Universidade Federal Rural do Semi-arido P E-T
Revista Eletronica de Engenharia Elétrica e Engenharia Mecanica O )
ISSN 2763-5325 oD

ENGENHRARIA MECANICA & ENERGIA

Artigo
Propulsao Hipersonica: limitacdes e alternativas

Artur Cristiano Paulino Pereira ™, Paulo Gilberto de Paula Toro @ e George Santos Marinho FI

11 Universidade Federal do Rio Grande do Norte; arturcppl7@gmail.com
[21 Universidade Federal do Rio Grande do Norte; torol1ptoro@gmail.com
[l Universidade Federal do Rio Grande do Norte; gmarinho@ct.ufrn.br

Recebido: 21/11/2020;
Aceito: 24/12/2020;
Publicado: 15/02/2021.

Resumo: Desde o final do século XX, o setor aeroespacial tem buscado alternativas para tornar 0 voo na
atmosfera terrestre e 0 acesso ao espaco atividades mais prédximas ao quotidiano do cidaddo comum — seja
para viagens a negocios ou atividades de lazer/aventura. Os veiculos para atender a essas demandas devem
combinar leveza, resisténcia e poténcia a seguranga e custo acessivel. Configura-se, portanto, um desafio de
alta complexidade. Nesse sentido, empresas e drgaos governamentais tém se empenhado no desenvolvimento
de veiculos integrados ao sistema de propulsdo scramjet — com capacidade para promover voo em velocidades
hipersonicas, i. e., acima de Mach 5 (cinco vezes a velocidade do som). Trata-se de uma tecnologia que pode
ser aplicada para voos na troposfera, na estratosfera e em missdes de acesso a orbita terrestre. Entretanto,
diversos problemas devem ser resolvidos antes que o primeiro veiculo desse tipo se torne comercialmente
operacional. Hoje, poucos paises dispdem de recursos humanos e infraestrutura laboratorial dedicados a
pesquisa em tecnologia scramjet — o Brasil € um dos integrantes desse seleto grupo. Neste artigo de reviséo,
descrevem-se os principios de funcionamento, comparam-se vantagens e desvantagens do uso de hidrogénio
como combustivel em relagdo aos hidrocarbonetos e discutem-se problemas atinentes & protecdo térmica,
mistura combustivel — ar e estabilizacdo de chama do sistema de propulséo scramjet. Também se discorre
sobre a relevancia de aspectos geométricos do projeto da cdmara, considerando-se alternativas para solugao
de problemas especificos do processo de combustdo — como mistura e estabilizagdo de chama, baseadas na
insercéo de descontinuidades (e.g., struts, pylons, degraus, cavidades e rampas) no caminho do escoamento
dos fluidos de trabalho. Além disso, faz-se uma comparacdo entre os impulsos especificos de diferentes
sistemas propulsivos (foguetes, turbojatos, ramjets e scramjets) quando utilizando hidrogénio e
hidrocarboneto. Considerando-se os dados obtidos, foi possivel evidenciar que, em se tratando do processo de
combustdo, as desvantagens atinentes a utilizacdo do hidrogénio como combustivel para promover propulséo
hipersdnica aspirada sdo, pelo menos teoricamente, superadas pelas vantagens de impulso especifico e poder
calorifico obtidas, cujos valores sdo superiores aqueles relativos ao uso de hidrocarbonetos.

Palavras-chave: Voo hipersonico; Hidrogénio; Acesso ao espago.

Abstract: Since the end of the 20th century, the aerospace sector has been looking for alternatives to make
flying in the earth's atmosphere and access to space activities closer to the everyday life of ordinary citizens -
whether for business trips or leisure/adventure activities. The vehicles to meet these demands must combine
lightness, endurance, and power with safety and affordability. A challenge of high complexity is therefore
configured. In this sense, companies and government agencies have been engaged in the development of
vehicles integrated with the scramjet propulsion system - with the capacity to promote flight at hypersonic
speeds, i.e., above Mach 5 (five times the speed of sound). This is a technology that can be applied for flights
in the troposphere, stratosphere, and in access missions to Earth orbit. However, several problems must be
solved before the first such vehicle becomes commercially operational. Today, few countries have human
resources and laboratory infrastructure dedicated to scramjet technology research - Brazil is one of the
members of this select group. This review article describes the principles of operation, compares the
advantages and disadvantages of using hydrogen as a fuel concerning hydrocarbons, and discusses problems
related to thermal protection, fuel-air mixing, and flame stabilization of the scramjet propulsion system. The
relevance of geometric aspects of the chamber design is also discussed, considering alternatives for solving
specific problems of the combustion process - such as mixture and flame stabilization, based on the insertion
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of discontinuities (e.g., struts, pylons, steps, cavities, and ramps) in the flow path of the working fluids.
Besides, a comparison is made between the specific impulses of different propulsive systems (rockets,
turbojets, ramjets, and scramjets) when using hydrogen and hydrocarbon. Considering the data obtained, it
was possible to evidence that, when it comes to the combustion process, the disadvantages regarding the use
of hydrogen as a fuel to promote aspirated hypersonic propulsion are, at least theoretically, overcome by the
advantages of specific impulse and calorific power obtained, whose values are higher than those relative to
the use of hydrocarbons.

