ser considerado na escolha de
producéo do motor.

Ao fim, escolher qual modelo é melhor para a implementacao e construgao torna-
se uma tarefa dificil, que dependera dos requisitos de projeto, como custo, capacidade
de manufatura, eficiéncia desejada, quantidade de combustivel e tracao requerida para o
projeto. A uma primeira analise, ambos os modelos sdo validos do ponto de vista de capa-
cidade de acelerar o veiculo no qual estarao inseridos, visto que o empuxo nao instalado
de cada configuracdo é positivo, além de que o veiculo ndo necessita necessariamente
utilizar apenas um motor, configuragées com dois ou mais motores instalados no veiculo
podem contribuir com a geragdo de empuxo ndo instalado requerido no projeto.
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5.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

» Simular em software de mecanica dos fluidos computacional os modelos apresenta-
dos e comparar os resultados;

» Considerar a presenca da camada limite ao longo de todo o motor;

» Realizar a analise levando em consideracao a adicdo de massa de hidrogénio na
camara de combustéo;

* Projetar outros modelos com diferentes nimeros de rampas para a mesma condi¢ao
de voo utilizada;

« Avaliar o desempenho dos modelos em altitudes e numeros de Mach diferentes.
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APENDICE A — VARIACAO DAS MAGNITUDES AO LONGO DOS MODELOS

Figura 43 — Variagdo do nimero de Mach ao longo dos modelos

8 — —— 5 Rampas
—— 1 Rampa
7
6
_5
=
4
3
2
1
0 200 400 600 800 1000 1200
X [mm]

Fonte: Elaborado pelo autor.

Figura 44 — Variacao da pressao ao longo dos modelos
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Figura 45 — Variagao da densidade ao longo dos modelos
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Figura 46 — Variagao da temperatura ao longo dos modelos
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