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RESUMO

A possibilidade do emprego de
("scramjets") como melo de propulsao

Estato-Reatores a combustao supersonica
eficaz em reglme de voo hipersonico é

reconhecida ha mais de duas décadas. Recente levantamento do estado-da-arte revela
uma série de aspectos que carecem de culdados especials oferecendo areas oade as
oportunidades de P&D sao obvias e urgentes. Em particular este é o caso do Combustor
Supersonico. Este trabalho propoe um modelo para a sua dinamica e discute aspectos

de sua otimizacao.

A propulsao de velculos espaciais na atmosfera e
das  aeronaves hipersonicas de grande alcance
("aerospace plane'") muito provavelmente sera realizada
por sistemas alimentados a ar, dos quais o mais forte
candidato é o estato-reator a combustao supersonica
("scramjet"). Este ciclo opera numa falxa de numero de
Mach de Voo, M,, muito mais ampla que os demais ciclos
alimentados a ar (4 = My = 25) [1] e Obviamente possui
impulsao especifica, Iy, muito maior que quaisquer
motores foguete convencionais.

Assim ¢ que o ciclo de propulsao, baseado na
liberacao de calor num escoamento supersonico, evoluiu
de tal modo nas Gltimas décadas, que existem hoje uma
pleiade de projetos de propulsores fundamentados neste
principio além de variacgoes como aquela do DCR ("Dual
Combustor Ramjet") que procuram  incorporar ao
combustor supersonico a flexibilidade do estato-reator
a combustao subsonica no que tange a alimentacao do
sistema com combustiveis de simples armazenamento
[1-3].

Um modo simples de se considerar o estato-reator
a combustao supersonica é dividi-lo em secoes como
indicado na Figura 1. Cada componente (A Tomada de Ar
(0-1), o Duto de Conexao (1-2), o Combustor (2-4) e a
Tubeira (4-5)) pode ser analisado separadamente e
resultados experimentais incorporados onde necessario.
Este trabalho se dedica apenas ao estudo de aspectos
da dinamica do combustor.
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ANALISE DO COMBUSTOR

Nesta regiao (Figura 1, Secoes 2-4) o campo de
escoamento € complexo, envolvendo eventos que,
acoplados e de natureza fortemente nao lineares,
dificultam sobremaneira a descricao completa e precisa
do fenomeno global, pois la interagem num trem de
ondas de choque, a injecao do combustivel (em
condigées sonicas ou supersonicas), camadas limites e
de cisalhamento, zonas de separacao de camada limite,
entre outros. Assim a obtencao de solucoes completas
das equacoes de Navier-Stokes - envolvem um tempo de
computacao enorme ¢ pouco conveniente numa fase de
anteprojeto.Daf, a analise aqui é feita considerando
um volume de controle entre as secoes 2 e 4. Nestas
secoes o} escoamento pode ser considerado
unidimensional. A secao 3 corresponde as condicoes que
podem existir atrdas de uma onda de compressao simples
cujas propriedades a montante sao aquelas da secao 2.
A intensidade desta onda pode variar desde uma onda de
Mach (isto &, sem choque), por uma fam{lia de ondas de
choque obliquos ate,no limite, uma onda de choque
normal. Isto posto, as equacoes de conservacao para o
escoamento através o volume de controle podem ser
eseritas;
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e onde p - densidade, u - "velocidade, p - pressao, h -
| l‘_> ul_ i ! entalpia, w - vazao em massa, a - o angulo de
Tomada Duto Combustor Tubsira divergencia do combustor, B ~- o angulo de injecao do
LU combust{vel, 1 = a_cansﬁg de cisalhamento, f - razao
combustivel/ar, (wf/w2), q - fluxo de calor e os
subscritos .denofam: i 2 .+ 'e 4, secoes " 2" Ve 4
Fig. 1 - Esquema de um Lstato-Reator a Combustao respectivamente, f - combustivel e w - parede.
" Supersonica.
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As equacoes (1) a (3) podem ser resolvidas com a
escolha de uma equagao de estado apropriada, equacao
(4), e se forem conhecidas expressoes para a
distribuicio de pressoes na parede, para ©
cisalhamento e a taxa de transferencia de calor,

A equacao de estado é obtida assumindo-se
equilfbrio termodinamico na secao 4 (Fig. 1) e usando-
se o codigo NASA sP-273 [4] com a composicao do ar
previamente estabelecida e a descricao apropriada do
combust{vel empregado.

