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RESUMO

MORINI, F. Andalise CFD de um Demonstrador Tecnolégico Genérico em
Regime Hipersonico. 2021. 124p. Monografia (Trabalho de Conclusao de

Curso) - Escola de Engenharia de Sdo Carlos, Universidade de Sdo Paulo, Sao Carlos,
2021.

A tecnologia scramjet é uma das principais alternativas de aceder ao espaco sem a utilizacao
de motores foguete, os quais necessitam transportar o oxidante em seu interior, resultando
em aumento de peso do veiculo. O uso desses motores aliado a configuragao waverider
de veiculo hipersdnico gera uma sustentacao positiva e empuxo necessarios para atingir
um regime de velocidade acima de Mach 5. Neste trabalho, foram aplicadas abordagens
analiticas e numéricas para o projeto de um veiculo capaz de operar em uma velocidade de
Mach 6, altitude de 20km e angulo de ataque nulo. Em seguida, foram feitas simulagoes
CFD para estimar a sustentagao, arrasto, empuxo e distribuicdo das ondas de choque nas
condicoes de combustor ligado e desligado. Os estudos aqui apresentados contribuirao para
uma primeira estimativa do comportamento do escoamento em torno do demonstrador
tecnologico, complementando assim a base de estudos brasileira que esta sendo criada com
o objetivo de dominar a tecnologia scramjet e desenvolver um modelo brasileiro capaz de

aceder ao espaco.

Palavras-chave: Scramjet, waverider, regime hipersonico, ondas de choque, simulacao

CFD.






ABSTRACT

MORINI, F. CFD Analysis of a Generic Technological Demonstrator in
Hypersonic Regime.. 2021. 124p. Monografia (Trabalho de Conclusao de

Curso) - Escola de Engenharia de Sdo Carlos, Universidade de Sdo Paulo, Sao Carlos,
2021.

The scramjet technology is one of the main alternatives for accessing space without using
rocket engines, which demands to transport the oxidant inside it, resulting in an increase
in vehicle’s weight. The use of scramjet engine combined with the waverider configuration
of a hypersonic vehicle generates positive lift and thrust necessary to reach a regime above
Mach 5. In this work, analytical and numerical approaches were applied to design a vehicle
capable of operating at a speed of Mach 6 , at an altitude of 20 km and zero angle of
attack. Then, CFD simulations were done to estimate lift, drag, thrust and shock waves
distribution for combustor powered on and powered off conditions. The studies presented
here will contribute to a first estimate of the flow behavior around the technological
demonstrator, thus complementing the Brazilian study base that is being created with the
objective of mastering the scramjet technology and developing a Brazilian vehicle capable

of accessing to space.

Keywords: Scramjet, waverider, hypersonic regime, shock waves, CFD simulation.
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1 INTRODUCAO

1.1 Contexto

O acesso ao espago se da, atualmente, por meio de veiculos propulsionados por
motores foguetes, os quais permitem atingir velocidades hipersonicas, tal como a velocidade
de escape da gravidade terrestre (cerca de 11,2 km/s). Esses motores foguetes, de acordo
com Sutton e Biblarz (2016), sdo uma das possibilidades de propulsores que produzem
impulso através do principio da conservagao da quantidade de movimento pela ejecao em
alta velocidade de matéria armazenada no interior dos veiculos, convertendo, assim, a

energia quimica da combustdo em energia cinética.

No entanto, a principal desvantagem dessa classe de propulsores ¢ que ela exige
armazenar internamente o combustivel e o oxigénio/oxidante, resultando em veiculos mais

pesados.

Para contornar esse problema, os motores scramjet sao a alternativa mais economica
e eficiente para voos hipersonicos em um estagio intermediario da missao de acesso ao
espago, uma vez que utilizam o préprio oxigénio da atmosfera para a reagdo de combustao,

em vez de armazené-lo em seu interior.

Portanto, dominar e aprimorar a tecnologia scramjet de propulsao e a modelagem de
veiculos hipersonicos representa um alto potencial para desenvolver veiculos aeroespaciais

em regime de velocidade hipersonica (Mach maior que 5).

1.2 Objetivo do trabalho

O objetivo do presente trabalho é desenvolver, através de calculos analiticos e
computacionais, o projeto de um demonstrador tecnolégico scramjet para voo atmosférico

a 20 km de altitude, nimero de Mach 6 e angulo de ataque zero.

A partir do projeto deste veiculo e sua modelagem em SOLIDWORKS, foi realizado
um estudo computacional dos modelos bi e tridimensional em condi¢ées de propulsor
desligado (power off) e ligado (power on) para analisar as condigdes de voo, ondas
de choque, sustentacao, arrasto e distribuigoes de pressao e temperatura ao longo do

demonstrador tecnolégico.

Com essas analises em maos, foram discutidos os resultados obtidos, as limitacoes

do estudo e os proximos passos para se obter resultados mais precisos.



30

1.2.1  Objetivos especificos

Desenvolver um estudo teérico analitico de ondas de choque obliquas e refletidas,
considerando escoamento em regime hipersénico inviscido;

Calcular as propriedades do escoamento ao longo da secao de compressao utilizando
a teoria analitica de ondas de choque;

Desenvolver o modelo em SOLIDWORKS a partir dos estudos das ondas de choque
nas rampas de compressao e dos modelos ja propostos nas referéncias bibliograficas;
Desenvolver modelos bi e tridimensionais para simulagao CFD - ANSYS, a fim de
comparar os resultados obtidos com a teoria analitica;

Analisar ondas de choque, linhas de corrente, graficos de contornos de niimero de
Mach, pressao e temperatura estaticas ao longo do dominio definido para o demons-
trador. A partir disso, calcular a Sustentacao, Arrasto e Empuxo no demonstrador
para o caso analisado;

Discutir a respeito da de proximos projetos para se obter resultados mais acurados e

completos.

1.3 Justificativa do projeto

O Comando da Aerondutica do Brasil tem um projeto de veiculos scramgjet, cujas

pesquisas sao realizadas pelo programa PROPHIPER do IEAv (Intituto de Estudos

Avangados - organizacao militar de cunho cientifico e tecnolégico). Segundo o artigo online

ClubedeEngenharia (2018), o IEAv conta com a parceria da empresa Orbital Engenharia

para integrar o motor scramjet 14-X ao seu foguete de sondagem do IAE. Tanto a

aeronave quanto o motor sao de construcao totalmente brasileira, contribuindo assim para

o desenvolvimento da tecnologia nacional.

Figura 1 — Concepgao do veiculo hipersonico 14-X waverider. Fonte: (CARDOSO; SOUZA;

TORO, 2013).
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Apesar de haver trés principais utilidades para a tecnologia scramjet (CARNEIRO,
2020), mostradas abaixo, o escopo e motivagao deste trabalho estao relacionadas com o

objetivo de aceder ao espago.

1. Fins militares: scramjet sendo utilizado como estagio de propulsao para misseis;

2. Transporte hipersonico de cargas e passageiros, permitindo alcancar grandes distan-

cias no globo terrestre em questoes de minutos;

3. Acesso ao espago: Motor scramjet como segundo ou terceiro estagio de propulsao

ainda em atmosfera densa.

1.3.1 Scramjet e outras categorias de propulsdo hipersonica
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Figura 2 — Desempenho de sistemas propulsivos. Fonte: Adaptado de (FRY; FRY, 2011).

Segundo o grafico da Figura 2 acima, a utilizagdo do sistema de propulsao scramjet
¢ mais vantajosa que foguetes para niimeros de Mach maiores que 5, uma vez que o impulso
especifico é menor, levando a uma eficiéncia propulsiva maior e, portanto, o consumo de

combustivel é menor.

J4 quando comparado ao motor ramjet, a principal diferenga entre eles é que no
scramgjet o fluxo de ar que é direcionado a cdmara de combustao é supersonico, possibilitando

assim manter velocidades de voo mais elevadas que nos sistemas ramjet.

No entanto, uma desvantagem ¢é que, diferentemente de turbojet, o scramjet nao

consegue gerar empuxo partindo do repouso de forma independente. Dessa forma, é neces-
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sario acopla-lo a um sistema acelerador. Um outro ponto de entrave para desenvolvimento
de projetos mais complexos é que os modelos atuais desses veiculos possuem geometria
fixa devido a dificuldade em se projetar sistema articulados que resistam a temperaturas e

pressoes muito altas provenientes do escoamento supersénico (ARAUJ O, 2019).

1.3.2 Contribuicao do trabalho

Segundo Bezerra (2020), a tecnologia scramjet ainda nao é totalmente dominada
pelo fato de que as propriedades termodindmicas do escoamento sao muito sensiveis a
velocidade do veiculo, podendo dificultar a combustao por nao atingir a temperatura de
autoignicao do combustivel ou até mesmo impedir que o ar atinja o interior da camara de

combustao.

Por essa razao, a influéncia da variacao da velocidade do veiculo hipersénico deve
ser amplamente estudada para oferecer maior estabilidade e eficiéncia para o processo de
combustao e também para mapear os fendmenos mais relevantes que ocorrem durante a

sua missao.

Uma das formas de realizar esse estudo ¢é através da utilizagdo da Dindmica dos
Fluidos Computacional (CFD), uma alternativa rapida e de custo relativamente baixo em
relacdo a estudos experimentais tradicionais. Com esse tipo de analise, é possivel obter um
maior detalhamento do escoamento e otimizar configuragoes do modelo sem a necessidade

de realizar um estudo experimental para cada alteracao feita.

Portanto, a proposta deste trabalho ¢ estudar, por meio de simula¢des computacio-
nais, as ondas de choque, linhas de corrente, distribui¢oes de contornos de nimeros de
Mach, pressao e temperatura ao longo do dominio definido para o demonstrador na altitude
20 km e Mach 6. Isso sera feito através de uma simulacao estacionaria no software ANSYS
CFX, com refinamento de malha nas regides de interesse. A partir dessas simulacoes, serao

calculadas a Sustentacao, Arrasto e Empuxo no demonstrador.

Por fim, pelo fato de o presente trabalho utilizar como base o veiculo 14-X para
o desenvolvimento do modelo analisado, os estudos aqui realizados contribuirao para a
formacao da base brasileira de estudos dessa nova tecnologia, oferecendo mais insumos

para proximos projetos.

1.4 Restricées do projeto
1.4.1 Sistema acelerador

Como explicado em 1.3.1, o scramjet nao é capaz de gerar empuxo partindo do
repouso de forma independente. Para isso, é necessario o uso acoplado a um sistema

acelerador para leva-lo até as suas condigoes ideais de operagao.
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1.4.2 Modelo computacional

A analise computacional feita neste trabalho consistiu em simular a condigao de
voo na altitude de 20 km, Mach 6 e angulo de ataque nulo, através de uma Simulagao
Estaciondria no software ANSYS, com refinamento de malha nas regides de interesse.
Foram ensaiados os dominios 2D, utilizando a se¢ao do modelo, e o 3D, com metade do

modelo a partir do eixo de simetria (eixo longitudinal do veiculo).

Apesar destas simplifica¢oes, foram utilizadas malhas relativamente simples, capazes
de serem analisadas em computadores de uso pessoal. Por essa razao, nao sera possivel
analisar a interagao entre ondas de choque e camada limite, a qual seria o escopo de um
préoximo estudo que podera utilizar os resultados aqui obtidos como base para realizar
as simulacoes em clusters de computadores mais potentes para atingir resultados mais

precisos.

No entanto, apesar de nao abordar o escopo de camada limite de forma mais pro-
funda, este trabalho apresenta resultados de algumas simulagoes considerando a existéncia
dela na superficie do demonstrador, a fim de se ter uma estimativa do comportamento do

escoamento e da sua interferéncia nas forcas de sustentacao e arrasto.

1.4.3 Camara de combustao

O processo de combustao do combustivel e o escoamento no interior da cAmara de
combustao do modelo proposto nao serao analisados neste trabalho. Dessa forma, essa
secao serd considerada uma "caixa preta'com entrada de escoamento em determinada
condicao e salda com outra condi¢ao, definida analiticamente e configurada na simulacao

como condic¢ao de contorno.

Essa simplificacao foi feita pois, para analisar a condi¢ao de voo do veiculo e os
efeitos do regime hipersonico atuando nele, nao é necessario, em um primeiro estudo,
modelar o que ocorre no interior da camara de combustao, mas sim entender o que ocorre

ao redor do modelo.

1.5 Organizacao do trabalho

O presente trabalho esta dividido em seis capitulos da seguinte forma:

No Capitulo 1 sao abordados os conceitos de scramjet e veiculo hipersénico, a
contextualizacao da necessidade do estudo, os objetivos principais do estudo e as limitagoes

do projeto.

No Capitulo 2 ¢é feita uma revisao bibliografica de modelos de veiculos hipersonicos
scramjet, além de serem apresentados estudos analiticos e computacionais que serviram de

base para o estudo feito neste trabalho.
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No Capitulo 3 é apresentada a fundamentacao tedrica do trabalho utilizada nos
calculos analiticos para desenvolvimento do modelo a ser analisado. Esta fundamentacao
também foi utilizada como embasamento para a discussdo dos resultados obtidos por meio

das simulac¢des computacionais em CFD.

O Capitulo 4 compde a metodologia do trabalho, sendo apresentadas as principais
teorias e equacionamentos. Nele, foi feito dimensionamento das rampas de compressao do
modelo e definiu-se as condigdes de contorno do dominio analisado. Em seguida, o modelo
do dominio a ser simulado em CFD ¢ apresentado e discutido, principalmente no quesito
de modelagem, malha computacional, definicdo das condigdes de contorno e estratégias de

simulacao.

Os resultados do estudo sao apresentados e discutidos no Capitulo 5 e, por fim,

conclusao do projeto, assim como sugestoes de trabalhos futuros, sao feitas no Capitulo 6.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Neste capitulo serao apresentados alguns programas de desenvolvimento de tecno-
logia de veiculos hipersonicos scramjet, incluindo principalmente o programa brasileiro
14-X, modelo base do demonstrador aqui projetado, que auxiliaram no entendimento de

sua missao e funcionamento.

As bibliografias estudadas foram utilizadas para embasar os estudos sobre os trés

pontos a seguir:

o Referéncias Geométricas: Para modelar o veiculo, foram utilizadas medidas de
referéncia retiradas de artigos relacionados ao estudo do veiculo 74-X, tais como

altura e largura maxima do demonstrador;

e Procedimentos de Calculos: Referentes ao dimensionamento das rampas de com-
pressao e consequente definicdo das condigoes de entrada e saida da camara de

combustao;

» Resultados analiticos e experimentais: Utilizados como base para validar os célculos
analiticos na condicao de altitude 20 km e Mach 6 analisada. Além disso, os graficos
de contorno de nimero de Mach das referéncias foram utilizados para validar, de

forma qualitativa, os primeiros resultados obtidos das simulag¢oes em CFD.
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2.1 X-43

O projeto do Demonstrador Tecnologico X-43 faz parte do programa Hiper-X do
governo americano. Sabe-se que o X-48 possui aproximadamente 3,7 m de comprimento,

1,5 m de largura e 0,6 m de altura, conforme a Figura 4 .
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Figura 3 — Demonstrador Tecnolégico X-43. Fonte: Adaptado de (PEREIRA, 2018) e
(MOSES et al., 2004).

2.2 X-51

O programa X-51 foi langado em 2005 com o objetivo militar de desenvolver um
missil scramjet waverider que voasse entre Mach 5 e Mach 6 utilizando hidrocarboneto
como combustivel (RONDEAU; JORRIS, 2013).

Com o perfil de missao semelhante ao do X-43, foi necessario utilizar o turbojet
B-52 para atingir a altitude entre 12 e 15 km e ntiimero de Mach 0,8 e, em seguida, um
motor foguete para acelerar o scramjet até Mach 4,8 (CARNEIRO, 2020).