Key-words: Hypersonic Flight; Hydrogen; Access to space.

1. INTRODUGAO

A um hiato na aviagio comercial moderna desde as saidas de cena do Concorde e do Tupolev Tu-144,

guando os voos em velocidades supersdnicas ficaram restritos as aeronaves militares. Acredita-se que o
nicho de oportunidades sera preenchido muito em breve, pois ha uma corrida mundial entre empresas e 6rgaos
governamentais para proporcionar ndo apenas o retorno do voo supersdnico, mas algo que revolucionard o
transporte aeroespacial — a tecnologia hipersoénica.

O voo pode ser classificado em quatro categorias em funcéo da velocidade (ver Tabela 1), quantificadas
pelo nimero de Mach, matematicamente expresso por:

M= @)
a

sendo M (adimensional) o nimero de Mach, v (m/s) a velocidade de deslocamento do veiculo e a (m/s) a
velocidade do som na altitude de voo do veiculo.

TABELA 1. Classificagdo do voo quanto a velocidade [1].

Ndmero de Mach Classificagéo
0<M<08 Subsbnico
08<M<1,2 Transbnico
1,2<M<5,0 Supersdnico
M>50 Hipersdnico

Embora o empreendimento comercial ainda esteja em fase de projeto, a viabilidade técnica do voo
hipers6nico tripulado ja foi demonstrada na década de 1950, durante os experimentos com aeronaves da série
X —15 (ver Figura 1).

O veiculo X — 15 transportava o proprio comburente (oxigénio liquido), usava motor de foguete que
proporcionava impulso durante cerca de 10 minutos, suportava temperaturas préximas a 800 °C por breves
periodos, atingia velocidades superiores a Mach 6 (acima de 7.000 km/h) e ultrapassava 100 km de altitude [2],
ou seja, além da linha de von Karman. Portanto, superou os limites previstos no projeto e cumpriu a meta de
demonstrar a viabilidade do voo a reacdo na alta atmosfera terrestre. Mais de cinquenta anos depois do X — 15,
contudo, para ser adaptada ao voo comercial, atendendo aos critérios de conforto e seguranga, a tecnologia
hipersdnica ainda necessita de mais tempo, mais dinheiro e, principalmente, mais cérebros.

Nesta breve narrativa sera descrito um novo conceito de propulsdo que, acredita-se, podera ajudar a
aproximar o voo hipersdnico comercial da realidade, com possibilidades de aplicacdo ao voo espacial.
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FIGURA 1. Aeronave experimental X — 15 durante voo em velocidade hipersdnica na década de 1950 [2].

Assim como o turbojato das aeronaves convencionais, 0 scramjet (supersonic combustion ramjet — ramjet
de combustdo supersbnica) é um sistema de propulsdo aspirada que utiliza ar atmosférico para queimar
combustivel e gerar impulso [3]. Entretanto, diferentemente do turbojato — onde um conjunto compressor /
turbina comprime o ar utilizado na combustéo, o efeito ram consiste no aproveitamento da energia cinética do
fluxo incidente na entrada do veiculo para aumentar a presséo estatica do ar [4, 5]. Trata-se de um “tubo
vazado”, portanto, sem partes mdveis em sua estrutura, por onde o ar entra pela extremidade frontal e os gases
de combustdo saem pela extremidade posterior. O deslocamento em velocidade hipersbnica gera uma onda de
choque que, gragas a geometria do veiculo, é refletida para dentro do tubo, aumentando a temperatura e a pressao
do ar e reduzindo a velocidade do escoamento que chega a camara de combustdo até valores supersonicos; ao
ser misturado ao ar nessa condicdo (temperatura e pressao elevadas), o combustivel atinge o ponto de
autoignicdo, expande-se durante a queima e é expelido, gerando impulso. O aproveitamento do oxigénio
atmosférico para combustdo permite ao veiculo scramjet economia de peso — uma vantagem em relagéo aos
foguetes, que tém de transportar o prdprio oxigénio para queimar o propelente mesmo durante a etapa do voo
gue ocorre dentro da atmosfera.

