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RESUMO

MODELAGEM E IMPLEMENTACAO DE FERRAMENTA PARA PROJETO
PRELIMINAR DE MOTOR HIPERSONICO ASPIRADO

AUTOR: Luiz Henrique Silva Marques Soares
ORIENTADOR: Joéo Felipe de Araujo Martos

Neste trabalho, apresenta-se a modelagem e implementacdo de uma ferramenta para pro-
jeto preliminar de motor hipersdnico aspirado, utilizando tecnologia scramjet. Considerou-
se as geometrias planar e axissimétrica (Oswatitisch) e seccionou-se 0 modelo em secdes
de compressao, combustdo e expansao. Para as secbes de compressao, foi utilizada a
teoria da onda de choque obliqua na geometria planar, e a teoria de onda de choque
cOnica para a geometria axissimétrica. Além disso, adotou-se 0 método da maxima recu-
peracao da pressao para evitar perdas de desempenho durante a compressao. Na secao
de combustdo, modelada igualmente para as duas geometrias, considerou-se a teoria de
adicao de calor a um escoamento unidimensional (Escoamento de Rayleigh). Na secao
de expansao, para a geometria planar, implementou-se a teoria das ondas de expansao
de Prandtl-Meyer e, posteriormente, a teoria da razdo de areas. Para a geometria axissi-
métrica, considerou-se a modelagem de uma tubeira do tipo spike. De maneira a realizar
uma analise aprofundada, determinou-se a hipétese de gas real, pela variagdo do coefici-
ente de expanséao adiabatica em funcéo da temperatura, e a presenca da camada limite na
regiao de compressao. De modo a verificar a eficacia da ferramenta, foram propostas geo-
metrias desenvolvidas para voo a 30 km de altitude geopotencial a niumero de Mach 7. Na
sequéncia, a ferramenta e os resultados obtidos foram validados com simulagdes de flui-
dodinamica realizadas no software Ansys Fluent. Além disso, demonstrou-se a influéncia
da geometria nas propriedades do escoamento ao longo dos modelos, apresentou-se os
empuxos gerados para os casos estudados. Por fim, considerou-se que os objetivos foram
alcancados e ressaltou-se a necessidade de possuir metodologias analiticas, numéricas e
experimentais no projeto de um motor scramjet.

Palavras-chave: Hipersénica. Propulsdo Aspirada. Scramjet. Ondas de Choque Obliquas
Planas. Ondas de Choque Coénicas. Planar. Axissimétrico. Adigdo de Calor. Expansao.
Modelagem. Implementacdo. Camada Limite.



ABSTRACT

MODELING AND IMPLEMENTATION OF A TOOL FOR PRELIMINARY
HYPERSONIC AIRBREATHING ENGINE DESIGN

AUTHOR: Luiz Henrique Silva Marques Soares
ADVISOR: Joéo Felipe de Araujo Martos

In this work, a tool for preliminary hypersonic airbreathing design, scramjet technology, is
modeled and implemented. It was considered planar and axisymmetric geometries and the
model was sectioned into inlet, combustor and expansion sections. For planar inlet, the
oblique shock wave theory was used and, for axisymmetric inlet, the conical shock wave
theory was adopted. Besides that, to avoid loss performance, the theory of total pressure
recovery was considered. In combustor section, modeled equally for the two geometries,
the theory of unidimensional flow with heat adition (Rayleigh Flow), was considered. In the
expansion section, for planar geometry, the Prandtl-Meyer expansion waves and the area
ratio theory were used. For axisymmetric geometry the spike nozzle was used. For more
reallystic analisys, real gas was considered by adiabatic expansion coefficient variation in
temperature function and the inlet boundary layer is determined. To tool efficiency verify,
a geometries development to fly at geopotential altitude of 30 km in Mach number 7 was
proposed. Then, the tool and the obtained results were validated with fluid dynamics simu-
lation in Ansys Fluent software. At the end, considered that the objectives were achieved
and noted the need to develop analytics, numerical and experimental methodologies to pro-
ject scramjet engine.

Keywords: Hypersonic. Airbreathing Propulsion. Scramjet. Oblique Shock Wave. Conical
Shock Wave. Planar. Axisymmetric. Modeling. Implementation. Boundary Layer.
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1 INTRODUGAO

Neste capitulo, apresenta-se, inicialmente, uma breve definicdo dos motores ramjet
e scramjet seguida por uma contextualizagdo histérica sobre a evolucdo dos motores ae-
ronauticos, com foco na configuracdo de motores aspirados. Na sequéncia, define-se os
aspectos que motivaram a escolha do tema. Posteriormente, sdo apresentados trabalhos
que compartilham contextos semelhantes ao foco deste. Adiante, define-se os principais
embasamentos tedricos que sdo necessarios para auxiliar na modelagem. Ao fim, sdo
tracados os objetivos gerais e especificos que serdo utilizados como guia ao longo do
trabalho.

1.1 DEFINICAO DE SCRAMJET

Segundo Heiser e Pratt (1994), ramjets sdo motores sem partes méveis, ou seja,
ndo possuem componentes rotativos, dessa maneira ndo ha a necessidade de serem re-
volucionados em torno de um eixo central. Além disso, apropriadamente, utiliza-se as
superficies do motor para a compressao do escoamento utilizando ondas de choque.

Convenientemente, de acordo com Anderson (2003), os escoamentos podem ser
subdivididos com base no niumero de Mach, ou seja, a razao entre a velocidade do objeto
e a velocidade do som no meio. Dessa maneira, sdo classificados em:

» Escoamento Subsoénico: 0 < Mach < 0,8;
» Escoamento Transobnico: 0,8 < Mach < 1,2;
» Escoamento Supersénico: Mach > 1;

» Escoamento Hipersbénico: Mach > 5.

Projetados para operar em voo na faixa de Mach de 3 a 6, os motores ramjet, Figura
1.1, sdo predominantemente usados em voos supersonicos e possuem funcionamento ba-
seado no ciclo Brayton, Heiser e Pratt (1994). A partir de uma ou mais ondas de choque
obliqguas com auxilio de ondas de choque normais no difusor, o escoamento supersénico
€ comprimido. Dessa maneira, considerando a conservacao da energia, parte da energia
cinética do escoamento € transformada em energia interna e, assim, resulta-se em aumen-
tos de temperatura, pressao e massa especifica do ar, bem como diminui¢cdo da velocidade
do escoamento para regime subsbnico, com o objetivo de proporcionar caracteristicas pro-
picias para ignicdo do combustivel apos sua injegao. Posteriormente, o escoamento a alta
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pressao é acelerado por meio de um bocal convergente-divergente para atingir velocidades
supersOnicas novamente.

Figura 1.1 — Esquema de motor ramjet.
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Fonte: Adaptado de Corda (2017).

No entanto, quando o numero de Mach de voo excede 6, desacelerar o escoamento
para regime subsénico gera pressdes e temperaturas na camara de combustao muito ele-
vadas, em alguns casos, acima do suportado pela estrutura. Para evitar esses problemas,
realiza-se a compressao parcial do escoamento por meio de ondas de choque obliquas,
evitando que o escoamento na camara de combustao se torne subsoénico ou entre no re-
gime transénico. Assim, tem-se um motor ramjet com combustdo supersénica, ou seja, um
motor scramjet, Figura 1.2.

Figura 1.2 — Esquema de motor scramjet.
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Fonte: Adaptado de Heiser e Pratt (1994).

Subdividido de acordo com a Figura 1.2, a se¢do de compressao (0-3), € respon-
savel por realizar a compressao do escoamento para um escoamento com temperatura,
pressao e massa especifica desejadas na entrada da camara de combustdo, mantendo
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as condicdes de velocidade supersonica. A sec¢dao do combustor (3-4), é responsavel por
adicionar o combustivel no escoamento denso, de elevada temperatura, pressao € massa
especifica e, assim, ocasionar sua combustdo, sem que a velocidade entre em regime
subsonico. Por fim, a secao de expansao (9-10), é responsavel por expandir o0 escoamento
da saida do combustor, com a reducdo da temperatura, pressao e massa especifica e,
consequentemente, o aumento da velocidade para regime hipersénico.

No geral, em sistemas hipersénicos, a integragcao entre veiculo e motor € essencial
e, na maioria das vezes sao tratados como uma unica unidade. Como trata-se somente
dos processos de compressao, combustao e expansdo do escoamento e desconsidera-se
processos como controle e eletrénica embarcada, neste caso, trata-se o sistema somente
como motor hipersénico.

1.2 CONTEXTUALIZAGAO HISTORICA

A analise historica e as revisdes tecnoldgicas sdo realizadas por diversas agdes
praticas, incluindo, principalmente, o desenvolvimento de novas tecnologias. Embora, nor-
malmente novos conceitos surjam com um viés inovador, frequentemente, estudos preli-
minares e resultados semelhantes podem ajudar a reconhecer e evitar erros no desenvol-
vimento de novas tecnologias. Devido a isso, busca-se realizar uma analise histérica de
maneira a compreender como a tecnologia de motores se desenvolveu ao longo dos anos.

Historicamente, segundo Fry (2004), o desejo dos humanos em voar partindo da
imaginacao dos mitos gregos motivaram pensamentos, dados e experimentos de diferentes
pesquisadores notoérios que contribuiram para o primeiro voo planado dos irmaos Wright
em 1903 e o primeiro voo propulsado do inventor Alberto Santos Dumont, em 1906.

Em 1913, o francés René Lorin patenteou o primeiro conceito de motor ramjet,
porém nao haviam possibilidades de testar um protétipo funcional pois ndo possuiam ae-
ronaves que alcangavam as velocidades de operagédo do modelo proposto. Anos depois,
durante intensos desenvolvimentos dos motores a pistdo, em 1930, os engenheiros per-
ceberam que esses possuiam desempenho maximo limitado devido a queda de eficiéncia
propulsiva quando a velocidade da ponta das pés se aproximavam da velocidade do som.
Dessa maneira, para prover melhor desempenho, ocorreram mudancas radicais nas confi-
guragdes dos motores aeronauticos culminando, assim, na tecnologia dos motores a gas,
conhecidos como motores a jato.

Ja em 1932, o hungaro Albert Fond, apds anos desenvolvendo lancadores de pro-
jéteis que usavam tecnologia ramjet, patenteou o primeiro projeto de aeronave a propulsao
supersénica, Gyorgy (1977).

Posteriormente, nos anos 50, os motores ramjet convencionais, abastecidos por
hidrocarbonetos, estavam em constante desenvolvimento devido as diversas aplicagdes
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em misseis de alta velocidade. Com o intuito de desenvolver aeronaves e misseis com
velocidades de operagao ainda maiores, houve uma vasta gama de pesquisas possuindo
como base o motor ramjet com combustao supersonica, scramjet, sendo seu principal atra-
tivo a velocidade de operagao devido ao fato de realizar a combustdo em um escoamento
supersénico, Curran (2001).

As pesquisas em motores hipersdnicos aspirados ganharam énfase no contexto
cientifico e seguiram de forma comparativa entre o ramjet convencional e o scramjet. Ao
fim, define-se os principais espectros de atuag¢ao dos sistemas propulsivos, Figura 1.3.

Figura 1.3 — Desempenho caracteristico por tipo de motor.
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Fonte: Adaptado de Fry (2004).

Os espectros apresentados pela Figura 1.3 determinam intervalos definidos pelas
limitagbes de cada sistema. O sistema turbo jato apresenta limitagdes em sua velocidade
de operacao devido compressao do escoamento ser realizada por meio de pas submetidas
a altas rotagdes em que o aumento da velocidade resulta, consequentemente, em um au-
mento da temperatura. Dessa maneira, seus componentes possuem limitacdes estruturais,
no que se relacionam a resisténcia a elevadas temperaturas.

De modo semelhante, os motores ramjet, possuem limitagcdes em suas velocidades
de operacgao devido a presenca de temperaturas e pressdes extremamente elevadas na
camara de combustéo, ao reduzir escoamentos acima de numero de Mach 6 para regime
subsoénico.

De maneira geral, os motores scramjet demonstram melhor desempenho para nu-
mero de Mach maior que 6. Porém, surgem outros problemas relacionados a inje¢éo do
combustivel sem que aja grande influéncia no escoamento, resfriamento das paredes, per-
das de desempenho por atrito, dentre outros obstaculos, Curran (2001).
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Segundo Pezzella e Viviani (2019), o crescimento de missdes espaciais tripuladas
ou nao, em 6rbita baixa, LEO, demanda uma evolucao nos veiculos no transporte de carga
atrelado a flexibilidade, acessibilidade e seguranga no acesso rotineiro ao espago. Dessa
maneira, motivados pela exploragdo espacial e rapidez de mobilidade, a tecnologia hi-
persénica vem ganhando abrangéncia no contexto académico e industrial. A utilizagdo de
motores aspirados, aliados aos motores foguetes tradicionais, possibilitard um aumento
significativo na eficiéncia dos veiculos langadores, uma vez que os motores aspirados uti-
lizam ar atmosférico como oxidante.

1.3 MOTIVACAO

A tecnologia de propulséo hipersénica aspirada apresenta um recente crescimento
acelerado, demonstrado pelo constante desenvolvimento de diversos novos projetos, pro-
totipos e sistemas funcionais em diferentes paises. O fomento a essa tecnologia, no geral,
tem sido motivado por aspectos militares e de soberania nacional, porém, questées como
veiculos de transporte, acessibilidade ao espacgo e sistemas de perfuragdo possuem par-
cela consideravel nesse incentivo tecnologico.

Nas etapas iniciais do projeto de sistemas aeronauticos e espaciais € comum o
levantamento de requisitos e necessidades do projeto e, posteriormente, a definicdo de
configuragdes preliminares que podem sanar duvidas, mostrar a existéncia de problemas
e serem base para futuros detalhamentos dos sistemas.

Nesse contexto, tem-se como motivacao o estudo e implementacdo de metodolo-
gias rapidas, simplificadas e concisas acerca do desenvolvimento de motores hipersénicos
aspirados. A partir de requisitos iniciais de projeto, define-se as configuragdes preliminares
mais adequadas para prover melhor desempenho.

1.4 REVISAO BIBLIOGRAFICA

A fim de investigar alternativas, estudar metodologias aplicadas e buscar fontes de
conhecimento, expde-se o0 que diferentes autores tem desenvolvido ao longo dos anos no
contexto de propulsao hipersénica aspirada.

De acordo com Curran (2001), o comeg¢o do programa HyShot foi em 1981, quando
a Australian National University iniciou os estudos sobre tecnologia de propulsao hipers6-
nica aspirada. Em seguida, no ano de 1987, houve uma transi¢cdo para a University of
Queensland, onde desenvolveu-se o tunel de choque T4, que era capaz de simular as con-
dicdes de voo necessarias para operar um veiculo scramjet. Como fruto dessas pesquisas,
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iniciou-se o programa HyShot que tinha como objetivos conduzir testes de voo em um mo-
tor scramjet lancado pelo foguete Terrier-Orion, Figura 1.4. O programa consistiu em cinco
voos, de 2001 a 2007 com a comprovagao da existéncia de combustao supersénica em voo
livre. Nos quatro primeiros voos, o objetivo era acelerar o veiculo a um numero de Mach de
aproximadamente 7,6 a uma altitude de 35 km e comprovar a combustao supersénica. Ja
no ultimo, o voo consistiu em acelerar o veiculo a nimero de Mach 10. Considerado como
o primeiro voo com éxito da tecnologia scramjet, o programa HyShot despertou diversos
outros programas, como o HIFIRE em uma associacao entre EUA e Austrélia.

Figura 1.4 — HyShot Il acoplado a carga util do foguete Terrier-Orion.

Fonte: UQx (2002).

Yunsong, Zhenxun e Chongwen (2014) desenvolveram, baseado no método das
caracteristicas, se¢cdes de compressao para motores supersonicos e hipersdnicos aspira-
dos utilizando metodologias de multiplas compressdes e compressao quase isentrépica
para uma geometria axissimétrica. Para a admissao de multiplas compressoes, utilizaram
a solucao baseada na menor perda de pressao total. Ja para compressao quase isentro-
pica, utilizaram a proposta que as linhas de Mach incidam no mesmo ponto da carenagem.
Como ha a necessidade de estimar condigdes inicias de operacao, os dois conceitos foram
desenvolvidos para numero de Mach igual a 4. Ademais, validaram a metodologia a partir
de solugdo numérica realizada no software Ansys Fluent. Além disso, como esperado, a
compressao quase isentropica apresenta vantagens acerca da recuperagao da pressao to-
tal em comparacao a metodologia de multi compressao. Por fim, constatou-se que ambas
geometrias possuem arrasto da secao de compressao semelhante.