Em 2010, a primeira missao do X-51 teve éxito em realizar o voo por 200 segundos
a um numero de Mach préximo a 5 (BOYLE, 2013). O grande legado do programa X-51

foi validar o voo de scramjets utilizando combustivel hidrocarboneto.
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Figura 4 — Demonstrador Tecnolégico X-51 acoplado a Aeronave B-52. Fonte: Adaptado
de (BOYLE, 2013) e (MOSES et al., 2004).

23 14-X

O projeto 14-X de veiculo hipersonico brasileiro iniciou em 2007 no Instituto de
Estudos Avangados (IEAv), com o conceito de utilizagdo de propulsao hipersonica aspirada,
com tecnologia scramjet e waverider para realizar voo atmosférico a 30 km de altitude e

Mach 10 (ROLIM, 2009; ROLIM et al., 2011; COSTA, 2011; TORO et al., 2012).

Em velocidades acima da velocidade do som, é criada uma onda de choque conica
na secao frontal, a qual, por meio das rampas de compressao, direciona o ar, na condigao

de pressao e temperatura adequadas, para a camara de combustao do scramjet.

Figura 5 — Concepgao do veiculo hipersonico 14-X waverider. Fonte: (CARDOSO; SOUZA;
TORO, 2013).

Segundo o site da Revista Fapesp, (CHAVES, 2019) , o modelo 14-X tem compri-
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mento de 4 m e massa de aproximadamente 7.500 kg.

Em 2012, foram propostas duas versoes baseadas neste modelo: os demonstradores
tecnolégicos scramjet 14-X B e 14-X S (GALVAO, 2016), apresentados nas Figuras 6 e 7

abaixo, com o objetivo de voar a uma altitude de 30 km e Mach 7.

Segundo Galvao (2016), as trés versoes se diferenciam em:

o Scramgjet 14-X: Tem o seu extradorso com a configuracao waverider;

o Scramjet 14-X B: Tem o seu extradorso em forma de cunha plana. Este modelo
¢é utilizado para o estudo da admissao do escoamento, das rampas de compressao,
camara de combustao e rampa de expansao do scramjet. Devido a sua configuracao,

forma-se uma onda de choque obliqua plana em seu bordo de ataque;

o Scramjet 14-X S é a duplicacao do scramjet 1/-X B conectado pelo extradorso. Essa
configuracao tem como objetivo gerar maior estabilidade para o veiculo devido a sua

simetria.

Figura 6 — Demonstrador Tecnoldgico 14-X S. Fonte: (CARDOSO; SOUZA; TORO, 2013).
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Figura 7 — Demonstrador Tecnol6gico 14-X B. Fonte: (CARDOSO; SOUZA; TORO, 2013).

A missao do veiculo hipersonico envolverd acelera-lo por um Veiculo Acelerador
Hipersonico composto por dois estdgios de motor foguete: os motores S30 e S31, que
utilizam propelentes sélidos (GALVAO, 2016).

Na altitude de 30 km, os motores foguetes estarao préximo a velocidade de Mach 7
e ocorrera o desacoplamento do veiculo 74-X. Em seguida haverd a ignicao do combustivel
injetado na cdmara de combustao com o ar atmosférico comprimido. O motor scramjet
queimara entao o combustivel por 4 a 5 segundos, proporcionando o empuxo necessario
para acelerar o veiculo. Apds a queima, o veiculo 14-X atingira o apogeu em voo balistico
e caird no oceano (GALVAOQ, 2016).
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Figura 8 — Trajetdria balistica do voo do Demonstrador Tecnoldgico scramjet 14-X. Fonte:
Adaptado de (COSTA, 2011).

2.3.1 Tecnologia waverider

A superficie do waverider 14-X foi projetada com base em conceito de Rasmussen
e He (1990), que mantém a onda de choque gerada pelo fluxo hipersénico no intradorso do
véiculo, de forma a gerar sustentacdo (KONTOGIANNIS; SOBESTER; TAYLOR, 2015).
Esse ar atmosférico comprimido pela onda de choque é utilizado, entao, para a propulsao

hipersénica no scramjet.

2.4 Estudos numéricos

Em Raj e Venkatasubbaiah (2012) é apresentada uma metodologia para o projeto
de secoes de compressao de scramjets utilizando relagoes de dinamica dos gases. Para isso,
estabeleceu-se a condicao de shock on lip na regiao de entrada da camara de combustao.
Também, foram feitas simulagdes numéricas considerando casos nao viscosos e viscosos e
concluiu-se que modelo de turbuléncia k — €, utilizado para modelagem do escoamento

viscoso, apresentou resultados equivalentes aos obtidos experimentalmente no estudo.

No estudo feito por Ingenito, Gulli e Bruno (2010) é discutida a influéncia de alguns
fatores, como geometria e velocidade, na razao L/D de veiculos hipersdnicos. Dessa forma,

utilizou-se esses valores como base para comparacao com o obtido nesse trabalho.

Em Moura (2014) foi feito um estudo da segao de compressao e captura de ar do
veiculo 74-X B, modelando computacionalmente o escoamento viscoso e nao viscoso. Foram
utilizados dois modelos de turbuléncia para analisar a interacao da camada limite com as

ondas de choque: k — kl — w e o transitional SST. Concluiu-se que o modelo k — kl — w
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¢é adequado para capturar com maior precisao a regiao de separacao da camada limite
ao passo que o modelo transitional SST tem uma performance melhor na detecgao do
ponto de recolamento da camada limite. Por fim, observou-se que a temperatura da parede
do veiculo também influenciava na interacao das ondas de choques com a camada limite

estabelecida.

Abordagens analiticas e numéricas foram utilizadas em Aratjo (2019) para projetar
a secdo de captura de ar de um demonstrador scramjet semelhante ao 14-X S, tendo
como condicao de voo o nimero de Mach 6,8, altitude de 30 km e as condi¢oes de shock
on lip e shock on corner na entrada da camara de combustao. Em seguida, simulagoes
computacionais do escoamento (nao viscoso e viscoso) foram utilizadas para verificar as
suas caracteristicas sobre o modelo desenvolvido. Posteriormente, o modelo de turbuléncia

k — kl — w foi validado e utilizado para a modelagem do escoamento viscoso.

Uma otimizagao da segdo de compressao é proposta em Martos (2017), baseada
no critério da maxima recuperacao de pressao. A partir desse estudo, foi concluido que
trés rampas de compressao eram ideais para o projeto do 14-X, uma vez que, ao aumentar
mais o nimero de rampas, o ganho na recuperagao de pressao nao compensava o esforgo

de modificar a estrutura do veiculo para se ter essas rampas.

Os estudos feitos em Carneiro (2020) propuseram projetar os principais componentes
do scramjet objetivando vantagens operacionais. Dessa forma, também foram utilizadas trés
rampas planas de compressao, otimizadas pelo método da méaxima pressao de recuperacao,
para comprimir o escoamento de ar até uma temperatura suficientemente elevada capaz
de promover a autoignicao do combustivel hidrogénio injetado na camara de combustao.
Ja para a se¢ao da camara de combustao, foram avaliadas duas abordagens: a primeira
desconsiderando injegdo de combustivel (power-off) e resultando na incapacidade de gerar
empuxo. J& na segunda abordagem foi considerada a injecao de hidrogénio dentro da

camara de combustao (power-on).
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3 FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo serdao apresentados os conceitos tedricos fundamentais para o enten-

dimento, desenvolvimento e discussao dos resultados deste trabalho.

3.1 Scramjet
3.1.1 Terminologia

Scramjet vem do termo Supersonic Combustion Ramgjet e trata-se de um motor
propulsor que utiliza o ar atmosférico em condi¢ao supersdnica para produzir empuxo.
(CARNEIRO, 2020).

Heiser e Pratt (HEISER; PRATT, 1994) propuseram a terminologia que sera

utilizada neste trabalho. A Figura 9 apresenta as se¢oes do modelo scramjet.

Compression |Combusti Expansion

External Int. Int.| External !

9

Scramjet

Figura 9 — Terminologia do modelo de scramjet. Fonte: (HEISER; PRATT, 1994).
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Secao Nomenclatura
0 Bordo de ataque do veiculo
1 Bordo de ataque da carenagem da C.C.
3 Entrada da C.C.
4 Saida da C.C.
9 Bordo de fuga da carenagem da C.C.
10 Bordo de fuga do veiculo

Tabela 1 — Nomenclatura das segoes do scramgjet. Fonte: Adaptado de (HEISER; PRATT,
1994).

3.1.2 Funcionamento

Na etapa de compressao, entre as se¢oes 0 e 3, ocorre uma compressao adiabatica que
leva a temperatura do escoamento de T} (escoamento livre) para T3, temperatura necessaria
para a queima do combustivel no interior da cdmara de combustao. As irreversibilidades
do processo, tais como atrito e presenga de ondas de choque, aumentam a entropia de s

para s3, de acordo com o ciclo de Brayton apresentado na Figura 10.

A compressao externa ocorre entre as subsegoes 0 a 1, com a incidéncia de ondas
de choque obliquas do bordo de ataque do veiculo até o bordo de ataque da carenagem
da camara de combustao. Nesta regiao de alta pressao é gerada sustentacao do veiculo.
J& a compressao interna ocorre entre as se¢oes 1 e 3, estabelecendo uma onda de choque
refletida. Vale ressaltar que a compressao pode ser feita através de multiplas rampas, de
modo que o escoamento passe por sucessivos processos de compressao e atinja o bordo de
ataque da carenagem da camara de combustao, estabelecendo um onda de choque refletida

que incida dentro da camara de combustao.

A regiao entre as sec¢oes 3 e 4 correspondem ao isolador juntamente a caAmara de
combustao. O isolador ¢ a regido inicial que tem a fun¢ao de atenuar o choque estabelecido
e uniformizar o escoamento para a sua posterior queima na cimara de combustao. Esse
processo ocorre a pressao constante, com aumento de entropia de s3 para s4. Nesta regiao,
o escoamento entra na camara de combustao com velocidade supersonica e condigoes
termodinamicas ideais a ocorréncia de combustao. O combustivel utilizado é hidrogénio

pressurizado, injetado em velocidade sonica.

Jé entre as se¢oes 4 e 10 ocorre a expansao adiabatica dos escoamento pos-combustao.
As irreversibilidades, tais como atrito e presenca de ondas de expansao, aumentam a
entropia de s para sjg. A expansao é responsavel pelo empuxo, aceleracao e sustentacao

do veiculo.

A expansao interna ocorre entre as segoes 4 e 9 e é governada pela Teoria de
Prandtl-Meyer. J& a compressao externa ocorre entre as secoes 9 e 10 e é governada pela

Teoria da Razao de Area.
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Na secao 10 é assumido que os produtos da combustao expandem perfeitamente

até a pressao estatica do escoamento livre Fj.

Entre os pontos 10 e 0 adota-se a ideia de ciclo termodindmico fechado e subsequente
rejeicao de calor, considerando pressao constante, entre os produtos da expansao e a

atmosfera retornando a temperatura inicial Ty, reiniciando o ciclo (Figura 10).

A energia térmica proveniente da queima é convertida em energia cinética onde a
velocidade dos produtos da combustao na saida da se¢ao de expansao externa ¢é superior a

velocidade corrente livre gerando o efeito de propulsao desejado.
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Figura 10 — Ciclo de Brayton padrao de um scramgjet. Fonte: (HEISER; PRATT, 1994).

3.2 Supersonico
3.2.1 Consideragoes iniciais

Para as andlises tedrica-analiticas, o ar foi modelado Gas Caloricamente Perfeito
(P =pRT ,v=14, R=287J/kgK). Também, o escoamento é considerado adiabético
e as perdas de energia nas fronteiras do sistema sdo desconsideradas. Por fim, o fluido
¢é considerado inviscido; dessa forma, os efeitos da camada limite nao serao levados em

consideracao nessas analises.
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3.2.2 Numero de Mach

Segundo Fox, Pritchard e McDonald (2000), o nimero de Mach é definido como

sendo a razao entre a velocidade do escoamento V e a velocidade do som no meio a:

SR

a=\/7RT (3.2)

O ntmero de Mach pode ser interpretado como uma razao entre as forcas de
inércia e de compressibilidade de um escoamento e é utilizado para classificar o regime de

velocidade, como mostra a Tabela 2.

Regime de Velocidade Numero de Mach

Subsonico M <0,8
Transonico 0,8<M<1,2
Supersonico 1.2 <M<5H
Hipersonico M>5

Tabela 2 — Regimes de velocidade em funcao do nimero de Mach. Fonte: Adaptado de
(JOHN; ANDERSON, 2003).

3.2.3 Teoria de Onda de Choque Obliqua

Segundo John e Anderson (2003), uma onda de choque obliqua plana surge quando
um escoamento supersonico/hipersonico é forcado a “dobrar-se sobre si mesmo” devido &

presenca de uma cunha com deflexdo positiva 6, medida no sentido anti-horario.

Devido a essa deflexdo, as linhas de corrente do escoamento também sofrem deflexao
para acompanhar a superficie da cunha, mantendo o escoamento paralelo e uniforme a

essa superficie.

A Figura 11 abaixo mostra o escoamento supersonico/hipersonico encontrando
uma deflexdo positiva de angulo € e resultando em uma onda de choque obliqua incidente
com angulo 5. J4 a linha de corrente também sofre uma deflexao 0, permanecendo paralela

a superficie da rampa.
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Figura 11 — Onda de choque obliqua plana incidente. Fonte: Adaptado de (JOHN; AN-
DERSON; 2003).

Em um sistema com varias superficies com inclinagoes positivas e sucessivas e
com escoamento supersonico/hipersonico, surgirao sucessivas ondas de choque obliquas
incidentes (Figura 12). Isso ocorrera sempre que o escoamento nao enxergar o sistema

como um corpo rombudo, que é um corpo onde a separacao do escoamento ocorre em uma
porgao significante de sua superficie (BEARMAN, 1984; MENEGHINI, 2002).

Esse fendmeno ocorre porque, apesar de o escoamento ter sua velocidade reduzida

ap6s uma onda de choque obliqua, incidente ou refletida, ele continua supersonico.

Figura 12 — Ondas de choque obliquas incidentes nas rampas de compressao do demons-
trador tecnolégico. Fonte: (PEREIRA, 2018).
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A partir das consideragoes feitas, em John e Anderson (2003) é equacionado a
conservagao da massa, quantidade de movimento e energia aplicados a uma onda de choque

obliqua plana da seguinte forma:

P1ULn = P2Uzp (3.3)

Upp = Uy (3.4)

p1+ pru, = po + poui, (3.5)
m+fé”=he+u§‘ (3.6)

As Equagoes 3.3, 3.4, 3.5 e 3.6 implicam na nao alteracdo da quantidade de
movimento na dire¢ao tangencial (¢) & onda de choque. Dessa forma, apenas a diregao
normal (n) contribui para a variagdo das propriedades do escoamento. Portanto, é possivel

aplicar nesse caso as relagoes de choque normal:

M, , = M * senf3 (3.7)
Py 2y 2
— =1+ —M; -1 3.8

T _ 1+277(M2 — )] [2+(7_1>*M12’” (3.9)

(v+1)* M¢,

+ 1) * M?
@ _ (’y ) 1,n2 (310)
P1 2+(7_1)*M1,n

M2 _|_L
2 _ 17n 771
vy )
MQn
My = ————— 3.12
>7 sen(B—0) (812)

J& a equacao abaixo é conhecida como a relacao 6 — 3 e descreve uma dedugao
trigonométrica capaz de definir um angulo € em funcao apenas de M; e  numa onda de

choque obliqua.

M?sen?S — 1
ME(y + cos2f3) + 2

tanf = 2cotgf3 (3.13)
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Em resumo, quando § aumenta (mantendo M7) o 4ngulo $ aumenta e quando M;

aumenta (mantendo @ constante) o dngulo 5 diminui.