Devido a auséncia de partes moveis, Seleznev, Surzhikov e Shang [6] consideram o scramjet um dos mais
promissores sistemas de propulsdo. Além disso, como ndo necessita armazenar oxidante, torna-se uma opgao
mais leve e, consequentemente, mais econdmica quando comparado a outros sistemas propulsivos [7].

Antonio Ferri concebeu a tecnologia scramjet na década de 1950, sendo a combustdo supers6nica
demonstrada em laboratorio na década de 1960, em tineis de vento [8]. A partir de entdo, aumentou a pesquisa
para se compreender o fendmeno da combustéo supersonica.

Atualmente, EUA, Rassia, China, Japdo, Franca, Alemanha, india e Brasil despontam entre os principais
paises a realizar atividades de pesquisa sobre scramjet [7]. Como resultado, uma ampla gama de veiculos
demonstradores dessa tecnologia foi desenvolvida e testada, a saber: X-43[9], HyShot [10], X-51 [11], HIFIRE
[12] e HEXAFLY-INT [13].

Desde 2007, o Brasil desenvolve o Projeto 14 — X, um veiculo aeroespacial para demonstracdo da
tecnologia hipersénica scramjet. As pesquisas séo realizadas no Instituto de Estudos Avangados (IEAv), em
S&o Jose dos Campos — SP, dotado de um conjunto de laboratorios (Figura 2) com infraestrutura para realizagéo
de experimentos e elaboracdo de diagndsticos de processos sobre escoamentos hipersdnicos. Algumas técnicas
de diagnostico (e.g., por meio de laser) sdo inéditas. Atualmente, os esforgos se concentram na integracdo do
veiculo 14 — X ao langador sub-orbital VS-30, desenvolvido pelo IAE (Instituto de Aerondutica e Espaco), com
previsdo para tese em voo entre 2021 e 2022, a ser realizado no Centro de Langamento de Alcantara (CLA).

A simplicidade devido a auséncia de partes méveis estd intrinsecamente associada a necessidade de
acoplamento do scramjet a um equipamento auxiliar, dotado de sistema propulsivo convencional, que pode ser
turbojato ou motores-foguete [14]. Esse equipamento tem a funcdo de imprimir ao scramjet a velocidade
requerida para causar um escoamento com alta energia cinética na regido da entrada de ar, originando as ondas
de choque obliquas que comprimem e aquecem a mistura combustivel — ar até valores que causem autoignicao
[15]. Em resumo, para o scramjet funcionar é preciso empurré-lo até velocidades hipersonicas.
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FIGURA 2. TUneis de vento hipersdnicos do Laboratdrio Prof. Henry Nagamatsu, do IEAv / Brasil.

Scramjets sdo constituidos basicamente por trés se¢des: inlet (secdo de compressao), cAmara de combustdo
e nozzle (se¢do de expansdo). A geometria do inlet produz ondas de choque obliquas responséaveis pela
desaceleragdo, compressdo e aquecimento do ar atmosférico, inicialmente em velocidade hipersénica
(correspondente a M > 5). O ar admitido entra na cAmara de combust&o em velocidade supersénica (1 < M <
5), onde combustivel é injetado e entre em autoigni¢do. Os gases resultantes da queima sdo expandidos e
acelerados pelo nozzle, produzindo empuxo. Na Figura 3 representa-se um scramjet genérico.

0 13 4 9 10
B
Externa |..lInterna Interna,_ | Externa
Camara de
~ ~ combustio = =
Segdo de compressdo Se¢do de expansio

FIGURA 3. Representacdo genérica de um scramjet e de suas se¢des [16].

A numeracao mostrada na Figura 3 indica os pontos que delimitam cada secdo do scramjet e é derivada
da designacéo das se¢es em turbinas a gas [17]. O ponto 0 indica o bordo de ataque do veiculo. Entre os pontos
0 e 3 encontra-se a se¢do de compressao, dividida em compressdo externa (entre 0 e 1) e interna (entre 1 e 3).
A camara de combustao esta localizada entre os pontos 3 e 4. Entre os pontos 4 e 10 tem-se a secao de expansao,
sendo expansdo interna entre 0s pontos 4 e 9 e externa entre os pontos 9 e 10.