Flock, Riehmer e Gulhany (2015) propuseram o desenvolvimento e analise de um
motor scramjet completo, compreendendo a se¢cdo de compressao, cdmara de combus-
tdo e secao de expansdo. Para a compressado, modelaram uma ferramenta para projeto
da geometria de Busemann, para a cadmara de combustdo modelaram o escoamento uni-
dimensional com adi¢éo de calor e, ao fim, determinaram a expansao pelo método das
caracteristicas. Semelhantemente, os resultados analiticos foram validados a partir de so-
lucdes numéricas. Ao fim, os parametros de desempenho foram discutidos com base no
impulso especifico.
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Bonelli et al. (2011) descreveram a modelagem de uma ferramenta, nomeada como
SPREAD 2.0, utilizada para projeto preliminar de um veiculo hipersénico. A modelagem
compreende uma se¢ao de admissao plana, com a presenga de ondas de choque obliquas,
secOes de mistura de combustivel, processo da combustdo e expanséao plana. Além disso,
os autores consideram a influéncia da camada limite na secdo de admissao que resulta na
presenca da camada limite. Ao fim, € realizada uma simulagdo numerica e os resultados
sao comparados e utilizados para validar o modelo analitico implementado. Como ponto
diferencial, a ferramenta possui op¢cdes como a variagdo quantidade de combustivel adici-
onada e apresenta a influéncia ocasionada por essa variagao, por exemplo, como a razao
altera as variaveis termodinadmicas e a emissao de poluentes.

Toro et al. (2018b) desenvolveram um motor scramjet académico planar com res-
tricdes geométricas de projeto e operacao definidas. Projetado para voar a uma altitude
de 6,2 km e a numero de Mach 4,18, a configuracdo planar parte da analise tedrica de
ondas de choque obliquas planas, na se¢cao de compressao, escoamento unidimensional
com adicao de calor na secao de combustdo e, na secao de expansao, utilizaram a meto-
dologia da presenca de ondas de expansao e razao de areas. Como restricdo geométrica
de projeto, o motor foi desenvolvido para ser acoplado no Foguete de Treinamento Inter-
mediario/FTIl. Dessa maneira, o desenvolvimento do projeto possuiu requisitos delimitados
e resultados focados no caso de estudo escolhido.

De maneira geral, os trabalhos citados desenvolvem metodologias analiticas com
a fundamentagéo teorica baseada na geometria global do modelo, ou seja, apresentam
variagcoes entre geometrias planas e axissimétricas além de definir pontos de interesse
individuais, como a influéncia da camada limite, influéncias na razées de ar e combustivel,
dentre outras. Assim, um espectro consideravel de contetudo pode ser utilizado como base
para o presente trabalho, bem como consideragdes extras, necessarias para incremento
de métodos alternativos.

1.5 OBJETIVOS

Como objetivo geral do trabalho tem-se: realizar a modelagem e implementagao de
uma ferramenta para projeto preliminar de motor hipersénico aspirado, scramjet, de forma
que, a partir de condicdes iniciais definidas pelo operador, desenvolve-se a configuracao
adequada para o espectro de operagao definido.

De modo a alcangar o objetivo geral, estabeleceu-se os seguintes objetivos especi-
ficos:

1. Aplicar a teoria de ondas de choques obliquas planas e ondas de choque cbonicas
para a compressao do escoamento em um numero finito de rampas;
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. Estimar a localizagdo geométrica das ondas de choque, bem como definir o ponto de

incidéncia dessas;

. Considerar a presenga da camada limite na se¢do de compressdao com a presenga

da camada limite e suas consequéncias;

. Considerar a adicao de calor em um escoamento supersbénico, de modo a simular o

processo de combustao;

. Considerar o processo de expansao com a presenca de sec¢oes de expansao planar

e axissimétrica;

. Unificar as formulagdes em um algoritmo que seja possivel definir diferentes condi-

cOes iniciais e obter as configuragdes gerais adequadas;

. Realizar analises numéricas para comparar e validar o algoritimo utilizado com base

em um caso de estudo definido.

FUNDAMENTAGAO TEORICA

Nesta secdo, apresenta-se a fundamentacao teérica utilizada na modelagem e im-

plementacao da ferramenta, tal como as hip6teses consideradas de maneira a simplificar

a analise mas viabilizando resultados coerentes.

1.6.1

Secao de Compressao

Segundo Wie, Kwok e Walsh (1996), motores aspirados que operam em veloci-

dades supersodnicas e hipersbnicas requerem regides de compressao qualificadas para
capturar e comprimir o escoamento. Dessa maneira, busca-se geometrias capazes de

proporcionar um processo de compressao eficiente, produzindo um escoamento uniforme
na camara de combustao e garantindo que suas propriedades respeitem a faixa de opera-
céao do motor.

Para um funcionamento eficiente, as se¢des de compressao supersbnicas e hi-

persbénicas devem ser inseridas em um meio que possua condi¢cées favoraveis para sua

operagao, ou seja, os motores ramjet e scramjet devem ser iniciados nas condigdes das

quais foram projetados, Wie, Kwok e Walsh (1996).
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1.6.1.1 Teoria das Ondas de Choque

Segundo Anderson (2003), quando um objeto se move através de um gas, as mo-
léculas do meio sédo deslocadas em torno do objeto. Se a velocidade do objeto é muito
menor que a velocidade do som no meio, a massa especifica do gas se mantém cons-
tante e o escoamento pode ser descrito considerando a conservacao da quantidade de
movimento, massa e energia. Porém, quando a velocidade do objeto se aproxima da velo-
cidade do som no meio, comegam a surgir os efeitos de compressibilidade com a variagao
da densidade local do gas conforme ele é comprimido pelo objeto.

Para escoamentos compressiveis com pequena alteracao direcional, considera-se
0 processo reversivel e com entropia constante. Porém, conforme cita Martos (2017),
quando os objetos se movem com velocidade acima da velocidade do som no meio ha
uma alteracao consideravel na dire¢cao do escoamento e ondas de choques sao geradas.
Essas ondas, sdo pequenas regides onde a velocidade e as propriedades termodindmicas
do escoamento como temperatura, massa especifica e pressado alteram de maneira quase
instantadnea, de modo que o0 processo nao é isentropico.

De acordo com Anderson (2003), as equacgdes de Navier-Stokes sdo um sistema de
equacdes diferenciais que descrevem a dinamica dos fluidos. As equacgdes buscam esta-
belecer relagdes entre as taxas de variagdes das propriedades. Na sua forma conservativa
e considerando o sistema de coordenadas cartesianas, essas equacdes sao compostas
por:

» Equacéo da Continuidade:

dp o
V(o) =0 (1.1)

* Equacgéo da Quantidade de Movimento em X:

A(pVz) Ip
B = — N 1 .2
5 TV (0VaV) = =+ pfes (1.2)
» Equacao da Quantidade de Movimento em Y:
pV;) op
: = - ; 1.
» Equacgéo da Quantidade de Movimento em Z:
I(pVz) dp
: =3 ; 1.4

« Equagéao da Energia:

%[p (e+‘§)} +V- {p(eﬂ‘;) V} ==V (V) +pi+tp(f-V). (1.5
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A partir do sistema das equag6es de Navier-Stokes e com as simplificagcées neces-
sarias € possivel modelar a dindmica do escoamento e determinar como as propriedades
variam em cada caso analisado.

1.6.1.1.1 Teoria da Onda de Choque Obliqua Plana

Segundo Anderson (2003), os choques obliquos normalmente ocorrem quando um
escoamento supersénico ou hipersénico apresenta uma variagao de dire¢do positiva em
relacdo ao plano resultante da deflexdo da superficie em um angulo 6, Figura 1.5. Apés
a deflexdo, ha a necessidade do escoamento se ajustar as condi¢cdes de contorno. Esse
ajuste somente é possivel com a presenga de uma descontinuidade, ou seja, a onda de
choque, para que a direcao do escoamento se ajuste a direcao da deflexdo da superficie.
Como todo o escoamento experimenta a mesma deflexao, igual a deflexdo da superficie,
0 escoamento apos o choque é uniforme e paralelo. Através da onda, o niumero de Mach
diminui, mantendo o regime supersénico, e pressao, temperatura e massa especifica au-
mentam.

Figura 1.5 — Onda de choque obliqua plana.

Choque Obliquo Plano

o

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Modelando o escoamento através das ondas de choque, algumas simplificacdes
devem ser realizadas:

» Considera-se 0 escoamento unidimensional, ou seja, a velocidade apresenta varia-
¢bes em apenas uma diregao.

» O escoamento € estacionario, ou seja, as propriedades ndo variam com o tempo,

0

a5 =0 (1.6)
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« O escoamento € adiabatico e seu aquecimento se deve da conversdo de energia
cinética em energia interna ao passar pela onda de choque,

q=0; (1.7)

» Os efeitos da presenca da viscosidade sao, inicialmente, desconsiderados;

* As forgas de corpo sao desconsideradas,
f=0; (1.8)

De acordo com Anderson (2003), aplicando as simplificagdes nas equacdes de
Navier-Stokes apresentadas, Equagbes (1.1) a (1.5), obtém-se as equagdes de governo
que traduzem os Principios de:

» Conservacao de Massa, apresentada pela Equacao da Continuidade:
P1Viey = p2Viy; (1.9)

» Conservacao da Quantidade de Movimento, apresentada pela Equacao de Quanti-
dade de Movimento:
L+ V= pa+ Vi (1.10)

» Conservacao da Energia, apresentada pela Equacao da Energia

V2 v2
h L=} =2, 1.11
1+ 9 2+ 9 ( )

Vale notar que as variaveis com indice 1 determinam as propriedades do escoa-
mento ndo perturbado e as com indice 2 apresentam as variaveis apés o choque. Deter-
minadas as equagdes governantes, ressalta-se que tém-se quatro variaveis a definir (ps,
p2, Vi, € ho) € apenas trés equagbes (1.9 a 1.10). Dessa maneira, ha a necessidade de
inserir mais uma equagao para solucionar o problema. Assim, considerando o ar como gas
caloricamente perfeito, a equagao da energia, Equacao (1.11), pode ser escrita em fungao
da temperatura, em vez da entalpia:

« Equagéao da entalpia considerando o ar caloricamente perfeito:

hg :CpTQ; (112)

» Equacéao de estado:
p2 = p2RT5. (1.13)
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Organizando as variaveis, aplicando as simplificagdes e solucionando o sistema
de equacdes, obtém-se as relacées das propriedades do escoamento apdés a onda de
choque. Ressalta-se, segundo Anderson (2003), que as propriedades do escoamento
estao relacionadas de acordo com a componente normal da velocidade, Figura 1.6.

Figura 1.6 — Diagrama de velocidades da onda de choque obliqua.

Fonte: Autor.

A partir das equagdes governantes e da geometria do problema € possivel definir
as seguintes relagoes:

* Numero de Mach normal antes do choque obliquo:
M, = M sen 3; (1.14)

* Razao entre massas especificas através do choque obliquo:

p _ (y+DME
pr (y—=1)M2 +2

(1.15)

» Razéo de presséao através do choque obliquo:

Pr_ g, 20 (M2 —1); (1.16)

» Razéao de temperatura através do choque obliquo:

Iy _papr,

_P2pu (1.17)
Ty pipe

* Numero de Mach normal apés o choque obliquo:

. MR/ -1
"= y/(y - DIME, 1 1.18)
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» Numero de Mach ap6s o choque obliquo:

M,,

em que ~ € a razdo entre os calores especificos do gas dada por

— (1.20)
Du

A Equacéo 1.19 demonstra que nao € possivel obter o nimero de Mach apés o cho-
que, M,, sem antes definir o angulo da deflexao 5. A partir da geometria apresentada na
Figura 1.6 define-se a relacao 6-5-M, que especifica § em fungéo de 5 e M, apresentada
por

M?2sin® 3 —1
M2(y +cos28) + 2]

Em muitas aplicagbes préticas, devido a facilidade de medi-los, tém-se o angulo
de deflexdao da superficie e o numero de Mach do escoamento livre e deseja-se obter o

tanf = 2cot 3

(1.21)

angulo da onda correspondente. A Equacao 1.21 nado calcula o S de maneira explicita e é
necessario implementar um método iterativo para obter tal resultado.

De acordo com Anderson (2003) existem diferentes maneiras de se obter 5 em
funcédo de 6 e M. A principal alternativa é escrever a Equacao 1.21 como uma equacao
cubica e encontrar suas raizes.

Ao fim, obtém-se trés raizes, sendo uma delas negativa, ou seja, nao fisica. As
outras duas correspondem as solucdes de choques fracas e fortes. A solucao é expressa
por

M? — 1+ 2X\cos [(4m) + cos™ ' x) /3] (1.22)
3(1+“’T_1M2)tan9 ’ .

tan 8 =

Quando v = 0 tém-se a solugao para choque forte, 1y = 1 tém-se a solugéo para
choque fraca. Além disso, tém-se as constantes

o 1/2
A= [(M2 —1)* -3 (1 + leM2> (1 + VTHW) tan® 9] (1.23)

M?—1)° —9(1+ 32 M%) (1 + M2 + M) tan? ¢
2 2 4
r= o (1.24)

Com base no conjunto de equagdes acima é possivel calcular as propriedades do

escoamento através de um choque obliquo. Ressalta-se que o equacionamento das pro-
priedades para uma onda obliqua é semelhante para uma onda normal devido ao fato
das propriedades termodinamicas serem governadas apenas pela velocidade normal ao
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choque.

1.6.1.1.2 Onda de Choque Obliqua Plana Refletida

Segundo Anderson (2003), de acordo com a Figura 1.7, quando uma onda de cho-
que obliqua plana incide em uma superficie solida ocorre a reflexdo da onda incidida,
normalmente denominada como onda de choque obliqua plana refletida. Similarmente, a
teoria da onda obliqua incidente, o escoamento se ajusta as condi¢cées de contorno da
superficie, tornando-se paralelo a essa.

Figura 1.7 — Choque refletido em superficie solida.

@

Choque Incidente

T Choque
T Tlﬁl/r Refletido

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

1.6.1.1.3 Teoria da Onda de Choque Cébnica

Segundo Anderson (2003), choque cbnicos sao choques obliquos planos formados
por um escoamento supersonico incidindo em uma geometria conica. As propriedades
termodinamicas do escoamento apds a onda de choque cOnica sédo calculadas com rela-
cbes semelhantes para ondas de choque obliquas. Porém, ao contrario da onda obliqua
formada em uma cunha, e pelo fato do escoamento em torno de um cone ser tridimensi-
onal, o escoamento apds a onda de choque cbnica nao € uniforme, Figura 1.8. As linhas
do escoamento sdo curvas e as propriedades do escoamento na superficie do cone sao
diferente das propriedades resultantes ap6s a onda de choque.
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Figura 1.8 — Escoamento supersénico incidindo em geometria cbnica.

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Devido ao fato do escoamento sobre o cone ser tridimensional, o fluido possui es-
paco extra para se mover, aliviando restricbes causadas pela presenca do corpo. Esse
efeito é chamado de alivio tridimensional e € uma caracteristica presente em escoamentos
tridimensionais. Para um escoamento supersénico ou hipersénico sobre um cone, o efeito
de alivio tridimensional resulta em uma onda de choque mais fraca do que no mesmo es-
coamento passando por uma cunha com mesmo angulo. Devido a isso, a variagdo das
propriedades ao longo de uma onda de choque cbnica € menor comparando com uma
onda obliqua plana em um sistema bidimensional de mesmo angulo de superficie, 6.

Conforme Anderson (2003), o escoamento supersonico tridimensional incidente em
um cone é considerado axissimétrico e possui uma solugao exata nao linear.

De maneira a definir a formulagdo que contempla o escoamento axissimeétrico,
considera-se o sistema, modelado em coordenas esféricas para simplificar a formulagéo,
apresentado pela Figura 1.9. Tem-se um cone agudo de angulo 6., um choque conico de
angulo (s e a diregao radial, partindo do vértice, denotada por r, com inclinagéo 6, onde
as propriedades do escoamento sdo constantes ao longo dessa direcao.
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Figura 1.9 — Coordenadas esféricas para o corpo axissimétrico.

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Aplicando a Equagéo (1.1) em termos das coordenadas esféricas, resulta-se em

19
r2 Or

gg (PVesind) + rsinf  0¢

(V) =
VepV) rsin @ 00

(rpV;) +

=0. (1.25)

Calculando as derivadas e aplicando as condigées de escoamento axissimétrico
consideradas, obtém-se
2p%—|—p%cot9+p%—‘g+%% =0, (1.26)
considerada a equacao da continuidade para escoamento axissimétrico.
Partindo da Equagéo (1.26) e considerando o escoamento adiabatico, estavel, isen-
tropico e considerando o gas caloricamente perfeito, conforme apresentado por Anderson
(2003), encontra-se

dv,\?