Sendo assim, dado um escoamento supersénico/hipersénico sobre cunha com de-
flexdo positiva 6, ao resolver a Equacao 3.13 de forma iterativa, é possivel determinar o
angulo da onda de choque 3, as propriedades termodindmicas e o nimero de Mach do

escoamento apés essa onda de choque.

3.2.3.1 Critério da Maxima Recuperacao de Pressao

De acordo com Ran e Mavris (2005), a maior eficiéncia de compressao possivel
(compressao isentrépica) ocorre quando os choques possuem a mesma intensidade. Para

isso ocorrer, as velocidades tangentes as ondas de choque obliquas devem ser iguais.

Msen(01) = Maysen(6y) = ... = M,,_9sen(6,_1) (3.14)

Figura 13 — Otimizagdo por maxima recuperacao de pressao. Fonte: (MARTOS, 2017).

A razao de recuperagao da pressao total é dada por Heiser e Pratt (1994):

Py |1+ 5202 |71
_ - t\‘ + 2 outJ (315)

y=1 a2
1+ 5=M;,
Onde P, é a pressao antes de se iniciarem as ondas de choque e P,,; é pressao ao

término delas.

3.2.4 Teoria de Onda de Choque Refletida

Segundo John e Anderson (2003), quando uma onda de choque obliqua incidir sobre
um superficie plana, uma outra onda de choque, refletida, surgird obliquamente a superficie,
de modo a defletir novamente o escoamento, tornando-o paralelo a esta superficie. As
relagoes de onda de choque obliqua podem ser utilizadas com o dngulo de deflexao sendo

igual ao angulo de deflexdo da onda de choque obliqua incidente que provocou a reflexao.
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Figura 14 — Geometria de uma onda de choque refletido. Fonte: (JOHN; ANDERSON,
2003).

Para o caso das ondas de choque formadas pelo sistema de superficies inclinadas do
demonstrador tecnolégico (Figura 12), se as ondas incidirem em um mesmo ponto sobre a

superficie plana da carenagem na camara de combustao, ocorrerda o surgimento de uma
unica onda de choque refletida.

3.2.4.1 Maxima captura de ar choque on-lip e choque on-corner

Dependendo do posicionamento do inicio da carenagem da camara de combustao,
todo o fluxo de massa de ar capturado na se¢ao do inlet (drea das rampas de compressao
projetada no plano vertical) pode ser comprimido e conduzido & cdmara de combustao. Isso
ocorre quando as ondas de choque obliquas incidem no bordo de ataque desta carenagem
(lip), resultando em uma tnica onda de choque refletida, a qual incide exatamente na

entrada da cAmara de combustao (corner). Esses dois fendmenos sdo shock on lip e shock

on corner, respectivamente.
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Figura 15 — Secao de compressao com choques on lip e on corner. Fonte: Adaptado de
(CARNEIRO, 2020).

3.2.5 Combustao - Escoamento unidimensional com adi¢ao de calor

O escoamento com adi¢ao de calor da Teoria de Rayleigh pode ser aplicado para
modelar o processo de combustao que ocorre na camara de combustao do scramjet. Para
isso, as condicoes do escoamento na entrada dessa secao sao dadas pelas propriedades
termodinamicas e velocidade estimadas apds a onda de choque refletida da secao de
compressao interna do scramjet (CARNEIRO, 2020).
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Figura 16 — Escoamento unidimensional com adi¢ao de calor — Teoria de Rayleigh. Fonte:
(CARNEIRO, 2020).

Conforme a linha de Rayleigh da Figura 17, quando se adiciona energia ao escoa-
mento supersonico, as propriedades termodinamicas aumentam enquanto a velocidade e

numero de Mach diminuem.
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Figura 17 — Linha de Rayleigh. Fonte: (JOHN; ANDERSON, 2003).

Conforme apresentado em Jr (2006), as equagoes governantes para um escoamento

unidimensional com adi¢ao de calor sao dadas por:

Pin * Uin = Pout * Uout (316)
-Pin + Pin * ufn = Fout + Pout * U(th (317)
u? u?

nas quais o subscrito in é referente a entrada da camara e out a sua saida.

Para o Volume de Controle apresentado na Figura 16, tem-se o seguinte equaciona-

mento:

Pout 1 + ’YMzzn

P <1 + szut> (319
Tout - 1 +7M12n ? (Mout)2 - <]Dout>2 <Mout>2 (3 20)
E B 1 + fyMc?ut Mm B ]Dm Mzn .

Pout _ 1 + fyMgut ( Mm )2 (3 21)
Pin 1 + ,yMan Mout .
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3.2.6 Teoria de Prandtl-Meyer para ondas de expansao isentropica

O fendémeno de expansao de onda ocorre quando um escoamento supersdnico /hi-
personico, passando sobre uma superficie, encontra uma deflexao negativa com angulo
¢. E formado entao um leque de expansao isentrépica delimitada pelos angulos fifrente €

Meaudas @SSim como mostra a Figura 18 abaixo.

Figura 18 — Expansao isentrépica de Prandlt-Meyer. Fonte: (JOHN; ANDERSON;, 2003).

Os angulos referentes ao leque de expansao, ffrente € fcauda; POdem ser determinados

pela Equacao 3.22 abaixo

1
M frente = AT CSEN (M )

! (3.22)

1
Weauda = ATCSEN < M2>

O angulo de deflexdo 0 ¢é calculado a partir da funcao de Prandtl-Meyer v(M):

0 = ’U(Mg) - 'U(M1> (323)

onde a funcao de Prandtl-Meyer é dada por:

1 -1
v(M) = T b [T [M? — 1] — atanV' M? — 1 (3.24)
v—1 v+1
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Por fim, em John e Anderson (2003) sao definidas as propriedades termodindmicas

apo6s a onda de expansao, dadas pelas Equacoes 3.25, 3.26 e 3.27

T, (14252 M7

= =|—%— 3.25

T, (1 + M3 (3:25)
Py (Ty\771

1
ToN\ 1
gi _ (Ti) (3.27)

Conclui-se que a onda de expansao aumenta a velocidade do escoamento e diminui
a temperatura, pressao e densidade. Dessa forma, o escoamento permanece supersonico,

com as linhas de corrente paralelas a superficie de expansao.

No scramjet, como a onda gerada na inclinacao da carenagem da camara de
combustao estd um ambiente de confinamento, ela atingira a superficie inferior (rampa
de expansao do veiculo hipersonico) e refletird, agora na dire¢do da superficie superior
(Figura 19). Por causa disso, a teoria de Prandtl Meyer nao é mais valida, devendo ser
aplicada entdo a Teoria da Razdo de Area (HEISER; PRATT, 1994).

3.2.7 Teoria da Razdo de Area - expansio

Ao final da cAmara de combustao, as linhas de corrente encontram um angulo de
deflexao que estabelece uma frente da onda de expansao. No caso do veiculo hipersonico
14-X, as superficies superior e inferior da camara de combustao tém o mesmo angulo
de deflexao; logo, sdo estabelecidas duas frentes de ondas de expansao que se cruzam
e estabelecem frentes de ondas de expansao refletidas. Essas ondas refletidas atingem
as superficies de expansao superior e inferior e definem uma regiao onde a teoria de
Prandtl-Meyer pode ser empregada (Figura 19) (CARNEIRO, 2020).

No entanto, apds essa regido, é necessario aplicar a Teoria da Razdo de Area
(HEISER; PRATT, 1994), uma vez que existe um bocal divergente que acelera o escoamento

pelo aumento da secao transversal, seguindo a Equacao 3.28.
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Figura 19 — Segao de expansao de um scramjet. Fonte (CARNEIRO, 2020).

Aout Mz 1+L1M2t 2_(’%11)
= ( 2 ) (3.28)

Ain B Mout ]-"‘ ’YT_leZn

onde o subscrito in é referente a regido a partir da qual é valida a Teoria da Razao

das Areas, enquanto que out representa o bordo de fuga do veiculo.
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4 METODOLOGIA

4.1 Condicao de voo

Antes de iniciar as modelagens e andlises, foi necessario determinar as propriedades
termodinamicas do ar na altitude de 20 km por meio da Tabela 3 de Atmosfera Padrao
(ATMOSPHERE;, 1976).

Altitude [km]| 20
Temperatura [K] 216,6
Pressao [Pa] 5.475
Densidade [kg/m?] 0,08803
Velocidade do Som [m/s] 295,07

Viscosidade Dinamica [N.s/m?| 0,00001432

Tabela 3 — Propriedades da atmosfera a 20 km de altitude (ATMOSPHERE, 1976).

4.2 Concepcao do modelo

4.2.1 Veiculo 14-X B

O demonstrador tecnologico a ser analisado neste trabalho é muito semelhante ao
veiculo 74-X B, descrito por Cardoso, Souza e Toro (2013). No entanto, foi necessario
alterar os angulos de rampas de compressao para se ter as condigoes de shock on lip e

shock on corner para a condi¢ao de voo Mach 6 e altitude 20 km.

Como as larguras do bordo de ataque e bordo de fuga do veiculo nao influenciam na
determinacao analitica dos angulos de rampas, suas dimensoes foram mantidas as mesmas
das apresentadas em Cardoso, Souza e Toro (2013). Também, adotou-se a mesma altura
total do modelo para iniciar os calculos. Portanto, ao alterar os angulos das rampas de

compressao, o comprimento total do veiculo acabou também sendo alterado.

A largura das paredes laterais do veiculo e da carenagem da camara de combustao
foram estimadas por correlagdo de imagens a partir da Figura abaixo, que fornecia,
inicialmente, os parametros de largura do bordo de ataque e bordo de fuga, comprimento

total e altura total.
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Figura 20 — Modelo de Referéncia para o veiculo hipersonico a ser analisado. Fonte: Adap-
tado de Cardoso, Souza e Toro (2013).

Dimensao Parametro Valor

Altura do inlet [mm] Hg 112,17

Comprimento longitudinal da aeronave [mm] Xs 1.000
Largura do inlet [mm)] Bg 120

Largura da cauda da aeronave [mm]| Br 293,4
Largura da parede lateral [mm] e 8,66
Espessura da carenagem da C.C. [mm] C 13
Altura da cAmara de combustao [mm)] he 7.5
Angulo de Expansio Ocap 15°

Tabela 4 — Dimensoes do veiculo hipersonico 14-X S de Cardoso, Souza e Toro (2013).

Para o veiculo hipersonico a ser estudado neste trabalho, adotou-se as seguintes
dimensoes da Tabela 4: Hg = 112,17 mm, Bg = 120 mm, By = 293,4 mm, e = 8,66
mm, C' = 13 mm, 0,,, = 15°. As demais dimensoes sao obtidas por meio dos calculos das

rampas de compressao.

4.2.2 Extradorso waverider

Para nao manter um extradorso de cunha plana, foi adicionada uma curvatura na
tentativa de simular uma superficie conica assimétrica, como apresentada em Cardoso,

Souza e Toro (2013), e reduzir a intensidade da onda de choque na regiao do extradorso.
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Dessa forma, foi feito um loft com curvatura de 500 mm no bordo de fuga e
uma curvatura de raio 0 no bordo de ataque da aeronave. A principio, essa curvatura
foi atribuida arbitrariamente baseando-se em correlacdes com imagens de waveriders
referéncias. No entanto, para a otimizacao posterior deste modelo, é necessario um estudo
mais aprofundado para obter a configuracao waverider ideal que atenue de forma mais

eficiente a intensidade da onda de choque no extradorso da aeronave.

4.2.3 Calculo das rampas de compressao

4.2.3.1 Numero de rampas

O objetivo das rampas de compressao ¢ elevar a temperatura e diminuir a velocidade
do escoamento até as condigoes necessarias para se ter a autoignicao do combustivel

Hidrogénio.

Baseando-se nos estudos realizados em Martos (2017), foi adotada uma segao de
compressao com 3 rampas. Em teoria, quanto maior o n® de rampas, mais eficiente é o
processo de compressao; porém, na pratica, a fabricagao se torna muito dificil e o ganho

em eficiéncia ndo compensa tal dificuldade.

4.2.3.2 Célculo das propriedades termodindmicas na entrada da cAmara de combustao

Nessa metodologia as rampas forma calculadas de forma a atingir um Mach e
Temperatura de entrada na camara de combustao definidos para ocorrer a autoignicao do

combustivel hidrogénio.

Portanto, para o calculo desses parametros, admite-se que o Hidrogénio ¢ injetado na
camara de combustao em uma velocidade sonica e temperatura baixa (250K) (CARNEIRO,
2020). O combustivel é misturado com o fluxo de ar até que atinja sua temperatura de
autoigni¢ao de 845,15K, segundo Hodgman e Lind (1949), HANDBOOK (2004).

Considera-se entao a mistura de gases ideais, ou seja, as propriedades do escoamento
na saida da fronteira do volume de controle sao calculadas como sendo a média ponderada

considerando os fluxos massicos de cada espécie.
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Figura 21 — Volume de Controle da Camara de Combustio. Fonte: (ARAUJO, 2019).
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Aplicando os principios de conservacao de massa e energia ao volume de controle
da Figura 21, tem-se o seguinte equacionamento para determinar a temperatura na qual
o escoamento deve ser admitido na camara de combustao para obter uma mistura com

temperatura de equilibrio operando em regime permanente:

(I) Mear + mHQ = Mot (4 1)
([[) marhar + mHg th = mtothtot
Admitindo-se entao a Mistura de Gases Caloricamente Perfeitos, tem-se:
marcmear + mHQCpH2 TH2 == mtotcptoz Eot (42)
Isolando agora o calor especifico da mistura:
m m
Cptot = - “ Cpar + . 2 CpHg (43)

Mot Mot

Para determinar o fluxo méassico de H,, realiza-se o balanceamento estequiomé-
trico da combustao de Hidrogénio gasoso com ar atmosférico. A equacao genérica dessa

combustao é dada por:

C.H, + (x + Z) (02 +3.T6Ny) = 2C O, + LH,0 +3.76 (:c + Z) Ny (44)

Para o Hidrogénio gasoso, Hs, os valores das constantes x e y sao 0 e 2, respec-
tivamente. Determina-se entdao a razao combustivel /ar, fy, necessdria para se ter uma
combustao estequiométrica (HEISER; PRATT, 1994).

A8z + 4y

= =0,0291 .
137.28(4x +y) (45)

fst

J& para calcular m,,., utilizou-se a area normal as rampas de compressao e camara

de combustao e a velocidade do escoamento.

mer = Area x Velocidade do escoamento = Hg * Bg * M * a (4.6)

Portanto, calculando 1, e, em seguida, mpy, por meio da razao fs, tem-se os

seguintes resultados:
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Fluxo Méssico Valor [kg/s]

Tar 1,99
T, 0,058
Mot 2,05

Tabela 5 — Valores de fluxos méssicos.

Com os fluxos calculados acima e utilizando-se a Equacao 4.7, determina-se que a

temperatura admitida na camara de combustao é T;,; = 1.090,4 K.

marcmear + M, CpH2 TH2

Eot — (47)

Mot Cpiot

Uma vez determinado o valor da temperatura do ar na entrada da camara de
combustao, é necessario calcular também o nimero de Mach do escoamento nesta regiao,
uma vez que sera a partir dessas duas informagoes que os angulos de rampas de compressao

serao obtidos.

Utilizando-se a conservacao da energia escrita na forma de temperatura total e
aplicando-a ao volume de controle da Figura 22 mostrado abaixo, tem-se o equacionamento
para calcular o nimero de Mach na se¢do de entrada da camara de combustao em funcao

das condigoes iniciais do escoamento, apresentado na Equagao 4.8.

Figura 22 — Volume de controle para calculo do Nimero de Mach na entrada da Camara

de Combustao. Fonte: (ARAUJO, 2019).