Ja a distribul¢ao de pressdes na parede, 8
tecnica usada e a de se tomar
ole-
Py A b o const (5)
eade t © tma constante arpltrdvia, == sS4 =) CONO
amplamente  usado no tratamento analftico de
escoamentos em dutos de area variavel com adicao de
calor [5,61.

No que tange os cefeltos de atrito e transferencia
de calor, aquelas Integrals nas equacoes (2) e (3),
embora passfvels de determinacao rigorosa pela solugao
das equacoes da camada limite, podem com a vantagem da
simplicidade, receber tratamento de correlacao de
dados, desde que se assuma COmo valida a analogia de
Reynolds para este tipo de escoamento [6].

Pas equacoes aclma [usando-se (1), (2), (4) com
pu = Ryl e (5)] obtem-re
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onde Y é a razao dos calores espec(ficos. Mo numero
de Mach, R a constante espec[fica do gas e

4y
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£ interessante notar que, fazendo palp2 = Liva=vy=Y»
MWy = MW, (MW - massa molecular da mistura) e tomando
fx= 0e (1l + f)~ | encontra-se 08 resultados de
Billig [5]. Entretanto vale observar que as equacaea
(5) a (8) foram obtidas sem o emprego da equacgao da
energia. Asslm para compatibillzar-se (8) com (3) é
necessario que:

h, 2
If K
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onde o subscrito T se refere as condicoes de

estagnacao e K2 é definido por

o L 2=, MR ety 2
K = Froenmg W o) (h

Como fhpp /b, >0 entio F<K2-1, FEste resultado impoe
um vinculo ao problema. Se as ﬂlmpltflcncaea acima nao
forem empregadas entaa a relacao de compatibilidade
pode ser escrita:

2Rz Ya-1 . hpe O 2 + (ry-1) Mi

= | # ——————5
yuRy v2-1 hrs hro 2 + {12=1) “%

2 2
(14y2M2) - (1-€)p3/pz = £f vuRu My =5
o 5 —— — (14f)
e + yyMy Y2R2 M3
(12)

It
onde Q) = = L q dA,

Fazendo [6]

onde Q/A, € o fluxo médio de calor nas paredes do
combustor, este parametro pode ser adimensionalizado
pela diferenca das entalpias médias do gas e da parede
do combustor, &h,

Ah = hT2 + thf + 0.5 fnCAhf = hw (13)

onde h. é a entalpia do ar na temperatura media da
parede?n ,a eficiéncia do processo de combustao, All. o
o poder calor{fico inferior do combust{vel e o fa&nr
0.5 é usado na Intencao de prover um valor médio para
todo o combustor [6]. Com base . nas correlacoes de
dados experimentais envolvendo diversos combust fvels e
geometrias de combustores numa faixa ampla de
condigoes inlcilais, Q)/8h  pode ser plotado vs os
parametro fn AHg. Uma aproximacao daquelas correlacaes
fornece a relacao

Q/8h = 9 x 107" + 2.83 x 10-7 fn MM, (14)

onde Al @ [3/g]).

Se, como ja menclonado, a analagla de Reynolds
for vallda para escoamentos cOm reacoes exotermlcas,
entao [6] @

@)/ (hy, - b)) =T fu (1)

onde ?w = (1/A,) . Ty_cosadhy, hy ¢é o valor médlo da
entalpia de recuperacao do gas, e 1, o valor médjo da
velocidade no combustor, pode ser tomada como U v uy,
assumindo-se que os efeltos de desaceleracao devidos
aos choques e & adicao de calor sao compensados pela
divergencia do combustor.

Escolhe-se Fr = C,h, onde C; = (l+7[(7—|)/2|ﬁ2;/
(1+[(7—1)/2]ﬂ2) onde (() - valores medios, e T = Pl
Pr o numero de Prandt. (Para 2 < H<4, T 0.9 ¢
€y = 0.93, numa ampla faixa de combustiveis) e

h.= h. + fh

+
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f

onde para O hidrogenio como combustfvel, C2 = 0.9 e
o = 388185J1/g

Na solucﬁo das equacaes de conservacao e estado, mesmo
com as simplificacées acima nem o valor de £ nem o de
p3/pz sao necesssariamente conhecidos a priord.
Entretanto, ao considerar-se que na vizinhanca da
secdo 4 o escoamento € unidimensional e que 1a esta o
final do combustor e mais, que o escoamento na tubeira
(secoes 4-5) é isentropico, entao é mister tomar-se os