Durante a combustdo, a energia térmica é liberada e gera um gradiente de pressdo que pode se propagar
na dire¢do do inlet, provocando o descolamento da camada limite do escoamento e, consequentemente, a
interrupcdo do escoamento interno ao scramjet. Este fendmeno é conhecido como unstart [6].

A condicdo de unstart leva a perda de empuxo e de controle do veiculo, e pode ser evitada adicionando
entre o inlet e a cAmara de combustdo uma outra se¢do chamada de isolador. O isolador impede que os distirbios
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gerados na cdmara de combustdo alcancem o inlet [18]. De acordo com Seleznev, Surzhikov e Shang [6], a
possibilidade de ocorrer a condicdo de unstart diminui quando o scramjet opera em Mach acima de oito.

No presente artigo de revisdo, procurou-se proporcionar um panorama do potencial de aplicagdo da
tecnologia scramjet e discutir brevemente a utilizacdo de hidrogénio como combustivel em comparagdo aos
hidrocarbonetos. Além disso, sdo apresentados alguns problemas desafiadores da pesquisa em scramjet.

2. APLICACAO DA TECNOLOGIA SCRAMJET

Entre as perspectivas de aplicacdo da tecnologia scramjet em curto ou médio prazo, destacam-se o transporte
aeronautico e 0 acesso ao espago. Nesses casos, as possibilidades podem constituir alternativas mais econémicas
para voos comerciais e transporte de cargas a 6rbita terrestre, uma vez que os veiculos designados a essas atividades
obterdo o oxidante necessario a combustéo diretamente da atmosfera, ndo necessitando leva-lo a bordo — uma
vantagem significativa em relacdo a tecnologia de foguetes [15]. Prevé-se que aeronaves hipersonicas poderao
reduzir drasticamente o tempo de viagens intercontinentais, resultando, por exemplo, em um voo de 110 minutos
entre Toquio e Los Angeles [19].

Para reduzir o intenso aquecimento aerodindmico associado ao deslocamento em velocidades hipersonicas
na atmosfera, provocado pelo atrito entre o ar e a superficie do veiculo [20], pode-se recorrer a estratégia de realizar
a fase de cruzeiro do voo comercial em altitudes superiores a 24 km [19], podendo chegar até cerca de 61 km, a
méxima altitude prevista para veiculos dotados de propulséo aspirada [21].

O aproveitamento do oxigénio atmosférico para combustéo traz vantagens também no acesso ao espaco, uma
vez que, ao eliminar o peso do oxidante, os veiculos poderdo aumentar a fracdo de carga Util transportada a drbita
terrestre. E importante destacar outra vantagem, essencial a atividade espacial: o impulso especifico proporcionado
por scramjets é superior aquele obtido por meio de motores-foguete. Prevé-se que a combinagdo desses fatores
implique na reducdo de 10 a 100 vezes dos custos de acesso ao espago [22].

Conforme citado, scramjets dependem de um sistema propulsivo auxiliar para atingir a velocidade minima
de operagéo — em torno de Mach 4 [22]. Além disso, operam até uma altitude maxima de aproximadamente 60 km
[21], devido & reducdo do oxigénio disponivel na atmosfera terrestre [3]. Assim, conclui-se que as missdes de
acesso ao espago por meio de tecnologia scramjet estardo intrinsecamente associadas a um sistema de langcamento
de ciclo-combinado (multi-estégios), podendo ser: motor-foguete no primeiro estagio, para acelerar o conjunto até
cerca de 30 km e M ~ 4, scramjet no segundo estégio, acelerando o conjunto até 60 km e M ~ 10 e o estégio final
novamente impulsionado por motor-foguete. Seja em aplicagdes aeronduticas ou espaciais, a viabilidade técnico-
econdmica do uso da tecnologia scramjet depende do dominio minucioso das complexidades atinentes aos
processos de conversdo da energia quimica em movimento.

3.HIDROGENIO COMO COMBUSTIVEL — VANTAGENS E DESVANTAGENS EM RELAGCAO AOS HIDROCARBONETOS

O uso do hidrogénio como combustivel em scramjets traz algumas vantagens em relacdo aos
hidrocarbonetos. O H, possui alta velocidade de reacdo [23], alto poder calorifico (119,6 MJ/kg) e amplo limite
de inflamabilidade — entre 4 e 74% em volume [24]. A inflamabilidade elevada requer menos energia para
ignicdo, resultando em uma queima mais rapida se comparada aos hidrocarbonetos. O H, também possui alta
difusividade, o que significa misturar-se mais facilmente ao ar [7]. Seu baixo peso molecular implica em
elevados valores de impulso especifico [25]. Scramjets propulsionados por hidrogénio podem atingir
velocidades superiores a Mach 15 [22]. Na Tabela 2 apresentam-se algumas propriedades do hidrogénio e de
hidrocarbonetos.