1 1
(1 + M§> T = (1 + 2M§> T,

{2 [0 75) () -1

Aplicando os valores de T, = 216,6 K, T3 = 1.090,4 K e M, = 6 na Equacao 4.8,

tem-se os seguintes resultados:

(4.8)

\."
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My [-[] Ty [K] Ms[-] Ts[K]
6 216,6 1,77  1090,4

Tabela 6 — Numeros de Mach e temperaturas obtidos no bordo de ataque da aeronave e
na entrada da camara de combustao.

4.2.3.3 Célculo dos angulos e dimensoes das rampas de compressao

Calculados entao a temperatura e o nimero de Mach na regiao de entrada da
camara de combustao, utiliza-se o método iterativo esquematizado no Anexo A para
determinar os angulos das rampas de compressao para se obter um escoamento com Mach
1,77 e temperatura de 1.090,4 K na entrada da camara de combustao, explicitados na
Figura 23. O método iterativo baseia-se na Teoria de Choque de Onda Obliqua e Refletida,

descritas em 3.2.3 e 3.2.4, respectivamente.

Figura 23 — Angulos para relacées trigonométricas. Fonte: (ARAUJ 0, 2019).

Esse método iterativo foi validado com as condigoes e resultados apresentados em
Carneiro (2020), obtendo-se os mesmos valores de dngulos de rampas apresentados na

referéncia. Em seguida, ele foi aplicado entdo nas condi¢des definidas neste trabalho.

Apoés o término do processo iterativo, os angulos das rampas de compressao foram

determinados e estao apresentados na Tabela 7 abaixo.

01 0o 05 0,
7,39° 8,84° 10,69° 26,92°

Tabela 7 — Valores dos angulos da se¢do de compressao do veiculo hipersonico

No entanto, é necessario calcular também as dimensoes das rampas a partir dos an-
gulos calculados e da altura Hg definidos (Figura 24), utilizando as relagoes trigonométricas

das Equacoes 4.9 e considerando as condig¢oes de shock on lip e shock on corner.
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Figura 24 — Nomenclatura dos angulos e dimensoes da se¢ao de compressao do veiculo

hipersonico. Fonte: Adaptado de (ARAUJO, 2019).

5= i)
.
Sy = m % 5;
o= S s
Sy = m % S; . (4.9)
x, _ sen(180 8+e :iﬁz)ﬁg B, g
.-
¢ = P1— Ou;

H, =S4 * sen(¢);
XS = 51 * 005(51)

Calculando-se todos esses parametros, tem-se os seguintes valores para o dimensio-

namento das rampas:

S1 [mm]  X; [mm] Sy [mm] X, [mm] S3 [mm] X3 [mm] Sy [mm] h.[mm] Xg [mm)]

378,38 220,32 162,85 95,87 70,09 83,24 50,48 6,11 365,15

Tabela 8 — Valores dos angulos e dimensoes da se¢ao de compressao do veiculo hipersonico.

4.2.4 Calculo da camara de combustao - condigdo power-on

Como o escopo deste trabalho ¢ analisar o escoamento em torno do veiculo hiperso-

nico na condic¢ao de voo de Mach 6 e altitude 20 km, é necessario obter as propriedades
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termodinamicas do escoamento logo apods a saida da camara de combustao.

Conforme mencionado anteriormente em [3.2.5], quando energia é adicionada ao
escoamento supersonico, as propriedades termodinamicas aumentam enquanto que o
nimero de Mach diminui. Dessa forma, para maximizar a reagao de combustao e, ao
mesmo tempo, evitar que o escoamento alcance o regime transiente (Mach < 1,2), foi
adotada a hipotese de que o escoamento na saida camara de combustao esteja com
velocidade igual a Mach 1,2. Esta foi uma escolha baseada em Carneiro (2020) para uma
primeira analise, mas que pode ser modificada de acordo com novos estudos feitos para

identificar a condi¢do de saida da cAmara de combustao do escoamento neste modelo.

Portanto, sabendo quais sao as propriedades termodinamicas na entrada da camara
de combustao (Ps; = 670.640 Pa e T3 = 1.090,4 K) e ntimeros de Mach na entrada e saida
(M3 = 1,77 e My = 1,2), obtém-se, a partir das Equagdes 3.20 e 3.19 que a temperatura na
saida da cAmara de combustao (T}) é de 1.598,4 K e a pressao estética (P;) é de 1.197.648
Pa.

4.2.5 Expansao

O angulo de expansao foi considerado neste trabalho como sendo igual ao do modelo
14-X B de Cardoso, Souza e Toro (2013), ou seja, 15°. Essa hipdtese foi assumida para
investigar os resultados obtidos com a condi¢cao de rampa de expansao ja estabelecida
em outros projetos, diferentemente da secao de compressao, a qual exigiu um novo
dimensionamento para se obter um escoamento de ar sendo direcionado para a camara de

combustao.

O recomendéavel seria calcular também exatamente as propriedades termodinamicas
na saida da camara de combustao e, a partir das Teorias de Prandtl Meyer e da Razao
das Areas, estimar o angulo de expansido necessirio para se ter, no bordo de fuga da
aeronave, a mesma Pressao estatica do bordo de ataque. No entanto, isso nao sera analisado
neste trabalho pois se trata de uma questao de otimizacao do modelo que pode ser feita

posteriormente.

4.2.6 Desenho do modelo tridimensional

Diante do exposto, o modelo a ser analisado em CFD neste trabalho tem as

principais dimensdes apresentadas na Tabela 9 e cotadas na Figura 25 abaixo.

Além disso, na Figura 26 o modelo tridimensional é apresentado: a cor azul é
utilizada para a secao de compressao; a verde, para a de expansao e preta para a camara
de combustao. Além disso, em cinza estao as carenagens de paredes laterais e, em violeta,

o extradorso waverider.
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Dimensao Parametro Valor

Altura do inlet [mm] Hg 98,82

Comprimento longitudinal da aeronave [mm]| Xs 928,39
Largura do inlet [mm] Bg 120

Largura da cauda da aeronave [mm)] Br 293,4
Largura da parede lateral [mm] e 8,66
Espessura da carenagem da C.C. [mm] C 13
Altura da cAmara de combustao [mm] he 6,11
Angulo de Expansio [°] Oep 15°

8,66

Tabela 9 — Dimensoes do veiculo hipersonico analisado neste trabalho.

293,40

282

365,15 . 218,28

Figura 25 — Dimensoes do veiculo hipersonico analisado neste trabalho. Fonte: Autor.
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Figura 26 — Veiculo hipersénico modelado no software SOLIDWORKS. Fonte: Autor.

4.3 Modelagem em CFD

Pelo fato de o scramjet estar no intradorso do veiculo, englobando rampas de
compressao, camara de combustao e rampa de expansao, o foco maior do estudo sera
justamente nessa regiao a fim de identificar a distribuicdo de temperatura e pressao e,

consequentemente, calcular sustentacao, arrasto e empuxo.

Para isso, sera utilizada uma malha relativamente simples, capaz de ser analisada
em computadores de uso pessoal, porém refinada nas regides de interesse. Dessa forma,

apesar de ser considerada viscosidade no escoamento da simulacao, nao sera possivel captar
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a interagao entre ondas de choque e camada limite, a qual seria o escopo de um préximo
estudo que podera considerar os resultados e observagoes aqui apresentados, porém com a

utilizagado de computadores mais potentes.

O software utilizado para as simulagoes computacionais foram o ANSYS ICEM, para
geracao de malhas, e 0 ANSYS CFX, para definicao das condig¢oes de contorno e solugao
do problema. Como o escoamento em Mach 6 e altitude 20 km pode ser considerado como

gas ideal, o software possibilita realizar essa simulagao, ainda que em regime hipersonico.

O ANSYS CFX resolve as equagoes de dinamica dos fluidos na forma RANS
(Reynolds Averaged Navier-Stokes), a qual tem um custo computacional que viabiliza a
simulagao de escoamentos com altas velocidades para geometrias complexas. No entanto, a
sua desvantagem ¢ exigir o uso de modelos de turbuléncia, uma vez que ela elimina variagoes
aleatérias de alta frequéncia, caracteristicas da condi¢ao de escoamento turbulento. Sendo
assim, um dos problemas dos modelos de turbuléncia é que eles tém uma base empirica,
ou seja, cada um deles foi desenvolvido a partir da observacao de uma certa condigao

experimental e, por causa disso, é necessario encontrar o que mais se adapta ao caso

analisado (JUNIOR, 2020).

Neste trabalho foram feitas simulagoes para quatro modelos do veiculo hipersonico
e, para cada um deles, atribuiu-se duas condi¢oes de parede ao veiculo: a que permite

escorregamento do fluido em sua superficie e a que nao permite (velocidade zero na parede):

1. Simulagdo 1 - Modelo 2D na condicao power off: Trata-se da simulagao do esco-
amento em torno da segao central (bidimensional) do veiculo hipersénico (Secao
B-B, apresentada na Figura 25), desconsiderando a agao do combustor, ou seja, sem
presenca de combustao;

2. Simulacao 2 - Modelo 2D na condi¢ao power on: Trata-se também da simulacao do
escoamento em torno da mesma se¢ao da Simulagao 1, porém com a presenca da
combustao modelada em 4.2.3.2;

3. Simulagao 3 - Modelo 3D na condicao power off: Simulacao do escoamento em torno
do veiculo modelado (tridimensional), desconsiderando a agao do combustor. Para
essa analise, foi considerado somente metade do modelo devido a sua simetria, com
o intuito de reduzir o custo computacional (Figura 30);

4. Simulac@o 4 - Modelo 3D na condicao power on: Simulagdo do escoamento em torno

do mesmo modelo da Simulacao 3, porém considerando a presenca de combustao.

As simulag¢des bidimensionais tiveram o objetivo de validar o modelo computacional
e entender as melhores praticas de uma forma mais rapida e menos custosa computacio-
nalmente, antes de iniciar as simulagoes tridimensionais. No entanto, os resultados dos
casos 2D também serdo apresentados neste trabalho a fim de comparé-los com os efeitos

que surgem no modelo tridimensional.
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4.3.1 Malha

As malhas computacionais foram geradas a partir do software ANSYS ICEM de
forma nao estruturada devido a sua facilidade de aplicacao em geometrias mais complexas.
Em seguida, foram exportadas para o ANSYS CFX a fim de definir as condi¢des de
contorno e configurar o solver. O refinamento da malha foi feito na regiao préxima ao

veiculo, de forma a captar as ondas de choque e obter resultados mais confiaveis.

Nao foi possivel, neste trabalho, realizar a analise de convergéncia de malha para
cada uma das simulagoes feitas, uma vez que a capacidade computacional nao permitia
refinamentos maiores que os apresentados aqui sem que fosse necessario aguardar dias

para encerrar a simulagado ou acarretasse em erros de memoria computacional.

A seguir, sao discutidas as estratégias adotadas para gerar as malhas bi e tridimen-

sionais.

4.3.1.1 2D

Para as Simulagoes 1 e 2, utilizou-se a malha superficial Quad Dominant (elementos
predominantemente quadrilateros) e um dominio definido pelos seguintes pontos no espago
(X,Y, Z):

« Entrada: (-1000; 2000; 0), (-1000; -3000; 0);
« Safda: (6000; 2000; 0), (6000; -3000; 0).

Figura 27 — Dominio utilizado para a simulagao bidimensional em CFD.
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Nao foram criados dominios maiores justamente pelo fator capacidade computa-
cional, apesar do fato que as caracteristicas do escoamento em torno do demonstrador

tecnologico ja eram captadas de forma precisa o suficiente para o estudo deste trabalho.

Em relagdo a dimensao dos elementos, foi estabelecida uma dimensao maxima de
1 mm aos elementos colados ao contorno do veiculo, os quais cresciam a medida que se
afastavam dele, chegando até, no maximo, com a sua maior dimensao sendo igual a 15

mim.

Apesar de ser uma analise bidimensional, é necessario ter uma dimensao nao nula
na direcao 7Z para andlise no CFX. Para isso, a malha gerada bidimensionalmente foi
extrudada em 100 mm no eixo Z, sem adicionar novos elementos nessa dire¢ao; ou seja, os

elementos do plano XY possuiam 100 mm de dimensao na diregao Z.

Para o modelo da Simulagdo 1, criou-se uma malha no interior da camara de
combustao, a fim de permitir que o fluxo passasse livremente por ela sem sofrer acréscimo
de energia, conforme mostra a Figura 28. Com isso, foi possivel verificar, através da
simulagao computacional, se o fluxo realmente estava sendo direcionado para o interior da

camara de combustao.

Ja para a Simulagao 2, a camara de combustao foi fechada e, portanto nao foi
criada uma malha em seu interior, uma vez que para este estudo so é necessario saber quais
as condi¢oes do fluxo antes e depois desta secao. Sendo assim, a malha volta a existir ao
final da camara de combustao (Figura 29, com o intuito de simular a saida do escoamento

dessa se¢ao e sua seguinte uma expansao.

Figura 28 — Malha nao estruturada para a Simulagao 1.
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Figura 29 — Malha nao estruturada para a Simulagao 2.

4.3.1.2 3D

Para estudar o escoamento tridimensional em torno do semi-modelo do demons-
trador hipersonico, utilizou-se uma malha volumétrica tetraédrica e um dominio definido

pelos seguintes pontos no espaco (X, Y, Z):

« Entrada: (-1000; 1800; 0), (-1000; 1800; 1000), (-1000;-2500;0), (-1000; -2500; 1000);
e Safda: (5000; 1800; 0), (5000; 1800; 1000), (5000; -2500; 0), (5000 -2500; 1000).

Figura 30 — Dominio utilizado para a simulac¢ao tridimensional em CFD.

Para analisar somente metade do veiculo, o seu plano de simetria foi estabelecido
como sendo a parede lateral do dominio, com o objetivo de, no momento de atribuir as

condigoes de contorno, configurar essa fronteira como uma fronteira de simetria.

Pelo fato de ser uma malha tridimensional, o custo computacional seria muito alto

se fosse considerado o mesmo valor do caso bidimensional para a dimensao méaxima dos
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elementos. Dessa forma, manteve-se o refinamento de 1 mm em torno do veiculo, além
de uma malha mais densa nas regides de interesse; porém, permitiu-se que os elementos

crescessem até atingir uma dimensao méxima de 100 mm (distante do veiculo).

Assim como no caso bidimensional, foi criada uma malha no interior da camara de
combustao para a Simulacao 3 (power off) e, para a Simulagdo 4 (power on), a malha na
camara de combustao so estd presente proxima ao seu término. Ambas estao apresentadas

nas Figuras 31 e 32 abaixo.

Figura 31 — Malha nao estruturada para a Simulacao 3. Vista do plano Simetria do
dominio.

Figura 32 — Malha nao estruturada para a Simulagao 4. Vista do plano Simetria do
dominio.
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4.3.2 Escoamento e condigoes de contorno

Tendo em maos as malhas computacionais geradas, estas foram tratadas no software
ANSYS CFX Pre, por meio do qual foram atribuidas as devidas condi¢des de contorno
para cada fronteira do dominio e definidas as propriedades do escoamento. Nessa etapa,
independente da simulagao, as condi¢oes de contorno sao praticamente as mesmas, havendo
uma mudanga apenas na fronteira Lateral. Sendo assim, sdo apresentadas a seguir a forma

como cada fronteira do dominio e sua respectiva condicao de contorno foi configurada.

Figura 33 — Fronteiras do dominio utilizado para andlise do modelo tridimensional.

o Fluido: Para o escoamento foi definida a hipdtese de Gés Ideal e definida a pressao
de 5.475 Pa (pressao atmosférica a 20 km de altitude) como sendo a pressdo de
referéncia. Dessa forma, todos os inputs de pressao estatica tiveram esse valor de

referéncia subtraido do total, pois o software ja o considera em seus célculos.