J— 2_ r

1oV, (dg)
(1.27)

chamada de Equagéao de Taylor-Maccoll, a qual € uma equacao diferencial ordinaria que

v—1

2

2V, + cot 6 + 19 Y, + 10 a0 =0,

do de?

l av d2vr] - dvr{ dv, dv,d2V,

apresenta a solucao para escoamentos conicos e é dependente das variaveis de veloci-
dade na direcao r e 6, sendo

_ay,
- do
Nao ha solugéo fechada para a Equacéo (1.28), assim, o equacionamento deve ser

17 (1.28)

resolvido a partir de uma integral numérica.
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1.6.1.1.4 Maxima Recuperagao da Pressao

O desempenho e operacao de motores supersbdnicos aspirados sao afetados, signi-
ficantemente, pela qualidade do escoamento. De acordo com Ran e Mavris (2005), a perda
da pressao total influencia diretamente na diminuigdo do empuxo e, consequentemente, no
aumento do consumo de combustivel. Esses sugerem uma metodologia para maximizar a
pressao total aplicado a uma geometria de admissao supersénica.

De modo geral, a metodologia sugere que, em um sistema com n — 1 ondas de cho-
que obliquas incidentes, Figura 1.10, a maxima recuperagao da pressao total é alcangada
quando as ondas de choque possuem a mesma intensidade, ou seja, quando a compo-
nente da velocidade normal a onda de choque € igual em todas as ondas incidentes.

Figura 1.10 — Esquematico de admissao supersonica.

Fonte: Adaptado de Ran e Mavris (2005).

Para as ondas de choque obliquas, a componente da velocidade normal ao choque
€ apresentada por

My sinfpy = MisinPy = M,,_ssinS,_1. (1.29)

Por fim, a razéo de pressao total, apresentada por Heiser e Pratt (1994), é definida

_ /(y=1)
o 14 7ME,
M= DPout { 2 out (1.30)

como

1.6.1.2 Meétodo das Caracteristicas

Em contraste ao equacionamento analitico nas solu¢des para ondas de choque,
desenvolveu-se técnicas de solugbes numéricas exatas para as equagdes que governam
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grandes problemas de engenharia atuais, Anderson (2003). Nesse aspecto, definiu-se
uma terceira dimensao na solugcao da dinamica dos fluidos, a Dindmica dos Fluidos Com-
putacional (Computational Fluid Dynamics - CFD), que se concentra na discretizacdo das
variaveis de interesse e a avaliacao delas ao longo do tempo e espag¢o com o objetivo de
obter uma discretizagdo numérica do problema.

Ao longo dos anos, as técnicas computacionais foram sendo utilizadas desde a
solucao de problemas para alta temperatura de corpos de reentrada, solucao de reagdes
quimicas até as técnicas de solucao para escoamentos supersénicos.

Na solucao de fluxos supersénicos, tem-se o0 Método das Caracteristicas que é o
modelo numérico mais antigo e mais desenvolvido, porém, ainda é limitado a escoamen-
tos inviscidos. Numericamente, o método parte da discretizagdo do escoamento em um
numero determinado de pontos, Figura 1.11, e nesses as propriedades sao conhecidas ou
necessitam ser calculadas. Apds a discretizacdo a metodologia é capaz de expandir as
propriedades do escoamento ponto a ponto em termos de uma série de Taylor.

Figura 1.11 — Esquematico da discretizagdo do escoamento.
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Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

O processo de solugéo se inicia determinando linhas particulares no escoamento,
chamadas de linhas caracteristicas, onde as propriedades sao continuas mas os valores
de suas derivadas ao longo do espaco sao indeterminados.

Posteriormente, € necessério combinar as partes diferenciais das equagdes de con-
servagao com as derivadas a serem determinadas até obter o sistema de equacbes ao
longo de determinada linha caracteristica. Assim, sdo obtidas equacgdes diferenciais cha-
madas de equacdes de compatibilidade.

Ao fim, soluciona-se as equacdes de compatibilidade passo a passo ao longo das
linhas caracteristicas comegando por pontos ou regides onde ha o conhecimento das con-
dicdes inicias. Dessa maneira, 0 escoamento € completamente mapeado ao longo das
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linhas caracteristicas.

1.6.1.3 Geometrias de Compressao

De acordo com Murthy e Curran (2001), na secao de compressao diferentes geo-
metrias sdo desenvolvidas na tentativa de prover alto desempenho sem violar restricdes
de projeto. A escolha por determinada geometria é resultado de analises compensativas
entre desempenho, peso, capacidade de produgao e integragdo com outro motor ou outras
partes do veiculo . Dessa maneira, diferentes configuragdes podem ser utilizadas para
atender requisitos de projeto como a Oswatitisch, Busemann, a Planar entre outras.

1.6.1.3.1 Geometria Oswatitisch

A Geometria Oswatitisch, ilustrada na Figura 1.12, consiste em uma compressao
a baseada na formacao de ondas de choque cbnicas atreladas a uma Unica reflexdo na
carenagem. A geometria pode ser desenvolvida a partir do Método das Caracteristicas ou
a partir da solugcéo do escoamento hipersbnico passando por um cone, como apresentado
pela solu¢do de Taylor-Maccoll. O choque refletido é responséavel por linearizar o escoa-
mento para que um fluxo uniforme e paralelo seja fornecido para a camara de combustéo.

As principais desvantagens da geometria, que sao inerentes a maioria das confi-
guracoes axissimétricas, estao relacionadas a pequenas dimensdes radiais da garganta
apds a admissao, elevado arrasto na carenagem e significante sensibilidade ao angulo de
ataque, Murthy e Curran (2001).

Figura 1.12 — Geometria Oswatitisch

-

Fonte: Murthy e Curran (2001).
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1.6.1.3.2 Geometria Busemann

A Geometria Busemann, ilustrada na Figura 1.13, de maneira semelhante a Geo-
metria Oswatitisch, consiste, em uma compressao formada por ondas de choque cénicas,
porém, voltadas para a dire¢ao central do veiculo. Apds as ondas incidirem em um mesmo
ponto é gerada uma onda reflexiva com o objetivo de alinhar o escoamento para a entrada
na camara de combustao. A configuragdo geométrica € definida com base nas condicdes
desejadas na entrada da camara de combustdo. Novamente, a geometria pode ser defi-
nida pelo Métodos das Caracteristicas ou pela solu¢ao da Equagao de Taylor-Maccoll para
escoamentos cénicos.

Segundo Murthy e Curran (2001), a geometria possui grandes vantagens para alto
desempenho pois 0 choque que causa grandes perdas, ou seja, o choque refletido, ocorre
apo6s uma porcao consideravel da compressao isentropica. Porém, a configuracdo Buse-
mann apresenta desvantagens que giram em torno da falta de uma boa integragdo com
outras variaveis que restringem a geometria. A principal desvantagem dessa geometria
esta relacionada com a baixa disponibilidade de espaco interno para insercao de carga

paga.

Figura 1.13 — Geometria Busemann.

Fonte: Adaptado de Flock (2015).

1.6.1.3.3 Geometria Planar

A Geometria planar, ilustrada na Figura 1.14, utiliza uma série de rampas planas
que tem por objetivo realizar uma compressao isentrépica a partir da formacao de ondas
de choque obliquas. As rampas sao dimensionadas, normalmente a partir das relagdes
analiticas de ondas de choque obliquas, de modo a garantir a compressao eficiente e ele-
vado desempenho do motor. Comumente com a geometria Oswatitisch, as ondas incidem
na carenagem com objetivo de formar uma onda refletida que alinha o escoamento para
entrar paralelo e uniforme na camara de combustao.
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De modo geral, essa configuragdo € moldada em uma analise com viscosidade
nula, porém, gera rampas longas que podem resultar em perdas viscosas consideraveis
ao analisar a presencga da camada limite.

Figura 1.14 — Geometria Planar.

Fonte: Adaptado de Toro et al. (2018a).

Por fim, visando atender requisitos de projeto, desempenho, custo e manufaturabi-
lidade € definida a geometria que seja capaz de atender as variaveis de projeto e auxiliar
no cumprimento da missao para qual o motor foi desenvolvido. Dessa maneira, ap6s a de-
finicado da configuracao do sistema de admissao, os préximos parametros, como a camara
de combustao e sec¢ao de expansao podem ser definidos.

1.6.1.4 Camada Limite

Segundo White (1979), quaisquer escoamentos de fluidos reais apresentam efei-
tos viscosos, ou seja, forgas de cisalhamento e efeitos de ndo escorregamento préximos
das superficies do corpo. Além disso, considera-se a aproximagdo de escoamento com
viscosidade nula para regides longe do corpo com o objetivo de simplificar as andlises.

De maneira geral, Cengel (2010) apresenta a camada limite como a regiao préxima
a superficie do corpo onde os efeitos viscosos e os gradientes de velocidade, relacionados
a condicao de nao escorregamento, sao significativos.

De forma semelhante, Schlichting (1960) define que quando um fluido escoa sobre
uma superficie solida ele imediatamente adere a parede da mesma. Além disso, devido
a influéncia da viscosidade, surge, proximo a superficie, uma pequena regidao onde ha a
presenca de um gradiente de velocidade do escoamento que varia seu valor desde zero,
na superficie, até o valor do escoamento externo. Schlichting (1960) apresenta essa regiao
como a camada limite, Figura 1.15.
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Figura 1.15 — Gradiente de velocidade resultante da presenca da camada limite em placa
plana.
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Fonte: Adaptado de White (1979).

White (1979) define a espessura da camada limite como a distancia da superficie
até o lugar geométrico onde a velocidade paralela a essa é 99% da velocidade do escoa-
mento externo. Além disso, concomitantemente, White (1979) e Schlichting (1960) definem
que a espessura da camada limite é diretamente proporcional ao comprimento da superfi-
cie solida, ou seja, a espessura aumenta com o aumento do comprimento da superficie.

Segundo Driest (1951), em veiculos de alta velocidade, a determinacéao do atrito da
carenagem e da temperatura da superficie sdo grandes problemas encontrados durante
o projeto. Esses fatos podem ser os responséaveis por calculos errados de desempenho
e de resisténcias estruturais. Além disso, de acordo com Driest (1951), esses problemas
sao resultado da presenca da camada limite que altera as propriedades do escoamento
proximas a parede em relagdo a um caso com viscosidade nula.

Dessa maneira, para uma analise sofisticada e coerente é necessario considerar a
presenca da camada limite nas regides proximas as superficies

Segundo Bonelli et al. (2011), a influéncia dos efeitos viscosos pode ser incluida
prevendo a espessura do deslocamento, §, causado pela camada limite. Assim, é possivel
considerar um acréscimo na espessura da parede que, no contexto considerado, de acordo
com a Figura 1.16, resulta em uma nova inclinagdo das rampas.
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Figura 1.16 — Definicdo do deslocamento na presenca dos efeitos viscosos.
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Fonte: Adaptado de Bonelli et al. (2011).

A espessura do deslocamento 6 pode ser descrito, segundo Chapman, Kuehn e
Larson (1958), em funcéo da coordenada tangencial z a partir de

) C* y—1_, Tw — Tow
- = 1.72+221——M 1.93— | . 1.31
T Reso s ( * 2 o T ) ( )

Além da coordenada tangencial, a espessura do deslocamento é apresentada em
funcao da constante de Chapman-Rubesin, C*, dada por,

w\ —(1-w)n
Tt (T
c* = 1.32
T (TOO) ’ (1.32)

em que considera-se w = 1 para uma analise conservativa. Alem disso, a Equagéo (1.31)

€ apresentada em fungdo do numero de Reynolds, Re, da razao de calor especifico, 7,
do numero de Mach, M, e da temperatura 7" nos pontos co, w e aw que se referem as
condicoes de escoamento ndo perturbado, na parede e considerando a parede adiabatica,
respectivamente.

De acordo com Bonelli et al. (2011), a constante n pode ser igual a 0,5 ou 0,2
para condicdes de escoamento laminar ou turbulento, respectivamente. Além disso, T
€ a temperatura de referéncia correspondente as condicées de entalpia referenciadas. A
temperatura de referéncia pode ser escrita em fungédo da temperatura em outros pontos,

por
,_Z—h'< Te Tw Taw
. 28 S 227 (1.33)
onde
T
€ ~1. 1.34
T (1.34)

O subscrito e apresenta as propriedades na fronteira entre a camada limite e o
escoamento ndo perturbado. Além disso a razao entre a temperatura da parede adiabatica
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e da temperatura do escoamento livre é apresentada por

Taw
T
onde r é o fator de recuperagéo e, considerado, de acordo com Bonelli et al. (2011), para

1
M2, (1.35)

regime laminar,

r* =+vPr=0,85, (1.36)
e para regime turbulento,
r*=Pr'/?~0,9. (1.37)

A partir do equacionamento definido € possivel determinar a espessura do desloca-
mento resultante da presenca da camada limite e, dessa maneira, considerar a presenca
de uma geometria que altera, virtualmente, a inclinagéo das superficies e os efeitos subse-
quentes a isso, como alteracdes nas velocidades, pressoes, temperaturas e densidades.

1.6.2 Efeitos de gas real

Segundo Anderson (2003), considerando a pressao atmosférica e temperaturas
abaixo de 2000 K, o ar pode ser considerado como um gas perfeito e a Lei dos Gases ldeais
¢é valida. De acordo com Heiser e Pratt (1994), para temperatura ambiente até aproxima-
damente 600 K, o ar pode ser considerado como um gas caloricamente perfeito, em que
a constante de razdo dos calores especificos, v, pode ser considerada como constante.
A partir de 600 K até aproximadamente 2000 K o ar pode ser considerado termicamente
perfeito, ou seja, o v é dado em fungao da temperatura, Figura 1.17.
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Figura 1.17 — Comportamento do ar para um espectro de temperatura.
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Fonte: Adaptado de Heiser e Pratt (1994).

1.6.3 Escoamento Unidimensional

Segundo Anderson (2003), pela definicao, o escoamento unidimensional é aquele
em que as propriedades do campo de escoamento varia apenas em uma direcdo. De
acordo com a Figura 1.18, a temperatura, pressao, massa especifica e velocidade variam
apenas em funcao da direcdo x na presenca de um choque normal, por exemplo.

Figura 1.18 — Diagrama de um choque normal.
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Fonte: Adaptado de Anderson (2003).
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1.6.3.1 Escoamento Unidimensional com Adicao de Calor

Considerando, a Figura 1.19, que ilustra um volume de controle em um escoamento
unidimensional, as propriedades do escoamento sofrem alteragdes devido a presenca da
onda de choque normal. Porém, de acordo com Anderson (2003), as alteragdes das pro-
priedades do escoamento podem acontecer de diferentes maneiras, como a friccdo do
escoamento em dutos estacionarios ou pela adigcao de calor externo.

Figura 1.19 — Volume de controle para andlise de escoamento unidimensional.

Volume de Controle Retangular

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Quando o calor € adicionado, as propriedades na regiao 2 sao diferentes das propri-
edades na regido 1. Normalmente esse fenGmeno é presente em motores turbo jatos, ram-
jet e scramjet onde o calor é adicionado na forma da combustao da mistura ar-combustivel.

Conhecendo as condigbes na regiao 1, sabendo a quantidade de calor adicionado
por unidade de massa, ¢, € possivel determinar as condigbes do escoamento na regiao
2, Figura 1.20. Caso seja considerado um gas caloricamente perfeito, solu¢cdes analiticas
podem ser obtidas.



41

Figura 1.20 — Adi¢do de calor a um escoamento unidimensional.
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Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

Considerando a Equagéo (1.38) e resolvendo em termos de ¢, onde h = ¢,T,
obtém-se

q==<Cp (TOQ - T01) ) (1 38)

que relaciona o calor ¢ adicionado com a variagao das temperaturas totais nas regides 1 e
2.

A partir da obtencao das temperaturas totais 7,, e 71,, é possivel obter, iterativa-
mente, o0 numero de Mach, M,, apds a adigdo de calor por

T, 1+ M7 ’ M, ’ 1+%M§ (1.39)
T, \1+yM;) \M;) \1+23 M7 ) '
Ao fim, é possivel obter as relagdes de razao de pressao, temperatura e massa
especifica entre as regides 1 e 2 dadas, respectivamente, por

pp_ LMy (1.40)
p 1+yM3 .
T2 - 1 +’)/M12 2 M2 2 (1 41)
T, \14+~yM3 M, )’ '
e
1+~yM2\ (M
Pr_ (2202 ) (21 (1.42)

Apo6s a definicdo do escoamento unidimensional com adi¢cao de calor e do equaci-
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onamento governante, € possivel incluir, caso necessario, a influéncia da presenga de um
combustor no sistema.