TABELA 2. Comparagdo entre propriedades do hidrogénio e combustiveis & base de hidrocarbonetos [7].

Hidrogénio  Metano Jet A JP-4

peso molecular 2,016 16,04 ~ 168 ~132
poder calorifico (inferior), kJ/g 120 50,0 42,8 42,8
temperatura de autoigni¢éo, K 858 813 >500 >500

limite de flamabilidade noar, vol. % 4,0a75,0 5,3a1l50 06a47 08ab,8
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De acordo com a Tabela 2, o poder calorifico do hidrogénio é de duas a trés 3 vezes superior ao dos outros
combustiveis, e seu peso molecular é muito inferior. Sdo essas caracteristicas que conferem ao hidrogénio um
elevado impulso especifico.

Na Figura 4 apresenta-se a relagdo entre o impulso especifico (lsp) € 0 nimero de Mach (M) para veiculos
impulsionados por turbojatos, ramjets, scramjets e motores-foguete, em duas situacées: utilizando hidrogénio
ou hidrocarboneto como combustivel.

8000 |-
[ ] Hidrogénio
6000 j || Hidrocarboneto
= 4000
8

2000 |=

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24
M

FIGURA 4. Comparagdo entre os impulsos especificos de diferentes sistemas propulsivos utilizando como
combustivel o hidrogénio (em cinza) e hidrocarboneto (em azul) [27].

De acordo com Cecere, Giacomazzi e Ingenito [26], o hidrogénio molecular possui valores elevados de
condutividade térmica (k) e capacidade calorifica (C) e baixa viscosidade dindmica (u). A combinacéo dessas
propriedades confere ao H, excelente capacidade de refrigeracéo, parametro importante no projeto da cdmara
de combustéo — que pode atingir temperaturas superiores a 800 °C e, portanto, limita as op¢des de material para
sua composicao.

Considerando-se fatores ambientais, a queima do H, produz apenas vapor d’agua e uma pequena
quantidade de NOx [26]. Por sua vez, a combustéo de hidrocarbonetos produz, além de vapor d’agua e NOx,
CO, COy, SOx e UHC (hidrocarbonetos ndo-queimados) [7].

Entre as desvantagens do uso do H, como propelente, em comparacéo aos hidrocarbonetos, destaca-se a
baixa densidade (0,09 kg/m?), fato que demanda maiores volumes para armazenagem do propelente. O
resfriamento até temperaturas criogénicas pode ser uma alternativa para aumentar a densidade e, desse modo,
reduzir o volume [25]. Além disso, a tecnologia para liquefacdo do hidrogénio ja é utilizada desde a década de
1950. Mesmo assim, a armazenagem do H, liquido ainda representard desvantagem em relacdo aos
hidrocarbonetos (que podem ser armazenados na fase liquida a temperatura ambiente). A titulo de comparacéo,
amesma energia presente em um dado volume de querosene é obtida a partir de um volume quatro vezes maior
de hidrogénio criogénico [26]. Outra desvantagem se deve aos custos de producdo do hidrogénio — bem mais
elevados quando comparados aos dos hidrocarbonetos [24], variando de U$ 0,98 a U$ 2,16 por quilograma de
H; (dependendo do método de produgdo), enquanto para gas natural o custo chega a apenas U$ 0,12/kg [28].

4. PRINCIPAIS AREAS DE PESQUISA

Todas as areas de pesquisa relacionadas ao desenvolvimento de scramjets sdo essenciais. No presente
trabalho, serdo destacadas duas: sistemas de protecdo térmica — responsavel pelo estudo das altas cargas
térmicas envolvidas em voos hipersdnicos, e aspectos da combustdo com escoamento supersénico — como
mistura combustivel — ar, ignicéo e estabilizacdo da chama na cAmara de combust&o.

4.1. Sistemas de protecao térmica

Voos hipersdnicos na atmosfera ocasionam aquecimento aerodindmico extremo na superficie do veiculo
devido ao intenso atrito com o ar. Considerando-se 0 ponto de estagnagdo do escoamento em um veiculo que
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reentra na atmosfera, por exemplo, o aquecimento serd proporcional ao cubo da velocidade. Além disso, a
gueima de combustivel em um scramjet pode gerar temperaturas de até 3000 K na cdmara de combustéo, sendo
esse um dos fatores que limitam acentuadamente os voos hipersdnicos [20, 29].