Por fim, escolheu-se o modelo de turbuléncia k — kI — w, de acordo com o estudo
apresentado em Aratjo (2019) e a opcao de transferéncia de calor Total Energy, uma

vez que as variagoes de temperatura serdao bem significativas.

o Entrada: Para a entrada do dominio foi definida uma condi¢ao de parede do tipo
Inlet, com regime de escoamento supersonico. Também, foram estabelecidas a pressao
estatica relativa como sendo igual a zero (pois ja leva em consideragao o valor de
5.475 Pa da pressao de referéncia), velocidade normal de 1770,4 m/s (Mach 6 a 20
km de altitude), turbuléncia média e temperatura estatica de 216,6 K (temperatura

da atmosfera padrao a 20 km de altitude);
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Saida: Para a saida do dominio, definiu-se uma fronteira do tipo Qutlet com regime
supersonico. Essa é a tinica opgao que deve ser selecionada, uma vez que a simulacgao

desconsidera o que esta a jusante do escoamento supersonico;

Superior e Inferior: Para essas fronteiras foi selecionado a opcao Opening, a qual
simula uma auséncia de fronteira para evitar o efeito de parede presente em tineis de
vento. Dessa forma, a velocidade e direcao do escoamento seguem o que foi definido
na condicao de Entrada. Para a configuracao de turbuléncia, foi escolhida a opcao
Entrainment - Zero Gradient para ser condizente com a condi¢do de fronteira livre
(JUNIOR, 2020);

Veiculo: O veiculo hipersonico foi considerado como uma fronteira Wall, a qual nao
permite passagem do escoamento através dela. Além disso, foram feitas simulagoes
considerando a condicao de no slip wall, ou seja, com a presenca de camada limite
na superficie do veiculo; e de free slip wall, na qual nao nao ha a imposicao de
velocidade zero na parede, ou seja, sem camada limite. As duas condigoes foram

simuladas a fim de comparé-las e discuti-las;

Simetria: Para o plano que define a fronteira do dominio e coincide com o plano de
simetria do veiculo, é atribuida a condicao de Simetria, a qual considera que ha os
mesmos elementos do dominio no lado oposto a este plano. Com isso, o programa

entende que, ao lado externo do dominio, estd a segunda metade do veiculo;

Lateral: Para essa fronteira ha uma diferenca entre as simulagées do modelo bi e
tridimensional: No caso 2D, essa fronteira é considerada como fronteira de Simetria,
uma vez que a dimensao em 7 ¢é muito pequena em relacao ao dominio. Ja para o
caso 3D, esta foi considerada como uma fronteira Opening, assim como as fronteiras

Superior e Inferior, pois esta distante do veiculo hipersonico;

Entrada da Camara de Combustao: Essa fronteira s6 é definida para a condigao
de power on, uma vez que na condigao power off o escoamento passa livremente
pela camara de combustao. Dessa forma, como nao ha malha nessa regidao para tal

condicao, a fronteira é definida como fronteira de Outlet supersonico;

Saida da cAmara de combustao: Assim como no caso da entrada desta secao, tal
fronteira s6 é definida para a condi¢do power on. Sendo assim, como a camara
de combustao injeta o escoamento novamente no modelo, esta fronteira pode ser
considerada um Inlet supersonico com as condigoes de Mach 1,2, temperatura de
1.598.4 K e pressao de 1.197.648 Pa, calculados em 4.2.4.
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4.3.3 Solver

Apoés a definicao das condigbes de contorno, foi necessario configurar o Solver do
ANSYS para iniciar a simulagdo. Para isso, foram seguidas algumas boas praticas de
simulagao supersonica/hipersonica: A condigdo de temperatura inicial foi pré-definida
como 216,6 K em vez de deixa-la ser definida automaticamente. Em seguida, a opc¢ao de
Mesh Adaptation foi desligada para evitar custos computacionais desnecessarios, uma vez

que a malha ja estava bem definida préxima ao veiculo.

Além disso, na janela Solver Control, definiu-se o Advection Scheme como High
Resolution; critério de convergéncia com Residual (variacao das propriedades no tempo)
méaximo menor que 10~* e maximo de 10.000 iteracdes. Foram selecionadas também a
opcao AutoTime Scale Control - Conservative, padrao do ANSYS, e as opg¢oes avancadas

de interpolacao trilinear de velocidade e controle de compressibilidade.

Por fim, adotou-se a estratégia de iniciar a simulagdo com um Time Scale Factor
de 0,01 e, apds o escoamento em torno do veiculo estar préximo ao regime permanente
(sem variagoes nas forgas nos eixos X e Y), esse fator foi aumentado para 1 a fim de agilizar
o processo de simulagdo. Isso se fez necesséario pois, ao iniciar a simulagdo com um Time
Scale de 1, ela rapidamente divergia, obtendo-se nimeros de Mach inconsistentes com o

problema.

4.3.4 Convergéncia da solugao

Na solucao do CFX Solver Manager, foram monitorados os valores das forcas nos
eixos X e Y para verificar o atingimento do Regime Permanente. Isso se fez necessario
pois o acompanhamento do residuo maximo até que ele fosse menor que 10, com Time

Scale Factor de 0,01, estava levando mais de 24 horas.

Sendo assim, apds o inicio da solugao, aguardava-se as primeiras horas para eliminar
as instabilidades e, entdao, aumentava-se o Time Scale Factor de 0,01 para 1. Sendo assim,
a partir do momento em que os valores das forgas normais, junto com o nimero de Mach,
permanecessem constantes a cada iteragdo, aumentava-se ainda mais o Time Scale Factor
e aguardava-se algumas horas para encerrar a solucao, a fim de confirmar que a solugao

realmente havia atingido o regime permanente.

Essa foi uma estratégia aprendida e desenvolvida ao longo do trabalho apds inimeras
tentativas de simulacoes, nas quais o nimero de Mach divergia se estas fossem iniciadas
com Time Scale Factor de 1 ou, caso fosse mantido como sendo 0,01 até o final, levava

mais de 24 horas para serem obtidas, ainda para o caso bidimensional.

Isso ocorre porque o Timescale é o tamanho do intervalo de tempo utilizado nas
integracoes feitas pelo software. Sendo assim, ele é definido automaticamente baseando-se

nas dimensoes do dominio, condi¢oes de fronteira e regime do escoamento. No entanto,



75

por se tratar de um Regime Hipersonico, esse Timescale acaba nao sendo capaz de evoluir
a solugao sem divergir, principalmente no inicio dela, onde ha uma busca mais intensa

pelo regime permanente.

4.4 Poés processamento em CFD

Uma vez finalizada a solugao, os resultados sao extraidos através do Pos Processador
CFX Post. E a partir dele que se obtém os gréaficos de contorno de ntiimero de Mach, pressio
e temperatura, que sao resultados com carater mais qualitativo. No entanto, também é
possivel obter resultados quantitativos através das suas ferramentas de plots, function

calculator e Probe Values.

4.4.1 QGraficos de contorno

Sao resultados com carater mais qualitativo, utilizados para verificar existéncia de
camada limite (para parede do veiculo no slip wall), zonas de recirculagdo e distribuigoes

de pressao, temperatura, namero de Mach, entre outros.

Um exemplo desse tipo de grafico é mostrado na Figura 34 a seguir. Nela, é possivel
identificar e mensurar o nimero de Mach na regiao em torno do veiculo hipersénico no

plano de fronteira do dominio.

Figura 34 — Exemplo de grafico de contorno: Numero de Mach em torno do veiculo
hipersonico para a Simulagao 1, com parede do veiculo free slip wall.
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4.4.2 Plots quantitativos

Além de resultados mais qualitativos, é possivel também extrair valores de Mach,
pressao e temperatura ao longo de um contorno definido. Para isso, sao criadas polylines
para se obter o contorno do demonstrador em um plano desejado, discretizando-o em
varios pontos. Em seguida, sao exportados arquivos .csv com as propriedades desejadas

para cada ponto definido por essa polyline, como mostram as Figuras 35 e 36 abaixo.

Polyline da Intersecéo do Veiculo com o Plano de
Simetria

0,00 0 0,20 0,30 0,40 0,50

N—\

X [m]

Figura 35 — Exemplo de polyline criada a partir da interse¢ao do modelo tridimensional
do veiculo com o plano Simetria.
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Figura 36 — Exemplo de grafico criado a partir da polyline da Figura 35: Nimero de Mach
no intradorso em func¢ao da posicao X, para a Simulacao 4, com parede do
veiculo free slip wall.
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4.4.3 Probe Value

Uma outra forma utilizada para investigar as propriedades do escoamento em um
plano definido foi por meio da ferramenta Probe Value, a qual permite definir um ponto

qualquer e captar as propriedades do escoamento, conforme mostra a Figura 37 abaixo.

Ponto analisado

Probe At |0.335884 [-c.08ms77 [o.0c0 104408 Mumber =| |7 %]

Figura 37 — Exemplo de visualizacao das propriedades do escoamento através da ferramenta
Probe Value.

4.4.4  Function Calculator

A ferramenta Function Calculator foi utilizada para obter, de forma simples e
direta, as forcas no veiculo, sem que fosse necessério realizar a integracao dos gréaficos de

distribuicao de pressao.

4.4.5 OQutras ferramentas

Além das trés ferramentas acima, que foram utilizadas com mais frequéncia, também
fez-se uso das ferramentas de Contorno, IsoVolume e de criagdo de planos no eixo YZ do
dominio para captar aspectos mais qualitativos do escoamento tridimensional e entender

melhor o seu comportamento.
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5 RESULTADOS E DISCUSSOES

5.1 Resultados analiticos

Apébs a apresentacao da metodologia utilizada para a realizacao dos calculos
analiticos e simulagbes computacionais, os resultados serao apresentados e analisados
nesse capitulo. Além disso, serdo discutidas as eventuais inconsisténcias entre resultados
analiticos e computacionais, comportamentos do escoamento nao esperados e propostas de

melhorias, tanto na geometria do modelo, quanto na simulagao computacional.

5.1.1 Parametros nas rampas de compressao

Os parametros geométricos, propriedades termodinamicas e velocidades do escoa-
mento calculados através da Teoria de Onda de Choque Obliqua e Refletida, considerando
as condicoes de shock on lip e shock on corner e seguindo o Critério da Maxima Recuperagao

de Pressao, sao apresentados na Tabela 10.

Por meio desses resultados, é possivel identificar o aumento da temperatura e
pressao ao longo dessa secao, a medida que a velocidade do escoamento diminui, assim

como esperado.

Parametro \ : chal :
] Escoamento Livre 1% Rampa 22 Rampa 3* Rampa Entrada C.C.
0(°) - 7,39° 8,84 ° 10,69 ° 26,92 °
B(°) - 15,19 ° 18,35 ° 22,51 ° 44,37°
M, (ant. ao choque) -] 6 6 4,99 4,10 3,31
M, (post. ao onda) [-] - 4,99 4,10 3,31 1,77
P (Pa) 5.475 14.884 40.467 110.018 670.640
T (K) 216,6 296,4 405,8 555,7 1.090,4
p (kg/m3) 0,088 0,1747 0,347 0,689 2,14
a (m/s) 295,07 345,04 403,6 472,46 662,11
u (m/s) 1.770,4 1.721,7  1.6547  1.5638 1.171,9
Tiot (K) 1.775,3 1.772,5 1.770,4 1.773,4 1.773,6

Tabela 10 — Propriedades termodinamicas e velocidades do escoamento na se¢ao de com-
pressao do veiculo.

Observa-se que, a cada onda de choque, o nimero de Mach é reduzido, enquanto
que a pressao e temperatura estatica aumentam. Também, vale ressaltar que a temperatura
total ndo é exatamente a mesma ao longo de cada rampa por motivos de arredondamentos
realizados nos céalculos. Idealmente, elas deveriam ser iguais por se tratarem de processos

isentropicos.
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5.1.2 Parametros nas segoes - Power-off

Com a condigao de combustor desligado (power off ), ndo hé acréscimo de energia ao
longo da cdmara de combustao. Dessa forma, as condigoes na entrada e saida dessa se¢ao
sao iguais. Também, por causa disso, a temperatura total se mantém constante ao longo de
todo o veiculo, sendo que as pequenas diferencas de valores se dao por arrendondamentos

nos calculos.

E possivel ver que o escoamento realmente sofre uma compressao e tem sua
temperatura aumentada para entrar na camara de combustao e, apds sua saida, ele sofre
uma expansao, tendo sua pressao e temperatura reduzidas, porém aumentando a velocidade

do escoamento.

A Secao
Pardmetro ‘\ 0 - Escoamento Livre 3 - Entrada C.C. 4 - Saida C.C. 10 - Bordo de Fuga
M [-] 6 1,77 1,77 5,26
P (Pa) 5.475 670.640 670.640 5.163,4
T (K) 216,6 1.090,4 1.090.,4 271,46
p (kg/m?) 0,088 2,14 2,14 0,066
a (m/s) 295,07 662,11 662,11 330,14
u (m/s) 1.770,4 1.171,9 1.171,9 1.736,5
Tiot(K) 1.775,3 1.773,6 1.773,6 1.773,6

Tabela 11 — Propriedades termodinamicas e velocidades do escoamento ao longo do veiculo,
na condicao power off.

5.1.3 Parametros nas secoes - Power-on

Ja com a condigao de combustor ligado (power on), ha acréscimo de energia ao
longo da cdmara de combustao. Dessa forma, as condigoes na entrada e saida dessa se¢ao

nao sao iguais e a temperatura total sofre um acréscimo nessa se¢do devido ao acréscimo

de energia.
Parametro ’ Segao
\ 0 - Escoamento Livre 3 - Entrada C.C. 4 - Saida C.C. 10 - Bordo de Fuga

M [ 6 1,77 1,2 5,22
P (Pa) 5.475 670.640 1.197.648 4.262
T (K) 216,6 1.090,4 1.598,4 319,2

p (kg/m3) 0,088 2,14 2,60 0,046
a (m/s) 295,07 662,11 801,79 358,19
u (m/s) 1.770,4 1.171,9 962,1 1.869,7
Tiot(K) 1.775,3 1.773,6 2058,7 2058,7

Tabela 12 — Propriedades termodinamicas e velocidades do escoamento ao longo do veiculo,
na condigdo power on.
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5.2 Validacdo dos resultados computacionais

Para validar os resultados calculados computacionalmente, estes foram comparados
com os resultados analiticos mostrados nas Tabelas 10, 11 e 12, uma vez que os estudos
em CFD feitos nas referéncias bibliograficas sao relativos a outras condi¢oes de voo em
veiculos também diferentes do utilizado neste trabalho. No entanto, vale ressaltar que
nao era esperado que os resultados analiticos e computacionais fossem exatamente os
mesmos, principalmente em relagao ao modelo tridimensional, visto que cada um tem suas
simplificagoes e hipoteses, além do fato de o modelo computacional depender da malha e

modelo de turbuléncia utilizados.

Apesar da diferenca das condigoes analisadas neste trabalho e nas referéncias, em
Toro et al. (2012) ha um gréfico de contorno de distribui¢ao de nimero de Mach em torno
da segdo central (bidimensional) do veiculo 14-X B. A partir dela, foi possivel ter a primeira
validacao qualitativa se o comportamento do escoamento obtido computacionalmente era
condizente ou ndo ao observado por outros autores. E importante dizer que o modelo desta
referéncia nao foi simulado no trabalho pois, além das condigoes de voo serem diferentes,

a propria geometria dele é diferente da utilizada aqui.