1.6.4 Sistema de Expansao

De acordo com Heiser e Pratt (1994), a principal funcao do sistema de expansao
e seus componentes é prover aceleragdo ao escoamento proveniente do combustor de
maneira mais eficiente, ou seja, com o minimo de aumento de entropia.

Segundo Anderson (2003), é necessario definir o modelo do escoamento em um
sistema expansivo. Previamente, na definicdo do escoamento unidimensional, considerou-
se um volume de controle com area de escoamento constante. Porém, no caso de sistemas
de expansao, a variacao das propriedades do escoamento no volume de controle ocorre
pela variacdo da area da secao transversal ao escoamento, Figura 1.21.

Figura 1.21 — Volume de Controle para um sistema de expanséo.
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Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

De maneira semelhante, considera-se que a variagdo das propriedades ocorrem
somente em fungao do eixo x, inclusive a area A. Por esse motivo, diferentemente do es-
coamento unidimensional, 0 escoamento € tratado como quase unidimensional e as equa-
¢cbes governantes sao desenvolvidas de maneira semelhante aplicando os principios de



43

conservacao da massa, quantidade de movimento e energia para um volume de controle
com area variavel. Assim, determina-se, respectivamente,

1V A1 = paVi, Ao, (1.43)
Az
AL+ V2 AL+ / pdA = poAs + paV2 A, (1.44)
Ay
e
V2 V2
hl—l—%:hg—l—%. (1.45)

Posteriormente, define-se como a variagcao de &rea influencia na variacdo da ve-
locidade. A partir da Equagao(1.43), na forma diferencial, readotando a consideracéo de
escoamento adiabético, com viscosidade nula e sem mecanismos dissipativos obtém-se

dA v,
A V'
A partir da Equacéo (1.46) define-se as seguintes informagoes:

(M?—1) (1.46)

» Para M < 1:

— Caso a variacao de area seja maior que 1: A velocidade diminui;

— Caso a variacao de area seja menor que 1: A velocidade aumenta.
« Para M > 1:

— Caso a variagao de area seja maior que 1: A velocidade aumenta;

— Caso a variacao de area seja menor que 1: A velocidade diminui.

A partir das informagdes passadas, € possivel definir, de maneira geral, como deve
ser a configuragdo de um sistema de expansao para obter as propriedades desejadas apos
0 processo.

Segundo Heiser e Pratt (1994), anteriormente a analise quantitativa dos compo-
nentes de expansao, é necessario realizar uma analise visual das principais geometrias
encontradas na pratica. De maneira geral, geometrias planares ou bidimensionais sao
comumente encontradas em motores scramjet por possuirem variagdo das propriedades
em apenas um plano de andlise. Porém, em geometrias axissimétricas ha a presenca de
tubeiras circulares que demandam a computar os efeitos tridimensionais.

Inicialmente, sdo definidas algumas condi¢des para facilitar a analise matematica e
diminuir a complexidade do problema:

» Considera-se que o escoamento incidente na tubeira seja supersénico, evitando a
presenca de gargantas e geometrias convergente-divergente.
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» Considera-se que o escoamento modelado € isentropico e composto por um géas
caloricamente perfeito.

No geral, 0 método das caracteristicas € o método utilizado para determinar o con-
torno das tubeiras discretizando a geometria em um namero de ondas de expansao pré
definidas.

Para a definicdo da geometria, considera-se que fluxo supersénico uniforme prove-
niente da cdmara de combustao atinge uma regiao de expansao formada, inicialmente, por
ondas de expansao de Prandt-Meyer que séo resultados de uma variagao divergente da
geometria, Figura 1.22.

Figura 1.22 — Expanséao de Prandtl-Meyer.

Frente da Onda de Mach

Cauda da Onda de Mach

Fonte: Adaptado de Anderson (2003).

O 6 é o angulo de deflexdo da geometria de expansao dado por

0= I/(Mg) - I/(Ml), (147)

onde a fungédo de Prandtl-Meyer v(M), é apresentada em fungéo do nimero de Mach por

1 -1
v(M) = T g S e 1 g VAR - L (1.48)
v—1 v+1
Além disso, 11, e us sdo os angulos das ondas de Mach calculados por
in — (1.49)
= arcsin —. .
a M

Uma vez que o numero de Mach M, ap6s a onda de expansao é obtido, a razao en-
tre as propriedades do escoamento sdo obtidas, segundo Anderson (2003), pelas relagdes
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isentrépicas
T, (1425 M} (1.50)
T 14+ 252 M2 ) '
Tp\ 71
% - (-f) , (1.51)
T\ 71
% = (ﬁ) . (1.52)

Porém, de acordo com Heiser e Pratt (1994) a teoria das ondas de expanséo de
Prandtl-Meyer é valida somente para escoamentos confinados, ou seja, onde é possivel
a existéncia da reflexdo das frentes de onda. Dessa maneira, para expansdes definidas
como externas, é necessario utilizar a teoria da razao de areas, apresentada em Anderson
(2003), que possui equacao analitica dada por

y+1
A M. 1 'y_—lM2 2(v-1)
2 ! <M> . (1.53)

A My 1+ 52

De maneira geral, o equacionamento definido compde o desenvolvimento de uma

geometria de expansao plana, normalmente utilizada no projeto de motores scramjet bidi-

mensionais, ou seja, configuragdes planares. Porém, métodos semelhantes sdo utilizados
na geracao de segdes de expansao axissimeétricas.

Para uma geometria axissimétrica, segundo Bani (2016), ha a necessidade de de-

finir as linhas caracteristicas responsaveis por gerar o contorno da tubeira e realizar a

expansao do escoamento, Figura 1.23.
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Figura 1.23 — Geometria genérica para tubeira spike.

Fonte: Adaptado de Bani (2016).

O comprimento das linhas [, definido a partir da carenagem, € dado por

2 _ (AMsinoz)]l/2

Fe — [TG s

[ =

, (1.54)

sin «v
onde o re é o raio da saida, o A é a area relativa a cada comprimento da linha caracteristica
dada por

7 (r?2 —r?)

A= (1.55)

M sin o
o M é o numero de Mach relativo a cada linha caracteristica € o a € o angulo de inclinagao
de cada linha em relacao a horizontal dado por

o= —. (1.56)

1.6.5 Empuxo Nao Instalado

De acordo com Anderson (2003), o empuxo € definido pela Terceira Lei de Newton,
em que, quando uma determinada quantidade de massa é acelerada em uma diregéo
surge uma forga de mesmo maodulo, direcdo e sentido oposto.
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Heiser e Pratt (1994) apresentam uma metodologia simplificada para calculo do
empuxo nao instalado, em que analisa-se um volume de controle, Figura 1.24 e, a partir
das condigbes do escoamento ndo perturbado, determina-se o empuxo gerado.

Figura 1.24 — Volume de controle para calculo do empuxo nao instalado

A 1=
Fonte: Adaptado de Heiser e Pratt (1994).
A partir do volume de controle o0 empuxo néo instalado € dado por
Fr=m(Ve = Vi) + (pe — pi) Ae, (1.57)

em que V, e V; sdo as velocidades e p. e p; sdo as pressdes de saida e entrada do motor,
respectivamente.



2 MODELAGEM DA FERRAMENTA

Neste capitulo, apresentam-se os métodos utilizados, bem como a maneira pela
qual a fundamentacao teorica definida auxiliou no desenvolvimento da ferramenta de mo-
delagem de motores scramjet. Por se tratar de um sistema com diferentes componentes,
estes serao tratados, inicialmente, de maneira individual para, ao fim, serem integrados em
um modelo completo.

De maneira a prover a modelagem do sistema com menor uso computacional e de
modo mais intuitivo, é preciso desmembra-lo em subsistemas. Visando um estudo com-
posto por determinacao de entradas e saidas de cada subsistema, decidiu-se seccionar a
modelagem de acordo com a Figura 2.1, que inclui os subsistemas considerados no motor.

Figura 2.1 — Organograma geral da modelagem.

Condigdes Definicao da Célculos da Célculo da Célculo da Visualizagao
Iniciais de Geometria Secéo de Camara de Geometria de da Geometria
Operacéo Global Compresséo Combustao Expanséo Gerada

Determinagao

Determinacéo
da Geometria
das Rampas

Adicionado

Determinagao
da Quantidade das
de Calor Propriedades do

Escoamento

!

.

Determinag&o

das

Propriedades do

Deter[r;:gaqao Determinacao
; Empux
Propriedades do do puxo
Gerado
Escoamento Escoamento

Fonte: Autor.

Devido a proximidade com a linguagem e a facilidade de agregar diferentes fungdes,
utilizou-se o software MATLAB na modelagem da ferramenta.

2.1 DETERMINAGCAO DE CONDICOES INICIAIS

A determinacao da geometria do motor, bem como a determinag¢do do desempenho
depende do meio que esta inserido. Neste caso, trata-se da atmosfera terrestre. Portanto,
€ necessario conhecer as propriedades do escoamento nao perturbado para que se possa
realizar a modelagem e andlise correta do sistema implementado.

Diferentes modelos atmosféricos ja foram criados, sendo ISA o modelo amplamente
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utilizado. Neste modelo a atmosfera € considerada constante, ou seja, propriedades ter-
modinamicas constantes para a mesma altitude, e supde-se que a atmosfera pode ser
considerada como um gas perfeito com massa molar constante, de modo que atribui-se
um Uunico valor para a constante do gas, R.

A determinacao do modelo atmosférico depende do conhecimento do perfil de tem-
peraturas da atmosfera. Este perfil € obtido experimentalmente através de tomadas feitas
em varias altitudes e em localidades distintas em diferentes épocas do ano. O conjunto de
medi¢des pode ser apresentado em tabelas ou sintetizando na forma de uma expressao
analitica da temperatura em funcéo da altitude, 7'(H ), Mitchell (1977).

A compilacéo de diversos resultados experimentais para os perfis de temperatura
mostram comportamentos distintos em diferentes regides da atmosfera. Um resultado acei-
tavel é a divisdo da atmosfera em camadas de forma que cada camada possui uma distri-
buicao linear de temperaturas em fungéo da altitude geopotencial, Figura 2.2. Isso permite
estabelecer, para cada uma, uma temperatura, 7', em fungéo da altitude, Z, dada por

T=T,+Cy(Z—7). (2.1)

onde T; e Z; sao, respectivamente, a temperatura e a altitude geopotencial no limite inferior
da regidao em questao e C, é o gradiente da temperatura dentro dos limites da camada.



50

Figura 2.2 — Perfil de temperatura em func¢ao da altitude geopotencial.
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O perfil adotado na Figura 2.2 é adotado na modelagem padréo ISA e os limites de
temperatura e altitude para cada camada € apresentado na Tabela 2.1.

Tabela 2.1 — Atmosfera padrdo ISA e seus parametros para cada camada.

Camada Z;m| Zim] C,[K/m] T;K] p;[Pal
1 0 11000 -6,5-10"% 288,15 101325,000
2 11000 20000 0 216,65 22632,04
3 20000 32000 1,0-107% 216,65 5474,875
4 32000 47000 2,8-107% 228,65 868,0153
5 47000 51000 0 270,65 110,9057
6 51000 71000 2,8-10"% 270,65 66,938470
7 71000 85000 2,0-107% 214,65 3,956384

Fonte: Adaptado de Atmosphere (1976).

A partir da Tabela 2.1 e da Equacao (2.1) é possivel determinar a temperatura para

dada altitude.



51

Posteriormente, dada a temperatura, é possivel determinar a pressao e a densi-
dade, respectivamente, em dois casos:

» Para o gradiente de temperatura igual a zero, tem-se

—9o0 (Z - Zz’)
_ “i) 2.2
p = exp ( RT, Dis (2.2)
p=pi2. (2.3)
Di

» Para o gradiente de temperatura diferente zero, tem-se

T enk
p=n|z| " 2.4
pT;

onde gy é a aceleragdo do campo gravitacional na latitude de 45°.

Outros parametro caracteristicos do ar, que devem, necessariamente, serem de-
finidos, sdo a velocidade de propagag¢do do som no ar, a, € o humero de Mach, dados,

a =+\/YRT (2.6)

M= (2.7)

a

respectivamente, por

Ao fim, a partir de uma entrada da altitude e do numero de Mach, é possivel deter-
minar as propriedades do escoamento que o motor sera inserido.

2.2 DETERMINACAO DA GEOMETRIA

De maneira a determinar as metodologias utilizadas na analise dos subsistemas,
€ necessario definir a geometria principal do motor. Como apresentado anteriormente,
as geometrias da sec¢do de compressao sao utilizadas para atender requisitos de projeto
para correta operacado da camara de combustao. No geral, com o objetivo de minimizar
as perturbagdes no escoamento, a geometria da compressao influencia o formato geral da
secdo de combustdo e da secao de expansao.
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Desta forma, geometrias como a planar possuem metodologias voltadas para anali-
ses bidimensionais. Ja geometrias como Oswatitisch e Busemann possuem configuracoes
axissimétricas e a presencga de escoamento tridimensional é evidente.

Devido a presenca em grandes projetos de scramjet, inclusive no Brasil, a geometria
planar é considerada como ponto de partida para o desenvolvimento da tecnologia de voo
hipersénica. Por possuir equacionamento analitico fechado, no geral, com implementacao
de maneira simplificada.

A Geometria Oswatitisch possui necessidade de desenvolvimento tedrico mais pro-
fundo, visto que, em relagdo a geometria planar e de Busemann, possui menos conteudo
publicado, dificultando, assim, a replicagdo de resultados utilizando essa geometria. Por
dispor de geometria favoravel ao acoplamento com veiculos langadores, espacgo interno
consideravel para insercdo de carga paga e desafios acerca da solu¢do de ondas de cho-
que conicas, € conveniente buscar progresso na analise desta geometria.

Dessa maneira, considera-se as geometrias planar e Oswatitisch (axissimétrica) no
desenvolvimento da ferramenta. Porém, existem possibilidades para implementacao de
outras geometrias desde que sigam a metodologia de andlise demonstrada em sec¢des
posteriores.

2.3 SECAO DE COMPRESSAO

Apéds determinar as propriedades do escoamento ndo perturbado, definir as geo-
metrias utilizadas na modelagem e definir, com base em requisitos de projeto, a dimensao
radial do veiculo € possivel realizar o dimensionamento da secao de compressao para
cada caso desejado. O foco da metodologia € baseado em realizar a compressao do es-
coamento até que este possua as propriedades desejadas na entrada da camara de com-
bustdo definidas pelo usuario da ferramenta. A modelagem da sec¢do segue a metodologia
proposta na Figura 2.3, que sera detalhada posteriormente.



Figura 2.3 — Metodologia aplicada na se¢ao de admissao.
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Definicao da Metodologia de Analise

De maneira a realizar uma analise coerente com o modelo estudado, € definida a
geometria de analise de acordo com a geometria definida. Tem-se a modelagem de ondas
de choque obliquas planas como solugcdo para compressao planar e a modelagem de
ondas de choque conicas, com as consideracoes necessarias, para solugdo da geometria

axissimétrica, ou seja, a geometria de Oswatitisch.

2.3.1.1 Modelagem da Compresséo Planar

A modelagem da configuracao do escoamento da secdo de compressao para uma
geometria planar segue o0 equacionamento presente na Sec¢ao 1.6.1.1.1 e a metodologia

baseada na Figura 2.6.



Figura 2.4 — Metodologia da modelagem do escoamento para geometria planar.
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De maneira a compreender o desenvolvimento do método, utiliza-se a Figura 2.5
como referéncia na definicdo geométrica do processo, onde 6; e (; sdo, respectivamente,
angulo da rampa 7 e o0 angulo da onda de choque relativo a essa.

Figura 2.5 — Esquema geral da admisséo planar.

Fonte: Autor.
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Eixo de Simetria
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Inicialmente, a partir da definigdo das propriedades do escoamento nao pertrubado
e do numero de rampas, realiza-se uma estimativa inicial para o 6. Posteriormente, a partir
darelagao 5 — 60 — M, Equagéo (1.22), determina-se o angulo, 5;, para o choque gerado.
Diante disso, a partir das Equacoes (1.14) a (1.19), é possivel definir as propriedades do
escoamento apds o primeiro choque obliquo.