Para proteger o veiculo e sua carga Util das altas temperaturas, seja ha reentrada ou mesmo durante a
insercdo em Orbita, recorre-se a sistemas de protecdo térmica (SPT), que podem ser classificados em passivos,
semi-passivos e ativos. A escolha do SPT adequado a uma determinada aplicaco requer consideragdes como
sistema de propulsdo do veiculo, &rea e geometria da superficie e tempo de exposi¢éo [20, 29].

Em geral, os projetos nessa area apresentam elevado grau de complexibilidade — se o sistema de protecéo
for subdimensionado, a carga Util e o veiculo sofrerdo danos; se for superdimensionado, havera acréscimo de
peso e, consequentemente, maior massa estrutural, reduzindo a fragdo de carga (til disponivel [30].

4.1.1. Métodos passivos

Os métodos passivos de resfriamento podem ser subdivididos em: heat sink, hot structures e insulated
structures. O sistema heat sink é composto basicamente por um metal que possui alta capacidade de
armazenamento de calor, elevados pontos de fusdo e ebulicdo e alta condutividade térmica. Sdo empregados
para protecdo térmica em situacdes de fluxo de calor moderado, absorvendo parte do calor e irradiando a outra
parte. Ndo podem ser utilizados por longos periodos, pois a estrutura do veiculo se superaquecera devido a
magnitude do calor absorvido [29, 31].

O sistema hot structures para protecdo térmica consiste em usar materiais com alta emissividade.
Diferentemente do heat sink, empregam-se materiais capazes de resistir a altas cargas térmicas por longos
periodos, re-irradiando o calor quando chegam a uma determinada temperatura, podendo atingir estado
estacionario [29, 31].

Insulated structures sdo sistemas que utilizam uma estrutura composta por camadas, onde a camada mais
externa é responsavel por irradiar grande parte do calor incidente, evitando a absorcao de energia, enquanto as
camadas mais internas reduzem o fluxo de calor por conducéo entre as camadas adjacentes anterior e posterior,
sucessivamente, até chegar ao elemento mais interno, a ser protegida [29, 32]. Uma vez que a re-irradiagdo de
calor ocorre em todas as dire¢@es, incluindo na direcdo do interior do veiculo, as insulated structures podem
ser aplicadas logo abaixo da superficie externa de hot structures, de modo a garantir o isolamento térmico dos
modulos que devem ser protegidos [33].

4.1.2. Métodos semi-passivos

Entre os SPT semi-passivos, destacam-se tubos de calor e superficies ablativas. Um tubo de calor é um
dispositivo sem partes moveis que aproveita o efeito de tensdo capilar para movimentar um fluido de trabalho
que passa por mudanca de fase durante a troca térmica. Ao absorver calor da regido “quente” (a ser resfriada),
o fluido muda de fase e se desloca a regido “fria” do tubo, onde dissipa calor ao ambiente externo e muda de
fase, condensando-se. Em seguida, por tenséo capilar, retorna a regido “quente”, reiniciando o processo [34].

Uma superficie ablativa é uma camada de protecdo térmica que, a partir de processos fisico-quimicos (e.g.,
vaporizacdo, reacdo quimica ou erosdo), libera massa ao ambiente externo, dissipando junto energia térmica.
Os processos fisico-quimicos envolvido também criam uma barreira gasosa que reduz o fluxo de calor do
ambiente externo a superficie ablativa. Em geral, sdo utilizadas para protecéo de veiculos que realizam reentrada
atmosférica [35].

4.1.3. Métodos ativos

Os métodos ativos de protecdo térmica sdo classificados em: resfriamento convectivo ou regenerativo,
resfriamento por filme e resfriamento por transpiracdo. O método de resfriamento regenerativo consiste em
injetar combustivel liquido no interior das paredes da cdmara de combustéo ou das paredes externas do veiculo
antes da combustéo [36]. Acredita-se que o método tenha sido desenvolvido por Wernher von Braun, na década
de 1940, durante o projeto das bombas V-2.

O resfriamento por filme utiliza aberturas em pontos especificos da superficie do veiculo para permitir a
injecdo de fluido refrigerante. Esse, além de formar um filme protetor contra o aquecimento excessivo, reduz
os efeitos da camada limite sobre o veiculo, reduzindo o arrasto [37].

No método de resfriamento por transpiracéo, o fluido refrigerante é injetado através de poros na parede do
veiculo, formando um filme continuo. O filme absorve o calor que incide sobre o veiculo, dissipando-o por
meio de mudanca de fase [38, 39].
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Percebe-se que, em qualquer dos casos aqui abordados, o desenvolvimento de sistemas de protecdo térmica
depende fortemente de contribui¢Bes da area de ciéncias e engenharia de materiais.