A primeira simulagdo com as dimensdes calculadas analiticamente nao se mostrou
satisfatéria pois foi relatada a existéncia de uma regiao de recirculacao, gerando um
ponto de estagnacao préximo ao lip e impedindo o escoamento de seguir para a cAmara
de combustao nas condigoes ideais (Figura 38). Pelo fato de o modelo analitico ter sido
validado por meio das referéncias, priorizou-se alteragoes no modelo computacional para
identificar o erro. Dessa forma, foram testados os casos de parede do veiculo com as
condigoes free e no slip wall, outros modelos de turbuléncia e outros refinamentos de malha

na regiao; no entanto, nenhuma dessas tentativas solucionou o problema.

Figura 38 — Numero de Mach em torno da se¢dao bidimensional do veiculo para a altura
da camara de combustao h, = 6,11 mm.
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Em Costa et al. (2016) também ha a ocorréncia deste problema e a solugao
encontrada foi dividir a terceira rampa em duas. No entanto, no presente trabalho, optou-
se pelo aumento gradual da altura da cAmara de combustao (dimensao h.) até que se
estabelecesse a condicao de shock on lip e shock on corner no modelo computacional. Dessa
forma, essa dimensao foi aumentada de 6,11 mm para 7,11 mm e, para manter a altura
Hg constante, a espessura da carenagem da camara de combustao (C') foi diminuida em 1

min.

Algumas razoes podem justificar tal divergéncia: Apesar de isso ter ocorrido
também quando a parede do veiculo foi considerada free slip wall, a solu¢ao ainda leva em
consideracao efeitos viscosos do escoamento, que podem estar causando essa recirculacao.
Também, a malha utilizada, embora tenha sido refinada na regiao do lip pode nao ter
sido suficiente para captar de forma precisa o escoamento, o que contribui para que o
choque nao ocorra exatamente no lip, levando a efeitos indesejados como o observado.
Por fim, era esperado que os célculos analiticos nao fossem exatamente iguais ao que é
obtido computacionalmente porque também sao célculos aproximados, além de existir a
questao de refinamento de malha e modelo de turbuléncia adotado no CFD. Sendo assim,
os calculos analiticos tiveram uma papel muito importante na definicdo da geometria do
modelo; no entanto, eles nao foram totalmente efetivos, ja que foi necessario realizar esse

ajuste na altura da camara de combustao para atingir a condi¢ao desejada.

Apos a alteracao, foi possivel entao validar a simulacao do modelo bidimensional,

de forma qualitativa, através das comparacao entre as Figuras 39 e 40 abaixo.

4852400

4.37e+00

3.90e+00

3.42e+00
2,84e+00

2.47e+00

Figura 39 — Resultados da andlise computacional da secao do veiculo hipersénico 14-X B,
na condi¢do de voo Mach 7 e altitude 30 km. Fonte: (TORO et al., 2012).
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Figura 40 — Resultados da analise computacional da Simulagao 1, com parede do veiculo
free slip wall e altura da caAmara de combustao igual a 7,11 mm.

Nas duas imagens é possivel visualizar as ondas de choque incidindo no lip e
refletindo no corner. Abaixo da carenagem da cdmara de combustao, o contorno de niimero
de Mach também ¢é bastante semelhante, assim como a se¢ao de expansdo. Uma diferenga
notéavel é em relacao ao bordo de fuga: Como o veiculo hipersonico aqui analisado tem um
extradorso waverider, o seu bordo de fuga nao tem espessura nula, resultando em uma
regiao de velocidade zero logo atras dele, fato que nao ocorre no modelo 14-X B da Figura
39.

Apos essa validacao qualitativa das simula¢oes com o modelo bidimensional, iniciou-
se entao as simulagoes com o tridimensional. No entanto, observou-se o mesmo problema
da regiao de recirculacao, agora com a camara de combustao na dimensao ja ajustada

para 7,11 mm.

Seguiu-se entao o mesmo procedimento para se ter a condicao de shock on lip e
shock on corner e, consequentemente, escoamento sendo direcionado para a camara de
combustao na condicao desejada. Dessa forma, aumentou-se gradativamente a altura da
camara de combustao (também através da redugao da espessura da carenagem) até que
esta atingisse 10 mm, valor para o qual foi observada a condi¢ao de shock on lip e shock
on corner. Mais uma vez, o refinamento da malha, associado a efeitos tridimensionais e de
modelo de turbuléncia podem ter sido os responsdaveis por essa divergéncia significante

entre resultados analitico e computacional.

Por fim, pelo fato de o modelo testado ser muito pequeno (altura da cimara de
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combustao menor que 1 cm), pode estar ocorrendo também de a ordem de grandeza da
discretizacao do escoamento estar conflitando com a da dimensao da camara de combustao.
Portanto, simular o modelo em uma escala maior pode ser uma solucao para esse problema
em um trabalho futuro. Entretanto, no fim, isso também acaba sendo um problema relativo

a refinamento de malha.

5.3 Comparacoes entre resultados

A seguir, serao apresentadas algumas comparagoes feitas a partir dos resultados
das simulacoes e dos calculos analiticos, buscando evidenciar as equivaléncias e justificar
as diferencas. Tais comparacoes serao feitas majoritariamente em relagao a regiao do
intradorso do veiculo, onde se tem as rampas de compressao, camara de combustao
rampa de expansao; ou seja, onde realmente ocorrem os efeitos de interesse do estudo. As
comparagoes em relagao ao extradorso serao brevemente discutidas na comparacgao entre

as condigoes de combustor power off e power on.

5.3.1 Resultados analiticos e computacionais

Aqui, serdao comparados os resultados obtidos por meio dos calculos analiticos com
os das simulagoes computacionais do modelo bidimensional (Simulagées 1 e 2), com parede
do veiculo free slip wall, uma vez que os resultados analiticos também nao consideram a

condicao de nao deslizamento na parede.

No entanto, como a solu¢do CFD apresenta variagoes pequenas nos parametros
em cada ponto entre as ondas de choque, foram calculadas as médias desses valores para
compara-los com os resultados analiticos. Essa comparacao é apresentada na Tabela 13

abaixo.

Posicao

Mach [-] \ Pressdo Estat. [Pal | Temperatura Estat. [K]

Analit. CFD A Analit. CFD A Analit. CFD

Apés I* Rampa 4,99 4,95 0,80% 14.884 14.931 0,32% 2964  300,9
Apés 2* Rampa 4,1 4,12 0,49% 40.467 40.290 0,44% 4058 4035
Apés 3* Rampa 3,31 328 0,91% 110.018 105.715 3,91% 5557  561,9
Entrada da C.C. 1,77 1,71 3,39% 670.640 665.745 0,73% 1.0904 1202
Saida da C.C. 1,77 1,86 5,08% 670.640 535.327 20,18% 1.090,4 1.1214
Bordo de Fuga 522 536 268% 4262 3206 24,78% 3192 2676

Tabela 13 — Comparacao dos resultados obtidos analitica e computacionalmente para a
Simulacao 1, com parede do veiculo free slip wall.

Vale ressaltar que os parametros do escoamento livre e na saida da camara de
combustao da Simulacao 2, obtidos pela analise CFD, nao sdo comparados com os resul-
tados analiticos pois estes sao usados justamente como condi¢ao de contorno do modelo

computacional.



85

A partir da Tabela 13 acima, é possivel observar que as propriedades termodinamicas
e nimero de Mach sao muito proximos na se¢ao de compressao do demonstrador tecnolégico.
No entanto, a diferenca entre eles comeca a ser maior a partir da entrada da camara
de combustao. Isso pode ser justificado pelo fato que ainda nao ha a condicao perfeita
de shock on lip e shock on corner no modelo, fazendo com que esses valores sejam um
pouco diferentes dos calculados. Essas diferencas aumentam apoés a saida da camara de
combustao e uma das razoes é que esta se¢ao faz com que o escoamento sofra pequenas
variacoes ser percorrida. Sendo assim, ele atinge a sua saida com valores diferentes dos
referentes a entrada e, consequentemente, o resultado ao término da se¢ao de expansao

acaba sendo diferente também.

Uma vez comparados os resultados analiticos com os computacionais da Simulagao
1, na Tabela 14 sao apresentadas as comparagoes para a condicao de combustor ligado

(power on) da Simulagao 2.

Mach [-] | Pressio Estdt. [Pa] | Temperatura Estat. [K]

Posicao

Analit. CFD A Analit. CFD A Analit. CFD

A

Apos 1* Rampa 4,99 5,06 1,40% 14.884 14.932 033% 2964 2935
Apés 2% Rampa 4,1 4,13 0,73% 40467 40.647 0,45% 4058  399,2
Apés 3* Rampa 3,31 328 0,91% 110.018 109.817 0,18% 555,7  548,8
Entrada da C.C. 1,77 1,74 1,69% 670.640 664.572 0,90% 1.090,4 1.162,1
Bordo de Fuga 522 541 3.64% 4262  4.064 4.65% 3192 3134

1,40%
0,73%
0,91%
1,69%
3,64%

Tabela 14 — Comparacao dos resultados obtidos analitica e computacionalmente para a
Simulacao 2, com parede do veiculo free slip wall.

Uma vez que as condigoes de saida da camara de combustao sao definidas como
condigoes de contorno para a Simulacao 2, percebe-se os resultados obtidos computacio-
nalmente ao término da secao de expansao estao mais proximos aos analiticos do que na

Simulacao 1, uma vez ambos partiram de condigoes iniciais iguais.

Sendo assim, nenhuma diferenca entre resultados analiticos e computacionais foi
maior do que 5% para a Simulacdo 2, o que mostra a obtencao de bons resultados e a
possibilidade de refinar ainda mais a malha em computadores mais potentes para conseguir

resultados mais precisos.

Além disso, idealmente, era esperado que os valores de nimero de Mach, pressao
e temperatura fossem os mesmos na secao de compressao para as Simulagoes 1 e 2. No
entanto, como foram geradas malhas ligeiramente diferentes para cada um dos casos, os
resultados também acabam sendo um pouco diferentes. Dessa forma, as polylines criadas
automaticamente pelo CFD Post nao coincidem exatamente entre as simulagoes e, apesar

de a diferenca ser pequena, as comparagoes sao feitas entre pontos do contorno diferentes.
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5.3.2 Parede do veiculo Free Slip e No Slip Wall

Para avaliar a influéncia da condicao de parede do veiculo entre no slip wall (com
camada limite) e free slip wall (sem camada limite), comparou-se os resultados das simu-
lagoes com os modelos tridimensionais na condigao de combustor ligado (Simulagao 4).
Na Figuras 41 e 42 abaixo, é possivel observar nas imagens da direita a existéncia de um
contorno de velocidade praticamente nula em torno do veiculo. Essa regiao representa
a camada limite, na qual a velocidade é zero junto a parede (condigdo de nao desliza-
mento). Com excegao da existéncia dessa camada, constata-se que os comportamentos do

escoamento nas duas condi¢oes sao muito préximos.

Figura 41 — Gréfico de Contorno de Mach da Simulacgao 4, com parede do veiculo free slip
wall (esquerda) e no slip wall (direita).
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Figura 42 — Grafico de Contorno de Mach da Simulagao 4, com parede do veiculo free slip
wall (esquerda) e no slip wall (direita), na regido de compressao.

Apesar de a simulagdo conseguir representar, de certa forma, a camada limite, nao
é possivel chegar a conclusao de que esta representa fielmente a existente em condigoes

reais de voo devido a limitagdo de refinamento de malha.

Apos tal comparacao mais qualitativa, calculou-se através da ferramenta Function
Calculator do CFD Post, a forga de sustentacao (forga resultante no eixo Y) e a forga
resultante na diregdo X (resultante da componente horizontal do empuxo e do arrasto).
Estes valores sdo apresentados na Tabela 15 abaixo e vale ressaltar que estes sao referentes

ao modelo tridimensional da metade do veiculo hipersonico.

Fronteira do Veiculo Sustentagao [N] Forga em X [N]
Free Slip Wall 628,04 -74,82
No Slip Wall 613,73 -0,73

Tabela 15 — Valores de sustentacgao e forga resultante no eixo longitudinal da aeronave
obtidos pela Simulacao 4.

E possivel notar que, ao considerar a parede do veiculo como no slip wall, a forca
na dire¢io X é muito préxima de zero, o que significa que as forgas de atrito (de pressdo e
viscosas) sao praticamente iguais a forca gerada pelo empuxo do scramjet. Além disso, a

presenca de camada limite também diminui em 2% a forga de sustentagao gerada. Portanto,
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nessa condicao, o veiculo seria capaz de manter um voo de cruzeiro pois o empuxo ainda é

capaz de vencer o arrasto.

Isso ja nao é observado para o escoamento com a condicao de parede free slip wall, o
qual também possui viscosidade (mas nao camada limite), porém com efeito insignificante,
representando uma influéncia de menos de 1 N na for¢ga em X. Portanto, nesta condicao,
conclui-se que o scramjet gera uma forca de empuxo capaz de vencer o arrasto e acelerar

o veiculo na direcdo contraria ao escoamento.

5.3.3 Computacionais - 2D e 3D

As comparagoes serao feitas aqui entre as simulagoes dos modelos bi e tridimensional
na condic¢ao de combustor ligado (power on - Simulagoes 3 e 4), considerando a parede do

veiculo como free slip wall, a fim de nao considerar efeitos da camada limite no escoamento.

Para o caso tridimensional, analisou-se o plano de simetria do modelo, que tem a
mesma forma do bidimensional, com a exce¢do da altura da caAmara de combustao, a qual
foi modificada para se ter as condic¢oes de shock on lip e shock on corner, conforme discutido
em 5.2. Sendo assim, os valores aqui apresentados para o caso do modelo tridimensional
sdo referentes ao plano de simetria do veiculo e, caso fossem analisados em outros planos,

haveria variagoes nos resultados.

Nas Figuras 43 e 44 sao apresentados os graficos de contorno de nimero de Mach

para o modelo bidimensional (& direita) e tridimensional (& esquerda).
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Figura 43 — Gréfico de contorno de Mach das Simulagoes 4 (esquerda) e 2 (direita). Vistas
do veiculo completo e da secao de compressao.



90

Figura 44 — Gréfico de contorno de Mach das Simulagoes 4 (esquerda) e 2 (direita). Vistas
da saida da cdmara de combustao e logo apds o bordo de fuga.

Por meio das Figuras 43 e 44, é possivel observar uma regiao de maior velocidade
logo ao término do veiculo no modelo tridimensional, enquanto que isso nao ocorre para
o bidimensional. Inicialmente, supos-se que o regime permanente ainda nao tinha sido
estabelecido; no entanto, essa hipdtese foi descartada apds dar continuidade a simulacao
por mais um dia e nada ter sido alterado. Mais adiante essa regiao de alta velocidade
atras do veiculo sera melhor detalhada, mas o fato de a caAmara de combustao ser tridi-
mensional, aliado as laterais curvas da secao de expansao, resulta em uma adi¢do maior de
quantidade de movimento na regiao central do modelo, fazendo com que a velocidade do
escoamento atinja o término da se¢cdo com um valor maior. Além disso, devido a geometria

tridimensional do modelo, ele continua expandindo na regiao posterior ao veiculo, como
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se ainda estivesse confinado em um bocal divergente, agora definido pelas fronteiras de

nimero de Mach menores (em verde nos graficos de contorno).

Uma outra constatacao é que os gréaficos de contorno do modelo bidimensional
(a direita) sao mais nitidos devido ao fato de a malha ser mais refinada, o que permite

capturar as ondas de choque com maior precisao.

Por fim, é possivel ver que a condicao de shock on lip e shock on corner é mais
precisa no modelo bidimensional do que no tridimensional, que faz com que parte do
escoamento seja direcionado a regiao do intradorso da carenagem da camara de combustao,
em vez de seguir para a o interior dela. Mais uma vez, o refinamento de malha tem efeito
nisso, mas também mostra que a condigao ideal seria obtida aumentando ainda mais a

altura da camara de combustao.

Comparando agora resultados mais quantitativos, tem-se os valores do niimero de
Mach e da pressao e temperatura estaticas na secao de compressao e ao término da se¢ao

de expansao.