De acordo com a Sec¢éo 1.6.1.1.4, de modo a maximizar a recuperacao da pressao
total durante a compressdo do escoamento, € necessario considerar que as ondas de
choque possuam a mesma intensidade, ou seja, considera-se que o numero de Mach
perpendicular aos choques sejam iguais. Assim, a partir da Equacéao (1.29), é possivel
determinar, sucessivamente, o angulo do choque f;,1 a partir do conhecimento de M;, f;
e M

De maneira a estimular a entrada de um escoamento constante e uniforme na ca-
mara de combustao, € primordial considerar a reflexdo das ondas de choque na carenagem
do modelo. A partir da relagcdo 5 — 6 — M, Equagéao (1.22), calcula-se o (., a partir do
.., onde, de acordo com a Secao 1.6.1.1.2,

boar = ) b (2.8)

Ao fim, utiliza-se, novamente, as Equacdes (1.14) a (1.19) para definir as proprieda-
des do escoamento na entrada da camara de combustao e, assim, realizar a comparagao
destas com as propriedades desejadas. Caso as propriedades desejadas nao sejam atin-
gidas, é realizado um pequeno incremento no angulo 6, que proporciona um acréscimo
nos demais.

2.3.1.2 Modelagem da Compressao Axissimétrica

A modelagem da compressao axissimétrica segue parametros semelhantes a com-
pressao planar, com as modificacées e consideracoes necessarias. O organograma apre-
sentado na Figura 2.6, ilustra, no geral, a solucao para a definicdo de geometrias cénicas.



Figura 2.6 — Metodologia da modelagem do escoamento para geometria axissimétrica.
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Inicialmente, apds a definicdo do nimero de cones e conhecendo as propriedades
do escoamento nao perturbado, é realizada uma estimativa inicial para o &ngulo do primeiro

choque conico baseada em uma estimativa empirica, que determina qual o menor 5 gerado

com base no nimero de Mach incidente.

De modo a determinar o ¢ responsavel por gerar o $ estimado, é necessario soluci-
onar, numericamente, a Equacao de Taylor-Maccoll, Equacao (1.28). De maneira geral, o
software MATLAB possui integradores da familia ODE que solucionam fungdes do tipo y(t)
que satisfazem ¢’ = f(¢,y) calculadas a partir de um valor inicial y(to). Segundo Lassaline
(2009), é conveniente adotar, nesse caso, um vetor de solugdo em que

n
Y2

Ve Ve
v Vo

(2.9)

Assim, é necessario escrever a Equacao de Taylor-Maccoll, Equacao (1.28), na
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forma diferencial ' = f(0,y), onde, de acordo com a Equagéo (2.9),

Y2
y =f0,y)= v3y1— 254 (1—y3—93) @y +y2 cot(6)) | - (2.10)
A (1-y2—y2)—v3

De maneira a definir os parametros iniciais para a solugao, estima-se que as con-
dicdes do escoamento logo apds a onda de choque sao proporcionadas pela relagcao de
choque obliquo. Dessa maneira, a partir da relagédo 6 — 8 — M, Equagéo (1.21), e com
base na Figura 2.7, tém-se,

M = M, (2.11)
B =B, (2.12)

onde 3, € o  estimado e
0= 6" (2.13)

Figura 2.7 — Escoamento incidente em geometria cbnica.

Fonte: Adaptado de Lassaline (2009).

O método consiste em solucionar numericamente a Equacéo (2.10), partindo de [,
até encontrar o 6. que faca a variavel y, = 0. Ou seja, quando avalia-se o0 escoamento na
superficie do cone, Vy = 0 e, portanto y, = 0.

O numero de Mach apds o choque é definido pela componente tangencial que
atende a solugcdo numérica obtida. Além disso, as propriedades do escoamento apds 0s
choques sao obtidas a partir das relagdes isentropicas apresentadas nas Equagdes (1.15)
a(1.17).

Devido a presenca de diversos cones, é necessario considerar o angulo do escoa-
mento, §*, para computar a incidéncia correta do angulo no préximo cone. De acordo com



58

a Secéao 1.6.1.1.3, o angulo do fluxo ap6s o choque conico pode ser aproximado ao ¢ da
relacdo 0 — 5 — M, Equacao (1.21), para onda de choque obliquo. Dessa maneira,

M?sin?3 — 1
M2(y+cos2B) +2]|°
Semelhantemente a metodologia adotada para a se¢dao de compressao planar,

tand™ = tanf = 2cot 8 (2.14)

define-se a intensidade da primeira onda de choque, ou seja, a velocidade normal a onda
e adota-se que as demais ondas possuam a mesma intensidade. Ao fim, conhecendo as
propriedades do escoamento ao longo dos choques, € calculada a reflexdo na carenagem
e, posteriormente, definidas as caracteristicas do escoamento na entrada da camara de
combustéao.

Como a formulag&o para onda de choque cbnica ndo é fechada e os resultados
sao derivados a partir da solugdo de uma equagéo diferencial. Assim, o incremento, apos
detectar que as propriedades na entrada da camara de combustao nao foram atingidas,
deve ser realizado no angulo do choque, ao contrario da metologia fechada para onda de
choque obliqua, onde o incremento pode ser realizado no angulo da rampa.

2.3.2 Determinacao do Comprimento das Rampas

Apos estabelecidos os angulos das superficies e dos respectivos choques gerados,
necessita-se definir o comprimento das rampas/cones pois estes determinardo o ponto de
incidéncia dos choques.

E desejavel que os choques incidam no mesmo ponto, dessa maneira, ocorrera
unido dos choques e, assim, uma unica onda de reflexdo, Figura 2.8.

Figura 2.8 — Determinagdo do comprimento das rampas.
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Fonte: Autor.
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Inicia-se o processo determinando o ponto de incidéncia da primeira onda na care-
nagem, (Tcar, Year), @ partir de relagdes trigonométricas, onde o ponto y.., € definida pela
dimenséo radial determinada como entrada do projeto, (x1,y;) sdo as origens do sistema
de referéncia e

T _ Year — Y1
car tcmﬁ1

Para definir o comprimento da rampa, € necessario a solucdo de um sistema com
duas variaveis e duas equagdes em que

gp= 2N (2.16)
tanb,
e
X2 = Tear — Year — 2 (217)

tan(By + 01)

Sucessivamente sdo obtidos os pontos iniciais e finais para as rampas. Para a
ultima rampa, a mesma metodologia € utilizada, em que considera-se o0 angulo da reflexao,
Bear — Oar» Para compor as relagées trigopnométricas. A intersecao da onda refletida com a
ultima rampa determina o ponto final da rampa e inicio da camara de combustao.

2.3.3 Presenca da Camada Limite

O interesse em considerar a camada limite na se¢cado de compressao é motivado,
no geral, por resultar na presenga da camada limite. Como definido na Se¢édo 1.6.1.4, o
gradiente de velocidade determina uma espessura de deslocamento que aumenta o angulo
efetivo das rampas, Figura 2.9.

Figura 2.9 — Presenca do deslocamento da camada limite.

Fonte: Autor.
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O incremento no # de cada rampa causado pela espessura da camada limite, 9,
modifica a intensidade das ondas de choque e, consequentemente, suas posicoes. Dessa
maneira, as propriedades do escoamento apds os choques séo alteradas. Assim, para
uma analise mais profunda e de maior coeréncia com a realidade, considera-se a presenca
da camada limite na se¢do de compressao dos modelos.

A espessura do deslocamento € calculada no ponto final de cada rampa a partir da
Equacao (2.14). Posteriormente, o deslocamento é convertido em angulo, de acordo com
a relacao de arco de circunferéncia,

360 -0,

Qi ’
27TLZ'

(2.18)
em que L é o comprimento relativo a rampa .

Posteriormente, o angulo 07 é somado ao ¢ relativo a rampa e, ao fim, recalcula-se
0s angulos dos choques e determina-se as novas propriedades do escoamento a partir
das relagdes de ondas choque.

2.4 CAMARA DE COMBUSTAO

Apos a compressao do escoamento, ou seja, diminuicao da velocidade e aumento
da pressao, temperatura e massa especifica é realizada a adicado do combustivel e, por
conseguinte, a ocorréncia da combustao.

Como uma gama de combustiveis pode ser utilizada, necessita-se conhecer as pro-
priedades nas quais estes ignizam para projetar a compressao adequada que proporciona
tais condicdes.

Considera-se, inicialmente, uma quantidade de calor adicionada, arbitraria, que pro-
porcione um numero de Mach de saida da camara maior que 1, 2, de modo que o escoa-
mento sdo se torne subsonico.

Considera-se que o escoamento na cadmara de combustao € constante, uniforme e
unidimensional, de modo que as rela¢des para escoamento unidimensional com adi¢cdo de
calor, presentes na Secao 1.6.3.1, possam ser utilizadas.

Inicialmente, estima-se a quantidade de calor adicionada por unidade de massa e,
a partir das Equacoes (1.38) a (1.42), determina-se as propriedades do escoamento apos
a combustdo. Posteriormente, verifica-se se o numero de Mach obtido € maior que 1, 2,
caso seja, € realizado um pequeno incremento na quantidade de calor adicionada até o
numero de Mach serigual a 1, 2.
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2.5 SECAO DE EXPANSAO

A partir da geometria global definida anteriormente e considerando as propriedades
do escoamento apds a combustdo, é possivel modelar a expansdo do escoamento de
modo a gerar 0 empuxo necessario para a manutengao do voo.

De acordo com a Sec¢ao 1.6.4, nota-se que a expansao promove um aumento do
numero de Mach e, com isso, redugcdo na temperatura, massa especifica e pressdo. De
maneira a proporcionar uma melhor transformagéo da energia interna em velocidade ao
escoamento, considera-se uma expansao externa e uma expansao interna, esta, respon-
savel por gerar a expansao do escoamento em dois sentidos que aumenta a area de saida
dos gases, Figura 2.10.

Figura 2.10 — Esquematico geral da expanséo.

Camara de Expansao Expansao
Combustao Interna Externa .,
|
" Geometria :
Virtual '
—
A 1Apm A

Fonte: Autor.

Para compreender os modelos planar e axissimétricos, sdo geradas, respectiva-
mente, geometria de expansao plana, a partir de uma rampa de expansao e uma expansao
axissimeétrica a partir de uma tubeira spike.

2.5.1 Expansao Plana

Para a expansao plana, considera-se, inicialmente, a primeira onda de expansao
gerada pela deflexdo do escoamento na saida da camara de combustao que possui an-
gulo, u, definido pela Equacéao (1.49) e, posteriormente, define-se o angulo da rampa de
expansao, 6.

De acordo com Heiser e Pratt (1994), a expansao interna tem o minimo compri-
mento definido, L, no ponto onde a reflexdao das frentes de ondas incidem nas rampas de
expansao, Figura 2.11. A partir disso, é possivel gerar a geometria virtual.
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Figura 2.11 — Esquematico da expansao interna.

Fonte: Autor.

Definidas as caracteristicas geométricas da expansao interna, sao calculadas as
propriedades do escoamento. O numero de Mach resultante da expansao interna é defi-
nido a partir da Equacao (1.48), em que

v(My) = 0+ v(M) (2.19)

onde v(M) é a fungao de Prandtl-Meyer dada pela Equagéo (1.22).

As demais propriedades sdo calculadas a partir das relagdes isentropicas dadas
pelas Equacgdes (1.50) a (1.52)

De acordo com a Secéo 1.6.4, as ondas de expansao de Prandtl-Meyer sao validas
somente na expansao interna. A partir da Figura 2.10, para a expansao externa, considera-
se 0 equacionamento da razao de areas entre A, e A,; apresentado pela Equacao (1.53).
Ao fim, sdo obtidas as propriedades do escoamento apos a expansao a partir das relagdes
de escoamento isentropico.

2.5.2 Expansao Axissimétrica

Para a expansao axissimétrica, uma metodologia semelhante é utilizada. Considera-
se a presencga da onda de expansao ocasionada pela deflexdo do escoamento proveniente
da camara de combustdo. Similarmente a expanséo plana, inclui-se a presenca de uma
expansao interna/superior de modo a gerar uma geometria virtual que aumente a area de
expansao.

Para determinar a geometria da expansao, utiliza-se o método das caracteristicas,
presente na Segao 1.6.4. Inicialmente, determina-se um numero finito, n, de linhas carac-
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teristicas e, a partir das Equacoes (1.54) a (1.56), define-se o comprimento das linhas, I,
bem como sua posicao. O desenvolvimento da geometria € baseado na Figura 2.12.

Figura 2.12 — Esquematico da expansao axissimétrica.

Fonte: Autor.

Ao fim, de maneira a avaliar a configuragao final, a geometria global definida é
plotada apresentando as dimensdes radiais e longitudinais do modelo do motor obtido.



3 RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste capitulo, apresentam-se as configuragées de motor scramjet obtidas a partir
da ferramenta implementada, bem como as propriedades do escoamento, nos pontos de
interesse, ao longo dos modelos. Na sequéncia, compara-se os resultados obtidos com
as simulagdes numéricas, realizadas no software Ansys Fluent 19.2, para cada respectivo
modelo.

Em primeiro momento, considerou-se a configuracdo sem a presenca da camada
limite para as geometrias planar e axissimétrica submetidas as mesmas condi¢des de ope-
ragdo. Em seguida, avaliou-as submetidas aos efeitos da camada limite.

Como caso de estudo, definiu-se um voo a 30 km de altitude geopotencial a uma
velocidade de 2113,65 m/s (equivalente a numero de Mach 7). Assim, a partir do modelo
ISA implementado, Atmosphere (1976), determinou-se as propriedades termodinamicas
do escoamento nao perturbado, Tabela 3.1.

Durante toda a analise, o ar é considerado como um gas termicamente perfeito,
dessa maneira, 0 v = (7') e essa relagdo é apresentada por dados tabelados presentes
em Lemmon et al. (2000), para temperaturas de 60 K a 2000 K, e em Keenan et al. (1983),
para temperaturas entre 2000 K a 3500 K. Os valores intermediarios foram obtidos a partir
de uma interpolacao linear.

Tabela 3.1 — Propriedades do escoamento a Mach 7 e 30 km de altitude geopotencial.

Altitud Velocidade
i .e Temperatura [K] Presséo [Pa] p [kg/m3] !
Geopotencial [km] do Som [m/s]
30 226,65 1171,55 0,0180 301,95

Fonte: Autor.

Posteriormente, determinou-se requisitos de projeto que sdo necessarios para tan-
genciar o desenvolvimento da geometria. Martos (2017) analisa a relagdo entre a quan-
tidade de rampas e a eficiéncia da compressao e determina, com base na metodologia
da recuperacao da pressao total e considerando efeitos de complexidade de manufatura,
que um sistema com trés rampas € o ponto 6timo entre eficiéncia e complexidade. De
maneira semelhante, considerando a configuragdo do veiculo 14-X S, apresentada por
Martos (2017), estimou-se a temperatura necessaria de 1000 K na entrada da camara de
combustao e uma altura do veiculo, H, de 0,2 m, Tabela 3.2.
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Tabela 3.2 — Requisitos de projeto.

Temperatura de Entrada Numero de Altura do
da Camara de Combustéo [K] Rampas|[-] Veiculo (H) [m]
1000 3 0,2

Fonte: Martos (2017).

3.1 MODELOS SEM CAMADA LIMITE

A partir da definicdo das propriedades do escoamento ndo perturbado e dos re-
quisitos de projeto, desconsiderando a presenca da camada limite, foi possivel determinar
a configuracdo do modelo para a geometria planar. Para a geometria axissimétrica, de
modo a realizar a comparagao entre os conceitos, as mesmas definicdes de projeto foram
consideradas.

3.1.1 Configuracao Planar

De maneira a definir a geometria planar, seccionou-se o0 modelo em secdes de
admissao, combustdo e expansao interligando-as como descrito nas se¢des anteriores.

3.1.1.1 Secédo de Compresséao

Considerando a configuragéo de trés rampas, Figura 3.1, e a metodologia apresen-
tada na Secao 2.3.1.1, determinou-se a geometria da se¢ao de compresséao planar, Tabela
3.3.
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Figura 3.1 — Compresséo planar de trés rampas.

:"""-r‘.}_ﬁcar' 0y M

comb

H/2

Eixo de Simetria

Fonte: Autor.

Tabela 3.3 — Geometria da admisséao planar.

Comprimento  Componente ~ Componente

0r1 Al . .
(L) [mm] Horizontal [mm] Vertical [mm]
Rampa 1 6,087 12,604 254,4 253,0 26,98
Rampa 2 6,790 14,516 115,9 113,0 25,84
Rampa 3 8,039 17,278 116,5 108,8 41,59

E R
ntrada Camara 20916 32,358 ] ] ]
de Combustao

Fonte: Autor.

Posteriormente, determinou-se as propriedades termodinamicas do escoamento,
Tabela 3.4, e as razbes de pressao totais, Tabela 3.5 na se¢cado de compresséo.