4.2. Mistura combustivel-ar e estabilizacdo da chama na cAmara de combustéo

Em scramjets, como a combustdo ocorre em velocidade supersdnica, o tempo de residéncia do ar
atmosférico e do combustivel injetado no interior da cAmara de combustdo é muito curto — apenas alguns
milissegundos. Portanto, questdes referentes a mistura combustivel — ar, tempo de ignigdo, estabilidade e
sustentacdo da chama sdo de extrema importancia para viabilidade do projeto [24].

Para garantir a sustentacdo da combustdo supersonica é importante que haja geracdo de vortices no
escoamento, de modo a aumentar a turbuléncia e, desse modo, aumentar a mistura combustivel-ar, resultando
ainda em melhor estabilizacdo da chama. Os vortices podem ser gerados a partir da insercédo de descontinuidades
no caminho do escoamento, entre elas: tipos de injetores, struts, pylons, degraus, cavidades e rampas [6].

4.2.1. Injecdo pela parede (wall injection)

Nesse método, o combustivel é injetado na corrente de ar a partir de injetores localizados nas paredes da
camara de combustdo. A interacdo entre o jato de combustivel e a corrente de ar promove a formacgéo de uma
forte onda de choque, além de criar uma estrutura complexa de vortices a montante do injetor [6]. O método
pode ser combinado & insercéo de cavidades ou rampas para otimizar a mistura combustivel — ar [40]. Contudo,
como a combustdo normalmente ocorre préximo a parede, a eficiéncia da combustéo pode ser afetada [41].

4.2.2. Injegdo por struts e pylons

Doster et al. [42] definem strut como uma estrutura que cruza toda a largura ou altura da se¢éo da camara
de combustdo e que é fixada em duas paredes da camara (Figura 5-a); enquanto pylon é uma estrutura que cruza
parte da altura ou da largura da cdmara de combust&o e que € fixada em apenas uma superficie (Figura 5-b).

Figura 5: representacdo de (a) struts e (b) pylons [43].

Por meio de struts, o combustivel é injetado de modo uniforme ao longo da cAmara de combustéo,
permitindo uma mistura mais rapida entre o combustivel e a corrente de ar, o que possibilita reduzir o
comprimento da cdmara de combustdo e cria uma zona de estabilizacdo da combustdo préxima ao centro da
camara, reduzindo a carga térmica recebida pelas paredes [41]. Comparado a injecdo pela parede, os struts
apresentam alta perda de pressdo total, maior arrasto e maior complexidade estrutural [40].

Pylons podem ser montados a frente dos injetores de combustivel localizados na parede da cAmara de
combustdo, permitindo aumentar a penetracéo do jato de combustivel na corrente de ar. A penetragdo do jato é
otimizada devido a geometria do pylon, que induz a expanséo da corrente supersonica incidente, criando uma
regido de baixa pressdo imediatamente apds seu ponto de fixagdo [40, 44].

4.2.3. Degraus (steps)

A presencga de um degrau no caminho do escoamento de ar no interior da cAmara de combustéo cria uma
rapida expansdo, induzindo a formacdo de vortices a jusante do degrau responsavel pela recirculacdo do
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escoamento. Esta recirculagio é capaz de otimizar o processo de mistura combustivel —ar [6]. Para estabiliza¢do
da chama, pode-se colocar os injetores de combustivel apds o degrau. Os gases “quentes” provenientes do
escoamento principal de ar serdo mantidos no interior da regido de recircula¢do, gerando uma zona de ignicdo
continua [45], como pode ser visto na Figura 6.

Y/D

" } ;T Injecéo de combustivel

Degrau Zona de
recirculagéo

Figura 6: Efeito do degrau sobre o escoamento, mostrando curvas de contorno para concentracdo de hidrogénio.
Adaptado de [45].

4.2.4. Cavidades

As cavidades induzem recirculacdo da corrente de ar e dos gases da combustdo no interior da cAmara
(Figura 7). A recirculagdo reduz a velocidade do escoamento, aumentando o tempo de residéncia do combustivel
e, consequentemente, promovendo a mistura e queima dos reagentes em uma curta distancia [46, 47]. Cavidades
também tém a capacidade de estabilizar a chama [47], pois a recirculacdo dos gases gera uma regido de alta
temperatura capaz de ignitar o combustivel. Os radicais produzidos no interior da cavidade durante esse
processo podem acelerar a ignicdo do escoamento principal fora da cavidade [48].