Posicio Mach [-] \ Pressdo Estat. [Pal | Temperatura Estat. [K]
2D 3D A 2D 3D A 2D 3D A
Apos 1° Rampa 4,95 499 081% 14.931 15224  1.06% 3009 2970 -1.28%
Apé6s 2% Rampa 4,12 4,02 -243% 40.291 45.691 13,40%  403,5 4194  3,95%
Apé6s 3% Rampa 3,28 3,22 -1,83% 105.715 121.975 15,38%  562,0 5785  2,93%
Entrada da C.C. 1,71 1,73 -226% 665.745 623.458 -6,35% 1.202,0 1.168,8 -2,76%
Bordo de Fuga 536 5,74 7,09%  3.206 2282 -28,82%  267,6 2718  1,57%

Tabela 16 — Comparacgao dos resultados obtidos computacionalmente para as Simulagoes
2 e 4, com parede do veiculo free slip wall.

Pela Tabela 16, é possivel visualizar que as varia¢gdes no niimero de Mach entre
modelos bi e tridimensional ficam abaixo de 5% na se¢ao de compressiao, aumentando para
7,09% ao término da secao de expansdo. Isso mostra que a regiao de maior velocidade
ocorre principalmente apdés o término do veiculo, uma vez que os graficos de contorno
de Mach apontam um valor maximo de 6,99, enquanto que o valor ao final da secao de
expansao ¢ de 5,74, o que prova que o escoamento continua expandindo mesmo apos o

bordo de fuga do demonstrador.

Uma outra constatagao é a diferenga nos valores da pressao estatica ao longo do
veiculo: logo apos a segunda rampa de compressao, a diferencga entre os valores ja é maior
que 10%. Isso também ocorre devido aos efeitos tridimensionais que serao mostrados

posteriormente.

Nessa analise, nao foram comparados os valores de forcas de sustentagao e resultante
em X pois, apesar de o modelo bidimensional ter uma largura pequena, ela nao é nula.

Dessa forma, os valores obtidos para essas forcas nao representam exatamente as forcas
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resultantes em uma se¢ao bidimensional com largura tendendo a zero.

Por fim, os gréaficos da Figura 45 abaixo mostram a comparagao dos resultados das

Simulagdes 2 e 4, calculados no intradorso do veiculo. O intervalo sem medigoes é devido

a inexisténcia de malha e, portanto, de escoamento, no interior da camara de combustao.

Essas figuras mostram um comportamento muito semelhante entre os modelos, sendo que

as diferencas se tornam um pouco mais acentuadas na regiao de expansao.
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Figura 45 — Comparacao dos resultados obtidos computacionalmente para os modelo bi e
tridimensional, na condi¢ao power on, com parede do veiculo free slip wall.

5.3.4 Computacionais - Power off e Power on

Nesta ultima comparacao, serao discutidos alguns aspectos das simulagoes feitas
para o modelo tridimensional nas condi¢oes de combustor desligado (power off) e ligado

(power on), com parede do veiculo free slip wall.

Primeiramente, na Tabela 17 a seguir sao mostradas as forcas de sustentacao e a

resultante no eixo longitudinal (eixo X) dos modelos que representam metade do veiculo.

0,8

Temperatura Estatica ao longo do Veiculo

0,9
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Condicdo  Sustentacdo [N] Forca em X [N]
Power off 144,71 244,23
Power on 628,04 - 74,82

Tabela 17 — Forcas atuantes no modelo do semi-veiculo para as condigoes power on e
power off.

A partir desses resultados, é possivel confirmar que, além do empuxo que é gerado
pelo combustor ligado, este também contribui na geracao de sustentagao. Isso ocorre pois
a pressao, ainda que diminua ao longo da secao de expansao, é maior que a da condicao
power off, uma vez que energia foi adicionada ao sistema e, consequentemente, a pressao
aumentou, seguindo a linha de Rayleigh (Figura 17). Além disso, a condi¢ao de power
off apresenta um nimero de Mach maior no término da sec¢ao de expansao. Isso ocorre
justamente porque o nimero de Mach na saida da camara de combustao também é maior

nesta condigao.

As distribui¢oes de nimero de Mach, pressao e temperatura de ambos os modelos
sao mostradas nos graficos das Figuras 46 e 47, plotados no plano de simetria do veiculo.
Cada uma dessas figuras representa a distribuicdo em uma regiao do veiculo: intradorso e
extradorso. Para a condi¢ao power on nao ha pontos na camara de combustao pois esta é
considerada como uma "caixa preta'na qual nao ha escoamento e, portanto a condi¢ao de

saida da camara de combustao é definida por meio dos dados calculados analiticamente.
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Figura 46 — Comparacao entre condigdes power on e power off no Intradorso. Modelo
tridimensional, parede do veiculo free slip wall.
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Pelos graficos de distribuicao de nimero de Mach, temperatura e pressao estaticas,
observa-se que estes valores diferem pouco na regiao do extradorso do veiculo, independente
se o combustor esta ligado ou nao. Isso ja era imaginado uma vez que a forma waverider é
a mesma para as duas condigoes e que a onda de choque gerada nesta regiao independe do

intradorso.

No entanto, apesar das diferencas valores de velocidade e propriedades termodina-

micas aqui apresentadas, o comportamento do escoamento nas duas condigdes é muito

semelhante, como mostra a Figura 48 abaixo.

Figura 48 — Gréfico de contorno de Mach do escoamento para as condigoes power off
(esquerda) e power on (direita), com parede do veiculo free slip wall.

5.4 Analise qualitativa do escoamento

Apos as comparacgoes entre resultados discutidas acima, serao analisados os aspectos
do escoamento em torno do demonstrador tecnologico, de forma a entender melhor quais

sao os efeitos tridimensionais que ocorrem.

Dessa forma, para cumprir com o objetivo proposto de analisar o escoamento sem
levar em consideracao efeitos de camada limite, principalmente em relacao as ondas de
choque obliquas, os resultados aqui apresentados serao referentes ao modelo da metade do

veiculo tridimensional, na condicao de power on e parede do veiculo free slip wall.
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Para essas discussoes, as ferramentas disponiveis no CFX Post foram fundamentais
para permitir a visualizacao desses efeitos. Portanto, a seguir serao apresentados graficos
de contorno, isovolumes e linhas de corrente que serviram de base para as constatagoes a

serem feitas.

A melhor forma de realizar esse estudo foi analisar o nimero de Mach, uma vez que
sua distribui¢ao é mais facil de visualizar pois as variagoes sao de uma ordem de grandeza,

diferentemente do que ocorre para a pressao estatica, por exemplo.

Inicialmente, analisou-se a distribuicao do niimero de Mach na superficie do veiculo,

que estéd representada nas Figuras 49 e 50.

Fica nitida a variacao de Mach ao longo das rampas de compressao, permanecendo
constante até a préxima rampa, onde hd uma onda de choque obliqua. O comportamento
na parede lateral da secao de compressao também é o mesmo, o que é um ponto positivo,
pois mostra que nao ha um escoamento transversal a direcao X, colado na superficie das

rampas e que acaba encontrando uma barreira nestas paredes.

Na entrada e saida da cdmara de combustao (segunda imagem da Figura 50) é
possivel observar que o niimero de Mach também nao sofre grandes variagoes ao longo do
eixo Z. Dessa forma, o que foi apresentado no plano de simetria é valido para ao longo de

toda a direcao Z, nessas duas regioes.

Na parede do bordo de fuga do veiculo (segunda imagem da Figura 50), é possivel
ver uma regiao de estagnacao (em azul escuro) que causa uma forga de arrasto de pressao.
Essa regiao existe devido ao extradorso wawverider; dessa forma, uma das formas para
diminuir o arrasto do demonstrador ¢é justamente modificar a forma dessa geometria para

evitar a presenca de uma parede plana ao fim do veiculo.

Por fim, em relacao ao extradorso do veiculo, a primeira imagem da Figura 50
mostra que o numero de Mach varia pouco ao longo das dire¢coes X e Z, o que ja era
esperado pois a onda de choque obliqua no bordo de ataque é o inico fator que define as

condigoes do escoamento atras dela nessa regidao.
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Figura 49 — Distribuicdo de nimero de Mach no veiculo hipersoénico com parede free slip
wall. Vistas isométrica e superior.
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Figura 50 — Distribui¢do de nimero de Mach no veiculo hipersonico com parede free slip
wall. Vistas do extradorso, bordo de fuga e inlet, respectivamente.

As imagens do isovolume criado, Figura 51, mostram uma visao mais tridimensional
do escoamento, porém sem acrescentar grandes insights em relagao aos graficos de contorno;
somente que o escoamento proximo a rampa de expansao parece ser deslocado na direcao
positiva de Y pela regiao de menor velocidade atras do parede referente ao extradorso

waverider.

Além disso, é possivel confirmar que a condicdo de shock on lip nao esta perfeita,

pois ha escoamento escapando para o intradorso da carenagem.
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Figura 51 — Isovolumes da distribuicdo do niimero de Mach em torno do veiculo hiperso-
nico.

A regiao de maior nimero de Mach atras do veiculo indica que o escoamento
continua sofrendo expansao mesmo apos passar pelo bordo de fuga, na qual os contornos

de menor nimero de Mach (em verde na Figura 51) atuam como um bocal divergente
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para continuar acelerando o escoamento. Isso pode estar ocorrendo pelo fato de o angulo
da rampa de expansao nao ter sido calculado para se obter a pressao igual a pressao do

escoamento livre no bordo de fuga do demonstrador.

Além disso, foi gerado um grafico de contorno de niimero de Mach no plano XZ do
veiculo, apresentado na Figura 52, para identificar possiveis influéncias da geometria tridi-
mensional nessa regiao de maior velocidade. Observa-se entao que as maiores velocidades

estdo mais préximas ao eixo de simetria do veiculo.

L]
0 0.150 0.300 (m) Ir_. hs
[ | |

0.075 0.225

Figura 52 — Distribui¢do de nimero de Mach no plano XZ do veiculo.

Por fim, a Figura 53 mostra as linhas de correntes na secao de expansao e depois,
com maior detalhes, a partir da zona de alta velocidade. E possivel visualizar que as estas
linhas ficam contidas na regiao de expansao criada pelo bocal divergente e, apds o bordo

de fuga do veiculo, elas tendem a se agrupar enquanto seguem para longe do modelo.
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Figura 53 — Linhas de corrente geradas a partir da secao de expansao do intradorso do
veiculo.
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5.5 Analises no plano transversal

Para investigar os efeitos tridimensionais é necessario observar nao sé o plano
de simetria do veiculo, mas também o que acontece em seu eixo Z, o qual confere a
tridimensionalidade a ele. Para isso, escolheu-se 11 planos ao longo do modelo para analisar
graficos de contorno de niimero de Mach, temperatura e pressao estaticas. Desses 11 planos,
os 4 primeiros sao referentes a se¢do de compressao, o quinto passa pelo interior da camara
de combustao e os outros seis sao referentes a secao de expansao. Para esta tultima, vale
ressaltar que o plano 6 esta imediatamente antes de iniciar a secao de expansao e o plano

11 estd localizado apds o bordo de fuga do demonstrador.

Figura 54 — Planos utilizados para analises no plano transversal ao eixo longitudinal do
veiculo.

Os graficos de contorno gerados para cada um desses planos serao apresentados a

seguir.

5.5.1 Distribuicao de Mach na dire¢ao transversal

As Figuras 55, 56 e 57 apresentam os graficos de contorno de nimero de Mach para
cada um dos planos transversais. No Plano 1, é possivel identificar uma regiao de baixa
velocidade logo acima da parede lateral, a qual vai desaparecendo ao longo dos Planos 2 e

3, até que a distribuicao de velocidade esteja mais uniforme ao longo do eixo Z.
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3.993e+000

Figura 55 — Gréaficos de contorno de nimero de Mach nos Planos de 1 a 4 (secao de
compressao).

No Plano 5, é possivel observar que a regiao mais central, préxima ao plano de
simetria do veiculo, possui velocidades menores, mas que aumentam a medida que se

caminha para a lateral do modelo.

Plano 5

0.200 (m)

Figura 56 — Graficos de contorno de niimero de Mach no Plano 5.

Na secao de expansao, é possivel observar que o escoamento sai da camara de
combustao de forma uniforme e o aumento da velocidade ao longo da rampa acontece
primeiramente nas laterais e, depois, na regiao proxima ao plano de simetria, como mostram

os Planos 8 e 9.
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Além disso, identifica-se também uma regiao de velocidades menores no intradorso
do veiculo (em azul claro), que confina o escoamento de maior velocidade na regiao do

veiculo.

Por fim, no Plano 11 ficam visiveis as regioes de velocidades menores proximas
a parede plana do bordo de fuga, pois esta age como corpo rombudo, gerando zonas de

recirculagao atras dela.

Plano 6 Plano 7

0.100 (m)
]
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0.100 (m) 2 K ). 0.200 (m)
— =
0075
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Plano 11
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© —

Figura 57 — Gréficos de contorno de ntimero de Mach nos Planos de 6 a 11 (segao de
expansao).

5.5.2 Distribuicao de pressao estatica

Assim como foi feito para o nimero de Mach, as Figuras 58, 59 e 60 apresentam os

graficos de contorno de pressao estatica para cada um dos planos transversais.
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Na se¢ao de compressao, observa-se que no Plano 1 hd um ponto de alta pressao (que
coincide com um ponto de menor velocidade) e a distribuicao de pressao nao esta uniforme,
uma vez que a parede lateral ainda é muito pequena para impedir efeitos transversais do

escoamento. Nos Planos 2 e 3 ja se vé uma uniformidade maior na distribuicao da pressao

ao longo do eixo transversal Z.

3.081e+004.

2.054e+004

4.585e+003 1.027e+004

0.000€+000 0.000€+000

[Pa]

[Pa]

2.972e+004

0.000e+000
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Figura 58 — Gréaficos de contorno de pressdo estatica nos Planos de 1 a 4 (secdo de
compressao).

Ja no Plano 5, é possivel ver que o intradorso da carenagem também gera sus-
tentacao, visto que a diferenca de pressao entre essa regiao e o extradorso do veiculo é

significante.

Plano 5

0.200 (m)

Figura 59 — Graficos de contorno de pressao estatica no Plano 5.
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Por fim, na secao de expansao, é possivel observar a expansao mais intensa na

lateral do veiculo, mas que depois vai se uniformizando ao longo dos planos.

Assim como foi constatado para o nimero de Mach, os Planos 10 e 11 apresentam

uma regiao em forma de "meia lua"com alta pressao logo abaixo do veiculo.

Plano 6 Plano 7

Plano 8 Plano 9

Plano 10 Plano 11

0.200 (m)
—

Figura 60 — Gréficos de contorno de pressao estatica nos Planos de 6 a 11 (secao de
expansao).

5.5.3 Distribuicao de temperatura estatica

Por fim, as Figuras 61, 62 e 63 apresentam a distribuicao da temperatura estatica
ao longo dos planos transversais ao demonstrador tecnologico, a qual é muito proxima,

qualitativamente, da distribuicdo de pressao estatica.
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Na secao de compressao, visualiza-se o atingimento de uma uniformidade na

distribuicao de temperatura ao longo do eixo Z somente no Plano 3.
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Figura 61 — Graficos de contorno de niimero de temperatura estatica nos Planos de 1 a 4
(secao de compressao).

Em relacao ao intradorso da carenagem da camara de combustao também é possivel
observar, no Plano 5, uma zona de alta temperatura no centro do veiculo e que vai se

dissipando a medida em que se caminha para a borda.

R17.0

=]
0.200 (m)

Figura 62 — Gréficos de contorno de temperatura estatica no Plano 5.
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Figura 63 — Gréficos de contorno de pressao estatica nos Planos de 6 a 11 (secao de
expansao).