vinculos

th
et 0, A+ A, (16)
t
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Da equagiao (7),
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De novo, como na
controle entre
secao 4, tem-se
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Considerando-se as varlacoes de Y, MW, f!z e f como

desprezfveis (alias é
negativo desta

inceressante notar que o @inal
alcima corresponde ao efejto de apenas

adicao de massa no escoamento, efelta que Habidamente
reduz a temperatura de escugnagao), tem—-ae entao o
resultado obtido por BIlLlig [5):
dT¢ e[l+(y-1)M%) -yM2. dM?
ﬁﬁ? = i - = ?Ef (21)
! [ ()M +y?)
! aplicando-se a condicao (16) obtem-se
M, S[EERE e i)
y =i *Yq(l—ﬁ)l (22)
ou
s 2 2
e = yyMi/[1+(y=1)ME ] (23)
Este resultado e analogo ao ‘"ponto de
_ entupimento” nos processos de aquecimento de Rayleigh
cede atrito de Fanno [1]. Wwaltrup [6] chama gsta

condicao de limite de entropia.

Vale notar que (22) e (23), ao contrério do que
propoe Billlg [1], sao obtidos sem quaisquer outras
restricoes quando apenas se fmpoe o vinculo du relagao
(7).

Finalmente é wsimples a obtencao de (22) e (23)
partindo-se apenas do vinculo (17):

1
Da equagao (5)

9 =] ; - &
ap st e lenl (3 4 -20/E-D (24)
Bl (i
E€=const
A’AM
por outro lado, é facil mostrar que, em condigoes de

isentropia,

(2/py) O+ (e /y)ME) - (=€) fyy=Ftpa/py _ ¢

P Py 2/Y piYE
ap St b (P ]
(aA)ilant Ay (Ptq) i (p;u)Y |
A'AuY \
] 2 Py 32 _ X4l Py I/Y =il (25
¥ (E::) Y 5 (pt“) | (25)
e (22) e (23) seguem-se imedfatamente ao igualar-se

(24) a (25),

Por oautro lado  embora  seja perfulcamente
aceitdvel tomar-se dy/dM*, OMW/OMZ, Of/oM% « Bfp o n?
tendendo & zero quando A+ Ay, 80 assim o vinculo

(16) estara contldo no
fornece (22) ou (23),

vinculo (17), que, de per se,

Asgim  (16) com a8 simplificacoes acima
mepcionadas e (17) sao totalmente equivalentes, ambas
conduzindo ao mesmo resultado (Equagoes 22 ou 23) que,
substituldo em (18) fornece:

t €
ety (1-€)

P, el D WP & P2
ﬁé (Yu + Yo N2) (1 L)/Y“ + £} Py &
(AH/Az)lll’E Yy
(26)

Obter-se-a4 entao uma solucao unica para uma dada
quantidade de calor liberada no combustor para a qual
também correspondera um unico valor de py/p3.

CONCLUSOES

Assim é passfvel a determinacao e otimizagao da
dinamica doe combustores supersonicos. Dentre o8
muitos aspectos que ainda nao foram analisadas
encontram-ee as possf{veis variacoes cemporais do
fendmeno estudado, bem como de perturbagdes que
gimulem copdigoes de voo real.

Aqui verificou-se a existéncia de um vincula
forte nao menclonado na literatura (Equacao 10) que
Jiwita o campo de solugdes possfvels e mostrou-se que
as ‘aproximagoes normalmente sugeridas [5] para a
obtencao das relacoes (22) e (23) nao se fazem
necessariaa quando se utiliza apenas o vinculo imposto
pela relacao (17).

Q0 objetivo deste ¢trabalho fol o de analisar e
identificar apenas alguns aspectos do combustor de um
estato-reator a combustao supersonica e apresenta um
problema arual no qual necessidades e oportunidades de
pesquisa exlatem em todos os componentes deste sistema
de ptopulsao que podera em breve ser utillzado para
impulsionar vefculos espaclais e aeronaves
hipersonicas,
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ABSTRACT

The possible use of supersonic combugtion ramjéts
(scramjets) nas an efficient propulsion medns fot
hypetsonic flight has been known For sevetdl decddes.
A recent survey on the state-of-thé-art poltits ouk
several subjects in the development of dcramjets that
need special care thus showing areas whdre the R&D
oppottunities are obvious and urgent. in pdrticular
this 18 the case of the Supérsonic Combiistor. This
work deals with some aspects of its optimization.