Tabela 3.4 — Propriedades do escoamento na se¢cado de compressao planar.

M[1  plPa] TIK]  plkg/m’] a[m/s] ~[]

Escoamentonao 117155 22665 00180 301,95 1,402

Perturbado

Rampa 1 6,094 2958,16 292,37 0,0352 342,80 1,400
Rampa 2 5,143  7559,47 391,46 0,0672 395,98 1,396
Rampa 3 4,300 19301,10 522,71 0,1286 455,66 1,384

Entrada Camara -, .79 115609,56 1000,16 04027 619,35 1,336
de Combustao

Fonte: Autor.

Percebe-se, a partir da Tabela 3.4, a ocorréncia do processo da compressao do
escoamento. Devido a presenca das ondas de choque obliquas, a pressao, temperatura e
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massa especifica aumentam enquanto ocorre a diminuicao da velocidade, que permanece
em regime supersdnico. Observa-se, também, a presenca de um escoamento superso-
nico adentrando na camara de combustéo, caracteristica marcante de um motor scramjet.
Ao fim, pontua-se que o requisito de temperatura foi atingido e, a partir da Tabela 3.5,
apresenta-se a verificagdo do método da maxima recuperacao da pressao pelas razoes
semelhantes ao longo das rampas.

Tabela 3.5 — Razao de pressao total ao longo dos choques.

Razao de Presséao

Total (7) [-]
Apéds 12 Choque 0,9209
Apoés 2% Choque 0,9209
Apos 3¢ Choque 0,9207
Apds Reflexao 0,5778

Fonte: Autor.

3.1.1.2 Segdo de Combustao

Posteriormente, na secao de combustdo, como as propriedades estequiométricas
da mistura ar-combustivel, bem como a quantidade massica de combustivel adicionada e
o tempo necessario para a ocorréncia da mistura sdo desconsideradas, estimou-se, com
base no veiculo 14-X S, que 0 escoamento deve permanecer por cerca de 0,5 ms no interior
da camara de combustdo. Desse modo, a partir da velocidade de entrada do escoamento
na camara, determinou-se o comprimento, L...;,, desta, Figura 3.2. A altura H.,,; foi
determinada pelo ponto de interse¢cdo da onda refletida com a terceira rampa, respeitando
uma configuracao linear e paralela com a regiao de simetria do modelo.
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Figura 3.2 — Camara de combustao para geometria planar.
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Fonte: Autor.

Assim, considerando as propriedades do escoamento ap6s a compressao, Tabela
3.4, a quantidade de calor necessaria para reduzir o numero de Mach até 1.2 e a metodo-
logia proposta na Sec¢éo 2.4, determinou-se as caracteristicas geométricas da camara de
combustao, Tabela 3.6, e as propriedades do escoamento no interior da camara, Tabela
3.7.

Tabela 3.6 — Caracteristicas geométricas da camara de combustéo planar.

Altura da Camara de
Combustéao (Hepmp) [mm]
Comprimento da Camara de
Combustao (L) [Mmm]

5,59

66,40

Fonte: Autor.

Tabela 3.7 — Propriedades do escoamento na cdmara de combustéo planar.

M[]1  plPa] TIKl  plkg/m?q  q[J/kg]

- -
ntrada Camara o 115609.56 100016 04027 1238600
de Combustao

Saida da Camara

de Combust&o 12 41886345 263296 05543 i

(Expansao)

Fonte: Autor.

Como nao foram realizadas analises acerca da camada limite e friccdo do escoa-
mento com as paredes da cadmara de combustao, o seu comprimento pode ser definido,
neste caso, por estimativas, respeitando um espectro plausivel determinado a partir de
motores scramjet existentes, como o 14-X S.
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A partir da Tabela 3.7, verifica-se a ocorréncia da combustdo, com o aumento da
pressao, temperatura e massa especifica do escoamento, consequentemente, pela con-
servagao da energia, ocorre uma diminuicao da velocidade representada pelo numero de
Mach.

3.1.1.3 Secao de Expansao

Considerando as propriedades do escoamento determinadas na saida da camara
de combustao e, semelhantemente, estimou-se 0 angulo # = 10° da rampa de expansao,
foi definida a geometria da tubeira, Figura 3.3.

Figura 3.3 — Geometria de expansao da configuracao planar.

Geometnia

Virtual .-

Fonte: Autor.

De acordo com a metodologia presente na Secao 2.5.1, as propriedades do escoa-
mento em trés pontos: Saida da camara de combustao, apds a expansao de Prandtl-Meyer
e apds a expansao por razao de areas, Tabela 3.8.
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Tabela 3.8 — Propriedades do escoamento na expansao planar.

ML p [Pa] TIKT  plkg/m? vy []  A[mm]

Saida da Camara

de Combustéao 1,2 418863,45 2632,96 0,5543 1,2892 5,59
(Expansao)
Apdés Expansao de

1,630 266355,99 2376,29 0,3905 1,2929 6,57
Prandtl-Meyer

Apos Expansao por -, o\ ieeai4 75248 00077 1.3595 197,20
Razao de area

Fonte: Autor.

Ao fim, apresenta-se a configuragao global do modelo, Figura 3.4, e determina-se o
empuxo nao instalado, Tabela 3.9, de acordo com a Secao 3.4.

Figura 3.4 — Geometria final da configuracao planar (Dimensdes em milimetros).

6,09° 6.79° 8,04° ____ R
Q
__——-"'—/—1_
| 28300 | ol
113,00 —w| P40 10
108,80
[t ——— -
3 1076 54 _

Fonte: Autor.

Tabela 3.9 — Empuxo n&o instalado, configuragéo planar.

m [kg/s]  pm[Pa]l  pe[Pa]  Ajm?* Am?] Vilm/s] V.[m/s]
1,1959 1171,55 1664,14 0,0314 0,0620 2113,64 2548,04
Empuxo Nao Instalado [N] 550,03

Fonte: Autor.

Respeitando o requisito de altura determinado anteriormente e, de modo a realizar
uma posterior comparagao, fidedigna, entre as geometrias, considerou-se que a geometria
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planar possui 0 mesmo fluxo massico que a geometria axissimétrica. Dessa maneira, séo
consideradas adaptacdes tridimensionais, ou seja, determinou-se uma largura de 0,1570
m na configura¢do planar de maneira em que é mantido o mesmo fluxo para ambas geo-
metrias.

A partir da Tabela 3.9, desconsiderando efeitos de arrasto, verifica-se que a confi-
guracao adotada é capaz de proporcionar a aceleragao do veiculo.

3.1.1.4 Comparagédo numeérica

De maneira a comparar os resultados obtidos pela ferramenta com as solugdes nu-
méricas das equacoes de Navier-Stokes, realizou-se a modelagem da configuragéo obtida
no software Ansys Fluent, Figura 3.5, que determina solugbes aproximadas para o pro-
blema considerando a dinamica dos fluidos.

Figura 3.5 — Modelagem da geometria planar no software Ansys Fluent.

Fonte: Autor.

Com o objetivo de incluir a presenga da combustao, viu-se a necessidade de con-
siderar uma geometria secundaria, Figura 3.6, que, posteriormente, foi determinada como
uma fonte de calor.

Figura 3.6 — Modelagem da fonte de calor no interior da camara de combustao.

Fonte: Autor.

Considerou-se a presenca de uma malha refinada préximo as superficies e de ge-
ometria triangular que, no geral, melhora captura a presenca das ondas de choque. A
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Tabela 3.10 apresenta as configuragdes iniciais consideradas na modelagem.

Tabela 3.10 — Condig¢des iniciais da modelagem numérica da geometria planar sem a ca-
mada limite.

Tamanho Maximo Energia Adicionada
M[] p[Pa]  TIK] .
do Elemento [mm] na Combustao [MW/m?]

Condicoes

7 1171,55 226,65 10 14087,27
Iniciais

Fonte: Autor.

A partir da Figura 3.7, visualiza-se o resultado da andlise do modelo completo em
relagdo ao numero de Mach. Verifica-se a formagao das ondas de choque e a formacao
da geometria de expansao, como esperado.

Figura 3.7 — Visualizacao das ondas de choque obliquas planas da formacao da geometria
de expanséo.

NUmero de Mach
1.4 17 2 2.3 2.8 33 39 4.6 54 6.4 76

0 0.2 @m)
————,

Fonte: Autor.

A partir da Figura 3.8, observa-se a formacao das ondas de choque obliquas planas
e a variacao do numero de Mach na se¢ao de compressao.
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Figura 3.8 — Visualizacdo das ondas de choque obliquas e da camada limite.

NUmero de Mach
14 17 19 2.3 2.7 31 3.7 4.3 51 6 7

0 0.1 gm)

Fonte: Autor.

A Figura 3.9 demonstra a incidéncia das ondas de choque obliquas planas na care-
nagem e a onda de choque refletida na entrada da camara de combustao.

Figura 3.9 — Visualizagao da incidéncia das ondas de choque obliquas planas.

Ndamero de Mach

14 17 2 23 28 33 39 486 54 64 76

0 0.02 ()
————

Fonte: Autor.

Ja na Figura 3.10 é possivel verificar a alteragdo na temperatura do escoamento na
saida da camara de combustao devido a presenca da fonte de calor considerada.



Figura 3.10 — Visualizagéao do calor adicionado na camara de combustao.

Temperatura [K]
2e+02 26e+02  34e+02 44e+02 S6e+02  T3e+02 94e+02  1.2e+03 1.6e+03 2e+03 2.6e+03

] 0.05 im)

Fonte: Autor.
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Ao fim, pelas Figuras 3.11 a 3.14, comparou-se os resultados analiticos com a

solucao obtida numericamente.

Figura 3.11 — Comparagéo analitica e numeérica entre o numero de Mach ao longo do

modelo planar sem efeitos viscosos.

B T T T T T T T T T T T T

Analise Analitica

— — —Analise Mumerica(CFD)
#  Inicio dos Motares

Ndmero de Mach [4]
N

0
0 100 200 300 400 500 600 VOO 800 S00 1000 1100 1200
Dimensao Longitudinal [m]

Fonte: Autor.
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Figura 3.12 — Comparacao analitica e numérica entre a Temperatura ao longo do modelo
planar sem efeitos viscosos.

3000 T T T T T T T T T T T T

Analise Analitica
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Fonte: Autor.

Figura 3.13 — Comparagao analitica e numérica entre a Pressao ao longo do modelo planar
sem efeitos viscosos.

% 10°

Analise Analitica
4.0 — — —Analise Numerica(CFD)| T
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Dimensao Longitudinal [m)]

Fonte: Autor.
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Figura 3.14 — Comparagao analitica e numérica entre a Velocidade ao longo do modelo
planar sem efeitos viscosos.
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Analise Analitica
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Fonte: Autor.

3.1.2 Configuracao Axissimétrica

Semelhantemente, seccionou-se 0 modelo e apresenta-se os resultados por se-
coes.

3.1.2.1 Secédo de Compresséao

Considerando os mesmos requisitos de projeto, foi determinado com base na Secao

2.3.1.2 a partir da configuracao de trés cones, a geometria de compressao da configuragao
axissimétrica, Tabela 3.11.
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Tabela 3.11 — Geometria inicial da configuragdo axissimétrica.

Fonte: Autor.

01 Bl

Cone 1 10,66 14,15
Cone 2 8,21 13,29
Cone 3 9,12 14,76
Reflexdo 27,98 33,77

Verificou-se, porém, que o escoamento para a geometria axissimétrica possui incli-

nagao média, ¢*, diferente do angulo da superficie, Figura 3.15. Assim, determinou-se a

inclinacdo do escoamento, bem como as modificagdes necessarias nas superficies para

que o escoamento possua a incidéncia apresentada pela Tabela 3.11, Tabela 3.12.

Figura 3.15 — Configuragcao da compressao para geometria cbnica.

Fonte: Autor.

Tabela 3.12 — Geometria inicial da configuragdo axissimétrica.

Fonte: Autor.

0*[°] 6 geomeétrico [?]
Escoamento 0 0
Livre
Cone 1 7,67 10,66
Cone 2 4,38 5,20
Cone 3 4,87 5,29
Reflexao - 27,98

Visualiza-se que a inclinacdo média do escoamento €, ligeiramente, menor que

a inclinacao da superficie apresentada na Tabela 3.11. Dessa maneira, calculou-se o 6
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geométrico de modo que, ao incidir o escoamento com inclinagao 6*, o angulo real experi-
mentado seja o  definido anteriormente.

De maneira semelhante, determinou-se o comprimento das rampas de modo que
os choques cdnicos incidam no mesmo ponto na carenagem, Tabela 3.13.

Tabela 3.13 — Comprimento dos cones na configuragcao axissimétrica.

Comprimento  Componente = Componente

(L) [mm] Horizontal [mm] Vertical [mm]
Cone 1 302,80 297,58 56,02
Cone 2 49,42 47,54 13,51
Cone 3 73,69 68,73 26,60

Fonte: Autor.

Apoés a definicdo da geometria, foi possivel determinar as propriedades do escoa-
mento ao longo da secao de compressao, Tabela 3.14.

Tabela 3.14 — Propriedades do escoamento na compressao axissimétrica.

M[] plPa] TIKI  plkg/m®] a[m/s] ~[]

= .
scoamentonao . 412155 20665 00180 301,95 1,402

Perturbado

Cone 1 5518 3809,54 332,78 0,0398 365,49 1,398
Cone 2 4939 6825.71 39522 0,0601 397,83 1,395
Cone 3 4.,442 12263,21  469,3 0,0910 432,67 1,389

Entrada Camara
~ 2,643 90693,87 1013,23 0,311 623,22 1,335
de Combustéao

Fonte: Autor.

Semelhantemente a admissao planar, observou-se a compressao do escoamento
apresentada pelo aumento da pressao, temperatura e massa especifica e, consequente-
mente, a diminuicdo do niumero de Mach, mantendo-se em regime supersénico. Verificou-
se, também, a variagdo do v em fungéo da variacao de temperatura. Ao fim, visualizou-se
que o requisito de temperatura na entrada da camara de combustéo foi atingido.

3.1.2.2 Secdo de Combustio

Apés a definicdo do escoamento na se¢do de compressao, foi possivel definir as
propriedades do escoamento na cadmara de combustao. Considerando as mesmas hip6te-
ses adotadas na configuragao planar, Se¢ao 3.1.1.2, foram determinadas as caracteristicas
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geométricas, Tabela 3.15, bem como as propriedades do escoamento ao longo da camara,
Tabela 3.16.

Tabela 3.15 — Caracteristicas geométricas da camara de combustao axissimétrica.

Altura da Camara de
Combustao (Heoms) [Mmm]
Comprimento da Camara de
Combustao (Leomp) [Mm]

3,863

65,88

Fonte: Autor.

Tabela 3.16 — Propriedades do escoamento na camara de combustao axissimétrica.

M[]1  plPa] TIKl  plkg/m?  q[J/kg]

Entrada Camara

de Combustao

Saida da Camara

de Combustao 1,2 320503,62 2608,28 0,4281 -

(Expansao)

2,643 90693,87 1013,23 0,3118 1211500

Fonte: Autor.

A partir da Tabela 3.16 verificou-se a ocorréncia da combustdo demonstrada pelo
aumento de temperatura, pressdo e massa especifica, além da diminuicdo do nimero de
Mach que se mantém em regime supersénico.

3.1.2.3 Secao de Expanséo

Para a expansado do modelo axissimétrico, foi considerada a metodologia proposta
na Segao 2.5.2, em que, a partir da formagao das linhas caracteristicas, delimita-se a
geometria da tubeira. As propriedades foram determinadas de acordo com a razédo de
areas, Tabela 3.17.

Tabela 3.17 — Propriedades do escoamento na expansao plana.

M[]  plPal TKl  pkg/m] ~[] Alm

Saida da Camara

de Combustao 1,2 320503,62 2608,28 0,4281 1,290 0.00238
(Expansao)

Apds Expansdao 5,054 2048,20 670,16  0.0106 1,3678 0,1208

Fonte: Autor.
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Observou-se que a pressao de saida dos gases € maior que a pressao atmosférica,
Ou seja, a tubeira esta trabalhando de maneira sub expandida. Além disso, verifica-se um
aumento no numero de Mach e diminuicao das propriedades termodinamicas

Ao fim, apresenta-se a configuragéao global do modelo, Figura 3.16, e, determinou-
se, o calculo do empuxo nao instalado pela Tabela 3.18.

Figura 3.16 — Geometria final da configuracao axissimétrica (Dimensbes em milimetros).

5,297
5,27

— )

- &5,88

o

Lo

]
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LR
]

702,78

Fonte: Autor.