Assim como o nimero de Mach e pressao estatica, a temperatura estatica pouco
varia ao longo do eixo longitudinal da aeronave no extradorso, uma vez que ha somente
uma onda de choque obliqua, logo no bordo de ataque do veiculo, que define a intensidade

do choque e, como consequéncia, da velocidade e das propriedades termodinamicas.

Também, algo a se observar é que as paredes laterais nao sao capazes de isolar
os efeitos tridimensionais sobre o escoamento passando pelo scramjet. Dessa forma, as
distribuicoes de pressao e temperatura estaticas sofre interferéncias do escoamento que vem

das laterais, os quais nao foram analisados de forma detalhada neste trabalho preliminar.
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5.6 Forcas no veiculo

Apods a discussao dos aspectos mais qualitativos, a seguir serao apresentadas as
forgas que agem no modelo de metade veiculo em cada uma das dire¢oes a fim de discutir
a influéncia de forgas viscosas e forcas advindas de diferenca de pressao em cada uma das

simulagoes.

Como explicado anteriormente, as forcas aplicadas no demonstrador tecnolégico
serao apresentadas somente para os modelos tridimensionais analisados, que sao os objetivos
finais do estudo, considerando tanto a opcao de parede do veiculo no slip wall quanto free

slip wall.

Modelo Forgas de Pressao [N] - P | Forgas Viscosas [N] - Visc.
Dir. X Dir. Y Dir.Z | Dir. X Dir. Y  Dir. Z
3D - power on - no slip -86,17 616,79 66,48 85,43  -3,06 4,96
3D - power on - free slip | -75,18 628,69 66,52 0,35 -0,65 -0,12
3D - power off - no slip | 218,91 235,11 676,99 | 115,24 -4,23 3,98
3D - power off - free slip | 243,40 145,46 625,79 0,83 -0,75 -0,27

Tabela 18 — Forgas atuantes nos modelos tridimensionais simulados em cada condicao.

E possivel observar que os modelos com parede do veiculo modelada como no slip
wall, ou seja, com presenca de camada limite, apresentam forgas viscosas com dimensoes
muito maiores que os modelos de parede free slip wall. Isso ja era esperado pois ha um atrito
necessario para desacelerar um escoamento hipersonico até a velocidade zero na parede.
Também, uma outra constatacio é que nos casos com parede free slip wall também ha
presenca de forcas viscosa, ja que o escoamento nao é laminar; no entanto, a porcentagem

em relacao as forgas de pressao ¢ muito baixa.

Como nas simulagoes de modelos tridimensionais ensaiou-se somente metade do
veiculo, as forcas em Z serao anuladas pela outra metade. Dessa forma, serdao analisadas
somente as forgas nas componentes X (eixo longitudinal do veiculo) e Y (eixo vertical) na
Tabela 19 abaixo, a qual apresenta as forgas resultantes em cada uma das duas dire¢oes do

veiculo e também o quanto cada tipo de forga (de pressao ou viscosa) impacta no resultado

final.

Forca Resultante

Modelo Dir. X Dir. Y
Total [N] % de P % de Visc. | Total [N] % de P % de Visc.
3D - power on - no slip -0,73 50,21%  49,79%% 613,73  99,51% 0,49%

3D - power on - free slip | -74,82  99,53% 0,47% 628,04  99,90% 0,10%
3D - power off - no slip 334,15 65,51%  34,49% 230,88  98,23% 1,77%
3D - power off - free slip | 244,23  99,66% 0,34% 14471 99.49% 0,51%

Tabela 19 — Forcas resultantes e suas respectivas proporgoes de contribuigao.
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5.6.1 Arrasto e Empuxo

As forcas de empuxo e arrasto aqui apresentadas serdao referentes ao modelo
tridimensional com combustor ligado (power on) e com parede do veiculo free slip wall,
uma vez que, como ja explicado, este trabalho nao entrard nos detalhes dos efeitos da
camada limite ja que nao se tem certeza de que esta é bem representada através da malha

utilizada.

Portanto, para calcular o empuxo, subtraiu-se o valor da for¢a resultante em X na
condi¢ao de power off da forca resultante em X na codigdo de power on. Isso foi feito pois,
uma vez que a condigdo power off nao tem o combustor ligado, a forca resultante em X é
a forca de arrasto no veiculo. Portanto, quando se liga o combustor, tem-se uma resultante

com contribuicao do empuxo gerado e do arrasto.

5.6.1.1 Empuxo

Dessa forma, as forgas resultantes em X em cada uma das condigdes sao apresentadas
na Tabela 20.

Condigao Forga em X [N]
Power off - 3D 244,23
Power on - 3D - 74,82

Tabela 20 — Forca resultante na direcdo X nos modelos simulados.

Subtraindo entao a Forga em X power off da forga do power on, tem-se os valores
para os empuxos gerados apresentados na Tabela 21. Ressalta-se que o modelo analisado
representa somente metade do demonstrador tecnoldgico, desta forma, o resultado deve

ser multiplicado por 2.

Modelo Empuxo [N]
3D - metade 319,02
3D - completo 638,04

Tabela 21 — Valores de empuxo no demonstrador tecnoldgico.

Dessa forma, como a for¢a em X é negativa, isso significa que ha uma forca contraria
ao sentido do escoamento, que é a forca de empuxo. Portanto, idealizando um voo de
cruzeiro do veiculo hipersonico, no qual o empuxo é igual o arrasto, ou seja, no qual a
forga resultante em X é zero, esses valores mostram que menos energia pode ser adicionada

ao sistema.

Sendo assim, é possivel adicionar menos combustivel, o que fard com que o niimero
de Mach na camara de combustao seja maior que 1,2 e as propriedades termodinamicas

sejam menores. No entanto, esse trabalho mostrou que, ao considerar o niimero de Mach
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como sendo 1,77 na saida da camara de combustao; ou seja, sem a presenca de combustao,
nao ha geracao de empuxo. Portanto, em um préximo trabalho é possivel variar a condicao
de saida da camara de combustao entre Mach 1,2 e 1,77 para verificar em qual condigao

se tem empuxo igual ao arrasto.

Uma outra constatacao que pode ser feita é para o caso de parede do veiculo sendo
considerada no slip wall: Apesar de nao se ter certeza de que ela representa fielmente os
efeitos reais, ou seja, se as forcas viscosas geradas pela influéncia dela é realmente o que o
software calculou, vale realizar uma primeira estimativa, pela Tabela 19, para calcular que
a forga resultante em X no veiculo é de -1,46 N, ou seja, muito proxima de zero e, portanto,
da condicao em que o arrasto € igual ao empuxo. Sendo assim, é possivel realizar um voo
de cruzeiro nestas condi¢oes; mas, caso diminua a inje¢ao de combustivel, o arrasto se

tornara maior que o empuxo, impossibilitando a operacao.

562 L/D

Além do empuxo, foram calculadas as forcas de sustentacao e arrasto do modelo

tridimensional na condi¢ao power on e com parede do veiculo free slip wall.

A forca de arrasto ja foi calculada para obtencao do empuxo e é dada simplesmente
pelo valor da forga resultante em X para a condicao power off. A forca de sustentacao
também é facil de ser obtida, uma vez que é a resultante da for¢ca em Y no veiculo. Ambos
os parametros sao facilmente calculados pois a condi¢do de voo do veiculo possui angulo
de ataque nulo; ou seja, nao é necessario calcular as componentes dessas for¢as nos eixos

do veiculo.

Além disso, a partir de tais valores, é possivel calcular a razao sustentagao por

arrasto (L/D), apresentada na Tabela 22, e compara-la com valores de referéncia.

Modelo Sustentacao [N] Arrasto [N] | L/D
3D - metade 628,04 244,23 2,57
3D - completo 1256,08 488,46 2,57

Tabela 22 — Forcas atuantes no modelo do demonstrador tecnolégico para as condi¢oes
power on e power off.

Portanto, para o caso analisado neste trabalho, tem-se que a razao L/D é de 2,57,
valor um pouco abaixo dos apresentados das referéncia, os quais estao entre 4,5 e 4,82
(INGENITO; GULLI; BRUNO, 2010). No entanto, vale ressaltar que essas referéncias
possuem superficies maiores no extradorso, com configuracdo waverider para gerar mais
sustentacao diferentemente do modelo analisado, no qual o scramjet ja é praticamente o

veiculo hipersonico.
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Além disso, segundo o artigo online Chaves (2019), um modelo do 14-X com 4
metros de comprimento tem massa de aproximadamente 750 kg. Reduzindo a escala para
o modelo deste trabalho, obtém-se um peso de 175 kg. Dessa forma, para realizar um voo
de cruzeiro, a sustentacao gerada deveria ser ser de 1.716,75 N, enquanto que, no modelo
simulado, é de 628,04 para metade do veiculo, ou seja, 1.256,08 N para o veiculo todo,

valor insuficiente para sustentar o voo do veiculo.

No entanto, vale ressaltar mais uma vez que esse valor é para o 14-X, que possui
uma configuracao geométrica diferente a do demonstrador estudo. Também, como nao
ha valores de referéncia da massa do 14-X B ou do arranjo estrutural com os materiais

utilizados, ndo é possivel concluir que a aeronave suportaria seu proprio peso.

5.7 Consideracoes finais

Os estudos aqui feitos, nas condi¢oes de voo definidas, com os parametros da saida
da camara de combustao definidos e com as devidas alteragoes na altura da camara de
combustao, mostram que o veiculo é capaz de gerar empuxo e vencer o arrasto gerado

pelas forcas de pressao e viscosas.

Antes de iniciar as discussoes de resultados, observou-se um efeito de zona de
recirculagao proxima ao lip, a qual foi solucionada aumentando a altura da camara de
combustao. Mas, apesar das hipoteses levantadas, nao foi possivel identificar a razao exata
de isso ter acontecido pelo simples fato de que o escoamento é muito sensivel a pequenas
alteracoes, sejam elas nas condigoes iniciais, na geometria, na malha ou nos modelos de
turbuléncia utilizados. Por essa razao, o modelo projetado por meio das equagoes analiticas
forneceram uma boa base para o inicio da analise CFD, mas ainda assim foi necessario

modifica-lo ao longo do trabalho.

Também, apesar de terem sido feitas simulagoes considerando a parede do veiculo
com a condicao no slip wall, ou seja, com camada limite, estas nao foram utilizadas para
célculo de empuxo e razao L/D, uma vez que a malha nao estava refinada o suficiente

para capturar os efeitos dessa camada.

Um outro ponto observado é que é gerada uma sustentagao positiva no veiculo
pelo efeito waverider, a partir do qual as pressoes geradas por ondas de choque obliquas
e de expansao no intradorso sio maiores que no extradorso. No entanto, devido a falta
de informagao do valor de massa do veiculo 74-X B e dos materiais exatos utilizados no

veiculo, nao foi possivel concluir que essa sustentagao é maior que o seu peso.

Por fim, observou-se que os efeitos tridimensionais interferem no escoamento
que passa pelo scramjet, resultando em comportamentos diferentes aos observados nas
simulac¢ées com modelos bidimensionais. Entretanto, apesar de se ter discutido alguns

aspectos, é necessario estudos mais aprofundados para entender a razao desses efeitos e se
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eles sao positivos ou negativos para geracao de sustentagao e empuxo, além de identificar

como alteragoes na geometria do veiculo interferem nisso.
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6 CONCLUSAO

Este trabalho teve como objetivo realizar uma andlise computacional preliminar
do escoamento em torno de um veiculo demonstrador tecnoldgico scramjet, nas condi¢oes
de Mach 6 e altitude 20 km e dngulo de ataque nulo, a fim de identificar suas principais

caracteristicas, distribuicoes de velocidade e de propriedades termodinamicas.

Dessa forma, projetou-se o modelo e definiu-se as condigoes de contorno através de
estudos analiticos associados as referéncias presentes na bibliografia utilizada. Em seguida,
foram analisados entdo 4 modelos: bidimensional e tridimensional, cada um com combustor

ligado e desligado.

Para isso, foram geradas malhas de acordo com a capacidade computacional
disponivel e analisou-se distribuicao de pressao, de temperatura e ntimero de Mach em
torno do veiculo. Além disso, o escoamento foi analisado considerando ou nao a existéncia

de camada limite, a fim de se ter uma primeira estimativa de seus efeitos.

Concluiu-se que, mesmo para os modelos bidimensionais simulados, os resultados
nao eram exatamente iguais aos calculados analiticamente e essa diferenca era ainda maior
quando comparados com as simula¢oes dos modelos tridimensionais. Isso se deve, além do
fato de a malha nao ter sido mais refinada por razoes de limitagdo computacional, também
ao fato de a simulagdo computacional utilizar modelos de turbuléncia na solucdo, de ter
sido adicionado um extradorso waverider e, definitivamente, de a analise CFD em regime

hipersonico ser muito sensivel a qualquer pequena alteracao.

Entretanto, ao ajustar a altura da camara de combustao, os resultados se mostraram
bem condizentes com os analiticos, ocorrendo diminui¢ao da velocidade e aumento das
propriedades termodinamicas na secao de compressao e diminui¢ao destas propriedades e

aumento da velocidade na secao de expansao.

Concluiu-se entao que o modelo tridimensional simulado é capaz de gerar empuxo
e sustentacao na condi¢des definidas neste trabalho; cumprindo o objetivo proposto para
este estudo. No entanto, como a solugao é muito sensivel a pequenas variacdes geométricas
ou as condigoes iniciais, é necessario haver uma continuagao do trabalho com estudos
mais aprofundados, avaliando o escoamento em cada secao do veiculo e em diferentes
condigoes de voo a fim de complementar a base de estudos brasileira com informagoes

mais detalhadas.

6.1 Trabalhos futuros

Como este trabalho é um estudo inicial de um demonstrador tecnologico scramjet

em regime hipersonico através de simulagao computacional, é necessario realizar mais
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estudos para identificar e entender com mais clareza os efeitos tridimensionais presentes

no modelo. Para isso, propoe-se como melhorias e aprimoramentos os seguintes trabalhos:

o Analise em CFD considerando, além do modelo tridimensional, o processo de inje¢ao
e combustao do combustivel no interior da camara de combustao, a fim de se obter

a melhor combinagao entre consumo de combustivel e empuxo gerado;

o Estudo da melhor geometria waverider para o extradorso do veiculo, de forma a
reduzir a onda de choque nesta regiao. Além disso, também é importante avaliar
a influéncia das paredes laterais/carenagens nos efeitos tridimensionais que agem

sobre o escoamento;
o Anélise do angulo de rampa de expansao ideal para gerar o maior empuxo possivel;

o Analise da influéncia do angulo de ataque nas condicoes de shock on lip e shock on

corner, assim como na geracao das forcas de sustentacio, arrasto e empuxo;

» Definicao da estrutura e material utilizado para atribuicao da massa do veiculo no

modelo computacional;

o Refinamento maior da malha para capturar com mais detalhes o shock on lip e shock
on corner e também para estudar a interagdo das ondas de choque com a camada
limite. Para isso, sera necessario utilizar uma capacidade computacional maior do

que as presentes em computadores de uso pessoal;

e Ap6s a obtengao de um modelo computacional com malha mais refinada, é necessario
também discutir questoes de estabilidade do veiculo, assim como a necessidade de

utilizacao de superficies de controle.
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ANEXO A - PROCESSO ITERATIVO PARA CALCULAR ANGULOS DAS
RAMPAS DE COMPRESSAQ
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Figura 64 — Processo Iterativo para calcular os trés angulos das rampas de compressao -
Calculo das velocidades. Fonte: Autor.
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Figura 65 — Processo Iterativo para calcular os trés angulos das rampas de compressao -
Calculo das propriedades termodinamicas. Fonte: Autor.
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Figura 66 — Processo Iterativo para calcular os trés angulos das rampas de compressao -
Verificagao da Temperatura. Fonte: Autor.