Escoamento Leque de Expanséo

Onda de choque

Camada de
cisalhamento
L

Figura 7: Representacéo de cavidade genérica e interagdo com o escoamento. Adaptado de [49].

A eficiéncia das cavidades quanto & capacidade de mistura e estabilizacdo da chama depende,
principalmente, da sua geometria e da posicdo dos injetores de combustivel [46], podendo esses ser colocados
antes, ap0s ou no interior da cavidade [48]. Mdltiplas cavidades também podem ser utilizadas, podendo ser
dispostas em paralelo ou em tandem [50], como pode ser visto na Figura 8.

4.2.5. Rampas

Rampas podem ser introduzidas na cAmara de combustdo para otimizar a taxa de mistura combustivel —
ar. O escoamento supersdnico de ar que entra na cdmara de combustdo induz a formacdo da onda de choque ao
encontrar a rampa, gerando um gradiente de pressdo no centro da rampa que desloca o escoamento até as partes
laterais, criando um par de vortices com eixos alinhados paralelamente ao escoamento e com sentidos de rotagdo
contrarios [51], como pode ser visto na Figura 9.
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Figura 8: Cavidades postas em paralelo (imagem superior) e em tandem (imagem inferior). Contornos de
temperatura obtidos por computagdo numérica. Adaptado de [50].

A estrutura de vortices assim formada € capaz de aumentar a area de contato entre o combustivel e o ar,
promovendo uma mistura mais efetiva. Além disso, quando a injecdo de combustivel é realizada logo apés a
rampa, a capacidade de penetracéo do jato na corrente supersdnica de ar € incrementada [52].

Ma

Figura 9: Representacdo da interagdo das linhas de corrente com a rampa, e formagao de vortices [52].

Li et al. [52] apontam que a influéncia das rampas no desempenho da combustdo depende dos seguintes
parametros: dimensdes (largura, comprimento e altura), distancia entre o injetor e a rampa e razao de pressao
entre o jato de combustivel e 0 escoamento principal. Desse modo, a combinacdo desses parametros e suas
consequéncias no desempenho da combustdo constitui um campo aberto para estudos tedricos e experimentais.

As consideracfes aqui apresentadas constituem apenas uma amostra (muito pequena) dos problemas que
ocupam os pesquisadores da area de hipersonica. E um campo vasto, aberto a ideias provenientes das mais
diversas areas da engenharia.

5. CONCLUSAO

No presente trabalho, de forma sucinta, foram apresentados: o conceito de sistema scramjet, seu principio
de funcionamento, possibilidades de aplicacéo e algumas técnicas para melhorar o processo de combustéo.
Destacou-se 0 aproveitamento do oxigénio atmosférico como vantagem na integracdo de veiculos a scramjets
visando o transporte civil e 0 acesso ao espago. A possibilidade de uso de hidrogénio como combustivel foi
discutida e comparada aos hidrocarbonetos, tendo sido evidenciado sua vantagem quanto aos valores de impulso
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especifico, poder calorifico, alta velocidade de reacdo e menor geracdo de poluentes, todos superiores aos
valores correspondentes aos hidrocarbonetos. Algumas areas que constituem fronteira de pesquisa foram
superficialmente abordadas, especificamente no que diz respeito aos problemas de aquecimento da estrutura
externa (devido a interacdo com a corrente de ar) e interna (devido a combust&o), e aos problemas de mistura
combustivel-ar e estabilizagdo da chama na camara de combustdo, onde foram discutidas estratégias para
intensificacdo do processo de mistura por incremento de turbuléncia.

Com promessas de viagens intercontinentais em uma fragéo do tempo atual e de aumento da capacidade
de colocacdo de cargas em Orbita da Terra, a tecnologia scramjet tem chances de avancar e, nas proximas
décadas, atingir um nivel de maturidade adequado para passar a integrar os veiculos aeroespaciais do século
XXI. Por enquanto, a associagdo entre Academia e Institutos (e.g., UFRN e IAEV) para desenvolvimento de
pesquisas em torno da tecnologia scramjet tem se mostrado proficua no Brasil, formando médo de obra
especializada (e.g., Programa de P6s-Graduacdo em Engenharia Aeroespacial / UFRN) e desenvolvendo
solucdes inovadoras. Se o pais conquistara condicOes para se inserir no mercado de veiculos aeroespaciais como
fabricante ou tornar-se-4 mero comprador é uma incdgnita que sé o tempo elucidar. 1sso dependera ndo apenas
de acBes governamentais, mas, principalmente, da participacdo ativa da industria nacional.
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