Tabela 3.18 — Empuxo nao instalado, configuragao axissimétrica.

m [kg/S] pm[Pa] Pe [PCL] Az [m} Ae [m] Vz [m/s] Ve [m/s]
1,1959 1171,55 2048,20 0,0314 0,1208 2113,64 2592,60
Empuxo N&o Instalado [N] 678,75

Fonte: Autor.

3.1.2.4 Comparagdo Numérica

De maneira semelhante a configuracao planar, considerou-se a presenca de uma
malha refinada préximo as superficies e de geometria triangular que, no geral, melhora
captura a presenca das ondas de choque. A Tabela 3.19 apresenta as configuracdes
iniciais consideradas na modelagem.
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Tabela 3.19 — Condigcbes iniciais da modelagem numérica da geometria planar sem a ca-
mada limite.

Tamanho Maximo Energia Adicionada

M[] p[Pa]  TIK] <
do Elemento [mm] na Combustao [MW/m?]

Condigdes

7 1171,55 226,65 10 19966,32
Iniciais

Fonte: Autor.

A partir da Figura 3.17, visualiza-se o resultado da anéalise do modelo completo em
relacdo ao numero de Mach. Verifica-se a formacdo das ondas de choque cbnicas e a
formacao da geometria de expanséo, como esperado.

Figura 3.17 — Visualizacdo das ondas de choque cbnicas da formagao da geometria de
expansao.

Numero de Mach
0.87 15 21 2.7 3.3 3.9 4.5 5.2 h8 6.4 7

0 02m)

Fonte: Autor.

A partir da Figura 3.18, observa-se a formagéo das ondas de choque cdnicas e a
variacao do numero de Mach na secao de compressao.
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Figura 3.18 — Visualizagdo das ondas de choque conicas.

Numero de Mach
0.87 15 2.1 2.7 33 3.9 45 5.2 5.8 64 7

0 01mj

Fonte: Autor.

A Figura 3.19 demonstra a incidéncia das ondas de choque cbnicas na carenagem
e a onda de choque refletida na entrada da camara de combustao.

Figura 3.19 — Visualizagédo da incidéncia das ondas de choque cénicas.

———

Numero de Mach
0.87 1.5 21 27 33 39 45 5.2

0 002 im)

Fonte: Autor.

Ja na Figura 3.20 é possivel verificar a alteragao na temperatura do escoamento na
saida da camara de combustao devido a presencga da fonte de calor considerada.



Figura 3.20 — Visualizagao do calor adicionado na camara de combustao.

Temperatura [K]
23e+02 47e+02 72e+02 8Te+02 12e+03  15e+03  17e+03  Ze+03 2 2e+03  24e+03 2 7e+03

0 002 {m}

Fonte: Autor.

Ao fim, pelas Figuras 3.21 a 3.24, comparou-se os resultados analiticos com a
solucao obtida numericamente.

Figura 3.21 — Comparagao analitica e numérica entre o numero de Mach ao longo do
modelo axissimétrico sem efeitos viscosos.

B T T T T T T T T T

Analise Analitica

7 — — —Analise Numerica(CFD)
#  Inicio dos Motares

NUimero de Mach [-]
B

D 1 1 1 1 i 1 i 1 1
0 100 200 300 400 500 600 70O 800 900

Dimensao Longitudinal [m)]

Fonte: Autor.



84

Figura 3.22 — Comparacao analitica e numérica entre a Temperatura ao longo do modelo
axissimeétrico sem efeitos viscosos.

x10°

Analise Analitica
4.0 — — —Analise Numerica(CFD}| T
#  Inicio dos Motares

35T 7

FPressdo [Pa]
M3
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Fonte: Autor.

Figura 3.23 — Comparagao analitica e numérica entre a Pressao ao longo do modelo axis-
simétrico sem efeitos viscosos.

3000 T T T T T T T T T

Analise Analitica
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— 2000 b

Temperatura [
-l = -
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n =2 &n
[ = =
T
1

1000

750

500

250

0 100 200 300 400 500 600 VOO @800 900
Dimensao Longitudinal [m)]

Fonte: Autor.
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Figura 3.24 — Comparagao analitica e numérica entre a Velocidade ao longo do modelo

axissimétrico sem efeitos viscosos.

2500

— 2000 r

Velocidade [m/s

1500

1000

Analise Analitica
— — —Analise Numerica(CFD)
#  Inicio dos Motares
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Fonte: Autor.

3.2 MODELOS COM A CAMADA LIMITE

A partir das geometrias anteriormente definidas foi possivel considerar a presenca
da camada limite ao longo do modelo. De modo a simplificar a analise, considerou-se
a presenca da camada limite apenas na se¢do de compressdo, em que foi computada
a influéncia da camada na alteragdo das ondas de choque e, consequentemente, nas

propriedades do escoamento.

Avaliou-se a camada limite de acordo com a Figura 3.25, em que foi estimada a
espessura dos deslocamentos, ¢, ao final de cada rampa e, de acordo com a Secao 2.3.3,
transformou-se esse deslocamento em uma dimensao angular e computa-se as modifica-

¢Oes no escoamento.
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Figura 3.25 — Geometria da camada limite.

Fonte: Autor.

Considerando as Equacdes (1.31) a (1.37), definiu-se 0 escoamento como turbu-
lento, a temperatura da parede fixa em 550 K, o fator de recupera¢cdo como 0,9, e a cons-
tante de Chapman-Rubesin considerada como 1, para uma analises conservativa.

3.2.1 Modelo planar

Para a geometria planar, posteriormente as consideragées acerca do equaciona-
mento da camada limite, foi avaliada a espessura do deslocamento ponto a ponto a partir
do comprimento das rampas apresentado na Tabela 3.3 e o angulo relativo a cada deslo-
camento foi definido, Tabela 3.20.

Tabela 3.20 — Modificagdes geométricas pela presenca da camada limite.

Oantigo [°] 0 [mm]  6(0) [*]  Onovo [°]

Final da

6,087 2,005 04516 6,538
Rampa 1
Final da

6,790 2,968 1,4668 8,257
Rampa 2
Final da

8,038 3,665 1,8028 9,841
Rampa 3

Fonte: Autor.

A partir da Tabela 3.20 verifica-se a alteragdo na geometria da se¢éo de compres-
sao ocasionada pela presenca do gradiente de velocidade existente. Assim, foram defini-
dos novos angulos para as ondas de choque obliquas, Tabela 3.21, e, consequentemente,
foram obtidas novas propriedades para o escoamento na entrada da camara de combus-
tao, Tabela 3.22.
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Tabela 3.21 — Novos angulos dos choque obliquos.

517
Rampa1 13,144
Rampa2 16,216
Rampa 3 19,760
Reflexdo 38,146

Fonte: Autor.

Tabela 3.22 — Novas propriedades do escoamento na cadmara de combustao.

Entrada da Camara

] M -] p [Pa] T[K]  p[kg/m?]
de Combustéao

Sem Camada

Limite

2,679 115609,56 1000,16 0,4027

Com Camada

o 2,227 175485,37 1199,38 0,3281
Limite

Fonte: Autor.

De acordo com a Tabela 3.22, como esperado, a geometria aparente proporciona
um escoamento mais comprimido na camara de combustao.

Considerando a espessura do deslocamento da camada limite ao final da terceira
rampa, houve a necessidade de acomodar a camada dentro da cdmara de combustao.
Como apresenta-se na Figura 3.26, a espessura ocupa parte consideravel da altura da
camara e, em determinados casos, pode causar seu entupimento. De modo a evitar este
efeito, realizou-se um corte na ultima rampa, proporcionando uma altura maior na camara
de combustéo, Tabela 3.23.

Figura 3.26 — Acomodacao da camada na camara de combustao.

53 Hcomb

Fonte: Autor.
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Tabela 3.23 — Nova geometria da camara de combustao planar.

Hsem camada limite [mm] 5 [mm] Hcom camada limite [mm]

5,59 3,665 9,255

Fonte: Autor.

Como o escoamento com a camada limite realiza uma maior compressao do esco-
amento, ou seja, esse possui menor numero de Mach na cadmara de combustdo, menos
quantidade de calor é necessaria adicionar para o que Mach chegar no limite inferior de
1,2. Assim, tem-se novas propriedades de combustéo, Tabela 3.24.

Tabela 3.24 — Novas propriedades do escoamento na cadmara de combustao planar.

M[]  plPa] TIK]  plkg/m?] q[J/kg]

Entrada Camara

de Combustao

Saida da Camara

de Combustao 1,2  456901,07 2359,87 0,6746 -
(Expansao)

2,227 175485,37 1199,38 0,3281 904500

Fonte: Autor.

Ao fim, semelhantemente, foram determinadas as propriedades na regiao de ex-
pansao e calculou-se o empuxo nao instalado, Tabela 3.25.

Tabela 3.25 — Empuxo n&o instalado, configuracao planar.

m [kg/S] pm [PCL] pe[Pa] Az [m2] Ae [m2] Vz [m/s] V€ [m/s}
1,1959 1171,55 1821,89 0,0314 0,0620 2113,64 2414,03
Empuxo Nao Instalado [N] 399,54

Fonte: Autor.

3.2.1.1 Comparagdo numérica

De maneira semelhante as analises sem camada limite, realizou-se a simulagao
numérica com o objetivo de comparar com as analises analiticas e verificar a semelhanca
entre os resultados.

Foi definida uma malha triangular que, no geral, melhor captura a presenca das
ondas de choque. Entretanto, nas regides em que se deseja avaliar a presenga da camada
limite, inseriu-se uma malha por quadrilateros. A Tabela 3.26 apresenta as configuracdes
consideradas na modelagem.
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Tabela 3.26 — Condig¢des iniciais da modelagem numérica da geometria planar.

Tamanho Maximo Energia Adicionada

M[] p[Pa]  TIK] <
do Elemento [mm] na Combustao [MW/m?]

Condicoes 2 117155 226,65 10 17771.44
Iniciais

Fonte: Autor.

Inicialmente, considerou-se 0 modelo de turbuléncia k-w, devido a elevada precisao
para um baixo custo computacional. Além disso, foram determinadas a variagdo do v em
fungéo da temperatura e fixou-se a temperatura das paredes em 550 K.

A partir da Figura 3.27, visualiza-se o resultado global do veiculo em relagcdo ao
numero de Mach. Verifica-se a formagéao das ondas de choque e a formacéo da geometria
de expanséo, como esperado.

Figura 3.27 — Visualizacao das ondas de choque obliquas planas da formag¢ao da geome-
tria de expanséo.

Nﬁr:ne-\}o de Mach
0.0079 0.71 1.4 2.1 2.8 35 4.2 49 56 6.3 7

0 0.2 (m)
———————

Fonte: Autor.

A partir da Figura 3.28, observa-se a presenca da camada limite pelo gradiente de
velocidade. Além disso, verifica-se a alteragdo na incidéncia das ondas de choque devido
a modificagao aparente na configuragao das rampas.
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Figura 3.28 — Visualizagao das ondas de choque obliquas e da camada limite.

Numero de Mach
0.0027 0.56 1.1 1.7 2.2 28 34 39 45 5 i 6.2 7

] 0.1 gmy

Fonte: Autor.

A Figura 3.29 demonstra a alteragdo na incidéncia das ondas de choque obliquas
na carenagem devido a geometria aparente resultante da camada limite.

Figura 3.29 — Visualizagédo da incidéncia das ondas de choque obliquas planas.

Numero de Mach
0.0027 0.66 1.4 1.7 2.2 28 34 3.9 45 5 56 6.2 7

[} 0.02 ()

Fonte: Autor.

Ja na Figura 3.30 é possivel verificar a alteragao na temperatura do escoamento na
saida da cdmara de combustéo devido a presenga da fonte de calor considerada.
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Figura 3.30 — Visualizagéao do calor adicionado na camara de combustao.

/Temperatura Estatica B
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L Se—

Fonte: Autor.

Ao fim, pelas Figuras 3.31 a 3.43, comparou-se os resultados analiticos com a
solucao obtida numericamente.

Figura 3.31 — Comparagao analitica e numérica entreo nimero de Mach ao longo do mo-
delo planar.

B T T T T T T T T T T T T
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Dimensao Longitudinal [m]

Fonte: Autor.
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Figura 3.32 — Comparacao analitica e numérica entre a Temperatura ao longo do modelo
planar.
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Fonte: Autor.

Figura 3.33 — Comparacgéao analitica e numérica entre a Pressao ao longo do modelo planar.
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Fonte: Autor.
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Figura 3.34 — Comparagao analitica e numérica entre a Velocidade ao longo do modelo
planar.
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Fonte: Autor.

Verificou-se que ha uma discrepancia entre a analise analitica e numérica a me-
dida que aumenta a dimensé&o longitudinal do modelo. Diante disso, ressalta-se que a
camada limite considerada no modelo analitico resulta em, apenas, um deslocamento do
escoamento. Porém, no modelo numérico, além do deslocamento, existem influéncias da
camada nas propriedades do escoamento, bem como a influéncia da temperatura da pa-
rede, previamente fixada em 550 K.

Ao fim, a partir do gradiente de velocidade, Figura 3.35, estimou-se a espessura da
camada limite ao final da terceira superficie, Tabela 3.27, considerando o ponto em que a
velocidade € 99 % da velocidade do escoamento livre na regido.
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Figura 3.35 — Gradiente de velocidade ao final da terceira superficie.
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Fonte: Autor.
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Tabela 3.27 — Estimativa de espessura da camada limite ao final da terceira rampa.

Fonte: Autor.

3.2.2 Modelo Axissimétrico

Espessura i3

4,170

Estimada [mm]

Para o modelo axissimétrico, as mesmas hipdteses foram consideradas. Inicial-

mente, calculou-se a espessura do deslocamento proporcionado pelo gradiente de velo-

cidade nas paredes dos cones e foram avaliados os novos angulos da geometria, Tabela

3.28.
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Tabela 3.28 — Modificagdes geométricas pela presenga da viscosidade.

eAntigo [Q] 0 [mm] 0(5) [9] eNovo [c_)]

Final do

10,661 2,022 03826 11,044
Cone 1
Final
naldo oo o682 31093 8,311
Cone 2
Final
naldo £ ,94 3338 25054 7.890
Cone 3

Fonte: Autor.

Comumente, determinou-se as novas inclinagées dos choques cdnicos, Tabela 3.29,
e as propriedades do escoamento e caracteristicas da camara de combustao, Tabelas 3.32
e 3.31.

Tabela 3.29 — Novos angulos dos choques conicos.

517
Cone 1 14,509
Cone 2 15,958
Cone 3 17,553

Fonte: Autor.

Tabela 3.30 — Novas propriedades do escoamento na camara de combustado do modelo
axissimétrico.

Entrada da Camara
de Combustao
Sem Camada
Limite

Com Camada
Limite

M[]  p[Pa] TIK]  plkg/m?]

2,643 90693,87 1013,23 0,3118

2,056 176254,47 1266,95 0,4847

Fonte: Autor.

Tabela 3.31 — Nova geometria da camara de combustdo do modelo axissimétrico.

Hinvscida [mm] 5 [mm] Hviscida [mm]
3,863 3,338 7,201

Fonte: Autor.

Possuindo as novas configuragdes da camara, bem como as novas propriedades do
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escoamento, foi possivel determinar as caracteristicas do escoamento ap6s a combustéao,
Tabela 3.32.

Tabela 3.32 — Novas propriedades do escoamento na camara de combustado do modelo
axissimétrico.

M[]  plPal TIK]  plkg/mq q[J/kg]

Entrada Camara

de Combustao

Saida da Camara

de Combustao 1,2 400032,69 2221,60 0,6274 -

(Expansao)

2,056 76254,47 1266,95 0,4847 745200

Fonte: Autor.

Observou-se um escoamento mais comprimido e uma menor quantidade de calor
adicionada na combustdo. Posteriormente, analisou-se a regido da expanséo, bem como
a determinacao do empuxo nao instalado gerado pelo modelo, Tabela 3.33

Tabela 3.33 — Empuxo né&o instalado da configuracdo axissimétrica.

m[kgls]  piw[Pa]  pe[Pa]  Afm]  Aclm] Vim/s] V.[m/s]
1,1959 117155 2692,27 0,0314 0,1208 2113,64 2395,1
Empuxo Nao Instalado [N] 521,36

Fonte: Autor.

3.2.2.1 Comparagdo Numérica

Novamente, realizou-se a modelagem da geometria no software Ansys Fluent de
modo a comparar resultados numéricos com os resultados analiticos para a configuragao

viscosa.
Considerou-se condi¢cdes semelhantes de malha, Figura 3.34, porém foi alterada a
quantidade de calor adicionada.

Tabela 3.34 — Condi¢des iniciais da modelagem numérica da geometria axissimétrica.

Tamanho Maximo Energia Adicionada

M[] p[Pa] TIK] <
do Elemento [mm] na Combustao [MW/m?]

Condigdes

7 1171,55 226,65 10 14385.78
Iniciais

Fonte: Autor.
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Foi considerado, também, o modelo de turbuléncia k-w, a variagdo do v em fungao
da temperatura e a determinacao de 550 K para a temperatura das paredes.

A partir da Figura 3.36, visualiza-se o resultado global do veiculo em relagado ao
nuamero de Mach em que foi verificada a formacao das ondas de choque e a formagéao da
geometria na secao de expansao.

Figura 3.36 — Visualizacao das ondas de choque cénicas da formacao da geometria virtual
na expansao.

NUmero de Mach
0.0061 057 1.1 1.7 22 2.8 34 3.9 4.5 5

0 0.2 fm)

Fonte: Autor.

Na Figura 3.37, verifica-se, também, a presenca da camada limite apresentada pelo
gradiente da velocidade préximo as superficies.

Figura 3.37 — Visualizagédo das ondas de choque cbnicas e e da camada limite.

Nuamero de Mach

0.0061 0.71 1.4

0 0.1 )

Fonte: Autor.

A Figura 3.38 demonstra a alteracao na incidéncia das ondas de choque cénicas na
carenagem devido a geometria resultante da camada limite.
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Figura 3.38 — Visualizagédo da incidéncia das ondas de choque cénicas.

Numero de Mach
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]

Fonte: Autor.

Jé na Figura 3.39 € possivel verificar a alteragao na temperatura do escoamento na
saida da cadmara de combustao devido a presenca da fonte de calor considerada.

Figura 3.39 — Visualizagéao do calor adicionado na camara de combustao.
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Fonte: Autor.

Compara-se, ao fim, os resultados analiticos com as solu¢des numéricas obtidas,
Figuras 3.40 a 3.43.
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Figura 3.40 — Comparagao analitica e numérica entre o numero de Mach ao longo do
modelo axissimetrico.
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Figura 3.41 — Comparacao analitica e numérica entre a Temperatura ao longo do modelo
axissimétrico.

Fonte: Autor.
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Figura 3.42 — Comparagao analitica e numérica entre a Pressao ao longo do modelo axis-
simétrico.
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Fonte: Autor.

Figura 3.43 — Comparagao analitica e numérica entre a Velocidade ao longo do modelo
axissimetrico.
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Fonte: Autor.
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E possivel observar e variagbes entre 0 modelo numérico e os resultados analiti-
cos. Verificou-se, também, que o aumento dessa variacao é proporcional ao aumento da
dimensao longitudinal. Inicialmente, explica-se esse fato pelo modelo analitico da camada
limite considerado, em que avaliou-se apenas o deslocamento resultante. Porém, o modelo
numérico considera outros aspectos, como a influéncia da temperatura da parede de 550
K na temperatura do escoamento e a interacdo entre a camada limite e as propriedades
ao longo do modelo.

A partir do gradiente de velocidade, Figura 3.44, estimou-se a espessura da camada
limite ao final da terceira superficie, Tabela 3.35, considerando o ponto em que a velocidade
€ 99 % da velocidade do escoamento livre na regiao.

Figura 3.44 — Gradiente de velocidade ao final da terceira superficie.
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Fonte: Autor.

Tabela 3.35 — Estimativa de espessura da camada limite ao final da terceira superficie.

Espessura i3

. 2,211
Estimada [mm]

Fonte: Autor.

Além disso, no modelo analitico foram adotadas simplificagdes acerca da incidéncia
do escoamento apds as onda de choques cbnicas. Porém, essa incidéncia apresenta
variagdes ao longo de dimensdo radial. Dessa maneira, sédo esperadas modifica¢gdes na
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intensidade dos choques no modelo numérico que, consequentemente, influenciam nas
propriedades do escoamento ao longo do modelo.

3.3 COMPARACAO ENTRE GEOMETRIAS

De forma a analisar a influéncia das geometrias realizou-se uma comparacao tanto
da geometria dos modelos, quanto das propriedades do escoamento ao longo das segoes.
Para maior abrangéncia da analise, foram considerados os modelos analiticos definidos
com a presenca da camada limite.

Inicialmente, apresenta-se as configuracées geométricas da se¢do de compressao
dos modelos planar e axissimétrico, e, consequentemente, a diferenca entre elas, Tabela
3.36.

Tabela 3.36 — Comparagao entre as geometrias de compressao.

Superficie 1 Superficie 2 Superficie 3
001 61 Limm] 6201 Bo[F] Llmm] 6507 S53[°] L[mm]
Planar 6,538 13,144 2544 6,790 16,216 1159 9,841 19,760 1165
Axis 11,044 14,509 302,80 8,311 15958 4942 7,890 17,553 73,69

Fonte: Autor.

Verificou-se, que, para os mesmos requisitos de projeto, a geometria axissimétrica,
como esperado, possui angulos das superficies maiores que para a geometria plana. Esse
fato ocorre, de acordo com a Secéo 1.6.1.1.3, pois as ondas de choque cbnicas sao mais
fracas que as ondas obliquas planas quando surgem a partir de um mesmo angulo de
superficie. Dessa maneira, para atingir os requisitos de temperatura na cadmara de com-
bustao, foram necessarios cones com maiores deflexdes que as rampas.

A partir da Tabela 3.37 verificou-se, como esperado, que a geometria planar propor-
ciona uma sec¢ao de compressao 11,21 % maior que a se¢ao de compressao da geometria
axissimétrica. Dessa maneira, como a espessura da camada limite € diretamente propor-
cional ao comprimento, observou-se, também, um maior deslocamento ao final da terceira
superficie na geometria planar para a estimativa analitica e, para a estimativa numérica, a
mesma hipotese € valida.
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Tabela 3.37 — Comparacao entre a espessura da camada limite ao final da terceira super-

ficie.

Comprimento da  Espessura o3  Espessura i3
Compressao [mm] Analitica [mm] Numérica [mm]

Planar 474.8 3,665 4170
Axissimétrico 425,91 3,338 2,211
Diferenca [%)] 11,21 9,79 88,60

Fonte: Autor.

Observou-se que, ao considerar uma metodologia analitica bidimensional para cal-

cular a camada limite em um corpo conico, resultou em maiores discrepancias entre a

analise analitica e numérica. Sendo assim, verificou-se a necessidade de considerar efei-

tos tridimensionais na estimativa da camada limite para uma geometria axissimétrica em

trabalhos futuros.

Posteriormente, apresenta-se um comparativo entre as propriedades do escoa-

mento ao longo das sec¢des, Figuras 3.45 a 3.48.

Figura 3.45 — Numero de Mach ao longo dos modelos analiticos implementados.
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Fonte: Autor.



Figura 3.46 — Pressao ao longo dos modelos analiticos implementados.

4.5

3.5

2.5

Pressédo [Pa]

1.5

0.5

Fonte: Autor.

Figura 3.47 — Temperatura ao longo dos modelos analiticos implementados.

3000
2750
2500
2250

— 2000

Temperatura [K
b e, b
M n =
n = £n
o [ [

1000
7580
500
250

Fonte: Autor.

0

%10°
— Geometria Planar
r Geometria Axissimeétrica | 7
*  Inicio dos Motores
* 1 1 1 1 1 1 1 1
100 200 300 400 500 600 VOO 800 200 1000 1100 1200

Dimensao Longitudinal [m]

| — Geometria Planar |
Geometria Axissimeétrica

L #  Inicio dos Motares J
1 1 1 1 1 1 1 1 1

100 200 300 400 500 600 VOO 800 200 1000 1100 1200

Dimensao Longitudinal [m]

104



105

Figura 3.48 — Velocidade ao longo dos modelos analiticos implementados.
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Fonte: Autor.

Verificou-se, como esperado, que a configuragao planar possui maior comprimento
e esta mais sujeita a perdas viscosas, Secao 1.6.1.3.3. No geral, é visivel o processo de
compressao, apresentado por saltos nas propriedades, o processos da reflexdo e com-
bustdo do escoamento, determinados pelos maiores intervalos e 0 processo de expansao,
que, na representagao grafica, inclui somente as condigdes iniciais e finais, sendo a va-
riacao linear das propriedades, uma aproximacao em relacdo ao real comportamento do
escoamento nas tubeiras.

Ao fim, foi realizada a comparacao entre as propriedades de saida e empuxo nao
instalado gerado pelas configuracdes, Tabelas 3.39 e 3.38.

Tabela 3.38 — Comparacao entre as propriedades de saida entre as configuracoes.

Configuragcao Configuracao
Planar Axissimétrica
Sem Camada Com Camada Sem Camada Com Camada
Limite Limite Limite Limite

Pe[Pa] Ve[m/s] Pe[Pa] Ve[m/s] Pe[Pa] Ve[m/s] Pe[Pa] Ve][m/s]
1664,14 2548,04 1821,89 2414,03 2048,20 2592,60 2692,27 2395,1

Fonte: Autor.
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Tabela 3.39 — Comparagao entre o empuxo nao instalado entre as configuragoes.

Configuragéao Configuragao
Planar Axissimétrica

Sem Camada Com Camada Sem Camada Com Camada
Limite Limite Limite Limite

Empuxo Nao

550,03 399,54 678,75 521,36
Instalado [N]

Fonte: Autor.

Notou-se que a presenca da camada limite influencia diretamente na perda de de-
sempenho dos motores. Observou-se, também, que a configuragdo axissimétrica possui
maiores pressoes de saida que, de acordo com a metodologia de calculo de adotada, re-
sultam em maiores empuxos néo instalados . Além disso, de acordo Tabela 3.40, conside-
rando que as duas configuracdes possuam um mesmo requisito dimensional, consequen-
temente, mesmo fluxo massico, verificou-se que a configuracdo axissimétrica aproveita,
com maior eficiéncia, o espago disponivel, com uma maior area de saida, gerando maior
empuxo nao instalado.

Tabela 3.40 — Comparagao entre vazao massica entre as configuracoes.

i [kgls]  Aifm?®]  Ac[m?]
Planar 1,1959 0,0314 0,0620
Axissimétrica 1,1959 0,0314 0,1208

Fonte: Autor.



4 CONCLUSOES

Neste trabalho, uma ferramenta para projeto preliminar de motores scramjet foi de-
senvolvida. Considerou-se a formulacdo baseada na definicdo de requisitos iniciais de
projeto e escolha entre as geometrias planares e axissimétricas, de maneira a contemplar
as hipoteses mais adequadas para cada caso.

A formulacao da ferramenta foi subdividia entre se¢cdes de compressao, combustao
e expansao do escoamento, de modo a proporcionar um melhor entendimento acerca da
logistica de funcionamento de um motor scramjet e facilitar a implementagao computaci-
onal. Inicialmente, na se¢dao de compressao, considerou-se a formulagdo de ondas de
choque obliquas planas, para as geometrias planares, e a formulacdo de ondas de choque
cOnicas para as geometrias axissimétricas, em que, para um escoamento em multi cones,
foi necessario considerar as direcdes médias do escoamento. Além disso, utilizou-se da
teoria da maxima recuperacao da pressao, de modo a possuir uma compressao eficiente,
e as relacdes de reflexdo de onda de choque de maneira a linearizar o escoamento para a
secao seguinte. Posteriormente, na cAmara de combustdo, comum para as duas geome-
trias, foi considerada a teoria de escoamento unidimensional com adi¢ao de calor, de modo
a computar a influéncia da combustdo no sistema. Em sequéncia, na secao de expansao,
para a geometria planar, considerou-se a teoria de ondas de expansao de Prandt-Meyer
acoplada a teoria de razdo de areas. Para a geometria axissimétrica, definiu-se a formu-
lacdo de uma tubeira do tipo spike e incluiu a presenca da tubeira na carenagem com
o objetivo de gerar uma geometria de expansao com maior area de saida dos gases de
exaustdo. Por fim, utilizou-se da formulagdo do empuxo nao instalado de modo a observar
se a configuragcédo considerada era capaz de gerar aceleragao.

De modo a considerar uma analise de maior coeréncia com a realidade, incluiu-se
a teoria de gas real, apresentada pela variagao do v em fungao da temperatura, mantendo
a hipétese de gas caloricamente perfeito. Além disso, foi implementada a possibilidade de
incluir a camada limite no sistema considerando a presenc¢a da camada limite na secao de
compressao. Dessa maneira, o operador da ferramenta possui as opgdes de considerar o
ar como um gas real, além da inclusdo ou ndo dos efeitos da camada limite nos modelos.

Ao considerar os requisitos estipulados no caso de estudo (30 km de altitude geo-
potencial e a numero Mach 7), verificou-se a compressao do escoamento e a alteragao da
posicao dos choques ao considerar a presenga da camada limite, deixando de incidirem na
carenagem pré determinada, sendo necessario, em analises que consideram a presenca
da camada limite, alterar a posi¢cao da carenagem. Observou-se, também, uma reducao
do empuxo gerado ao considerar a camada limite, visto que uma menor quantidade de
combustivel é adicionada durante a analise da combust&o.

Analisando as desvantagens das geometrias, apresentadas na fundamentagéao teo-
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rica, verifica-se, como esperado, que a geometria planar possui se¢ao de compressao
maior que a geometria axissimétrica e, consequentemente, maior comprimento, sujeita,
assim, a maior influéncia dos efeitos da camada limite. Ja na geometria axissimétrica,
verifica-se menores dimensodes radiais na garganta apds a compressao em relagéo a ge-
ometria planar, nesse caso, essa dimensao é apresentada pela altura da caAmara de com-
bustao.

Ao verificar a influéncia da geometria no desenvolvimento do motor, observou-se a
menor intensidade das ondas de choque cbnicas em relagdo as ondas obliquas planas,
de modo que foram necessarias superficies cdnicas de maior inclinacdo em relagdo as
planares para prover compressao semelhante do escoamento. Observou-se, também, que
a configuracdo axissimétrica gera maior empuxo e melhor aproveita a area disponivel,
porém verificou-se que para a tubeira concebida, em ambos os casos, 0 escoamento se
torna sub-expandido. No geral, evita-se esse caso, pois 0 escoamento sub expandido,
resulta em perdas consideraveis de desempenho. Além disso, no célculo do empuxo,
desconsiderou-se o0 arrasto gerado que, influencia, no desempenho dos motores.

Na comparagdo analitica e numeérica, foi perceptivel a influéncia da camada limite
na alteracao da incidéncia dos choques, bem como a demonstragdo de como um modelo
refinado, presente na simulacdo numérica, afeta, de diferentes maneiras, as propriedades
do escoamento ao longo da geometria. Ademais, considerou-se a inser¢ao da fonte de
calor uma metodologia viavel para simulagdes simplificadas de combustao como visto a
convergéncia de temperatura entre os modelos numéricos e analiticos, porém ao analisar
graficamente a variacdo de pressao e velocidade, observa-se uma discrepancia entre o0s
modelos, de maneira que é necessario uma analise refinada do modelo de adicao de calor
por energia adicionada para determinar a razao da variagao nas variaveis citadas.

Ao fim, demonstra-se a capacidade da ferramenta implementada no projeto prelimi-
nar de motores hipersénicos aspirados com baixo custo computacional e simples execu-
cao. Ressalta-se a necessidade da presenca de andlises analiticas, numéricas durante o
projeto de scramjet, de maneira em que cada metodologia se aplica ao respectivo nivel de
profundidade que se encontra o projeto.

4.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Para trabalhos futuros, sugere-se:

» Reposicionar a carenagem, nos casos com camada limite, de modo a garantir a
incidéncia e reflexdo das ondas de choque com o objetivo de manter o maximo fluxo
massico na camara de combustao;

 Considerar a presenca da camada limite na camara de combustao e na se¢ao de ex-
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pansao, bem como realizar as modificagées necessarias para manter o desempenho
do motor;

Considerar efeitos tridimensionais na estimativa analitica para camada limite em uma
geometria axissimétrica;

Considerar a estequiometria de combustdo na andlise, incluindo fatores como a
quantidade de combustivel adicionada;

Refinar e analisar o modelo de adicao de energia na camara de combustao na analise
numeérica;

Considerar efeitos de friccado do escoamento nas paredes da camara de combustao;

Otimizar as se¢des de expansao para proporcionarem um escoamento perfeitamente
expandido na saida, com pressdes de saida iguais as pressdes do ambiente, maxi-
mizando o0 empuxo gerado;

Considerar o calculo do arrasto de maneira a computar, com maior precisédo, 0 em-
puxo dos motores.
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