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Resumo

Novos produtos atualmente requerem alto grau de complexidade, devem ser projetos in-
teligentes, seguros, ecologicamente corretos além de ter pregos competitivos. Para isso, é
necessario projetar e modelar diversos subsistemas para que os componentes dos produtos
atinjam as necessidades dos clientes e das entidades de interesse. Em uma abordagem
classica de engenharia de sistemas, a construcao dos sistemas e subsistemas é descrita em
grandes compilados de documentos o que colabora para dificultar a consisténcia do projeto
e impedir que seu objetivo inicial seja alcancado. Para resolver esse problema, a engenha-
ria de sistemas baseada em modelos (MBSE) age no sentido de mudar o modelo de projeto
orientado a documentos para um modelo de descricao mais coerente, integrado e visual
do sistema. As principais vantagens dessa metodologia sao melhoraria na comunicacao de
toda a equipe do projeto, analise de perdas e ganhos em decisoes numa perspectiva global
e identificagao problemas. A tecnologia Hipersonica encontra-se em termos cientificos, no
limite do conhecimento e tem o potencial de se tornar uma revolugao no setor aeroespacial
nas préximas décadas. Seu desenvolvimento, por outro lado, ainda estd muito restrito de-
vido a sua complexidade elevada e alta demanda por recursos. Assim, projetos nessa area
constituem uma demanda evidente de engenharia de sistemas. A proposta desse trabalho
é desenvolver um modelo inicial de engenharia de sistemas baseada em modelos, com base
no método ARCADIA demonstrando sua aplicagao como meio auxiliar no gerenciamento
do projeto. Além disso, serd apresentado um modelo matemético do motor scramjet,
como ferramenta de andlise de viabilidade tecnolégica. Dessarte, mostrando a integracao

das ferramentas de engenharia de sistemas com projeto conceitual.



Abstract

New products currently require a high degree of complexity, they must be intelligent,
safe, ecologically correct projects, in addition to having competitive prices. For this, it
is necessary to design and model several subsystems so that the product components
meet the needs of customers and entities of interest. In a classic systems engineering
approach, the construction of systems and subsystems is described in large compilations
of documents, which leads to hinder the consistency of the project and prevent its initial
objective from being achieved. To solve this problem, model-based systems engineering
(MBSE) acts to change the document-oriented design model to a more coherent, integrated
and visual system description model. The main advantages of this methodology are
to improve the communication of the entire project team, analyze losses and gains in
decisions in a global perspective and identify problems. Hypersonic technology is in
scientific terms, at the limit of knowledge and has the potential to become a revolution in
the aerospace sector in the coming decades. On the other hand, its development is still
very restricted due to its high complexity and high demand for resources. Thus, projects
in this area constitute a clear demand for systems engineering. The purpose of this work
is to develop an initial model-based systems engineering model, based on the ARCADIA
method, demonstrating its application as an aid to project management. In addition, a
mathematical model of the scramjet engine will be presented, as a tool for analyzing the
technological feasibility. Thus, showing the integration of systems engineering tools with

conceptual design.
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1 Introducao

A evolugao da Engenharia de Sistemas, da maneira como ocorre hoje, constitui uma
evolucao na identificacao de novas metodologias e técnicas de modelagem que buscam
auxiliar na compreensao e desenvolvimento de sistemas ao passo que sua complexidade
aumenta,(JACKSON, 2009). O uso de modelos apresenta papel de destaque no contexto
da engenharia de sistemas atual. Um modelo pode ser descrito como uma abstracao da
realidade que possibilita responder questoes especificas sobre o mundo real, pode ser uma
ferramenta conceitual, matematica ou fisica que busca auxiliar a tomada de decisao num
projeto. Os adventos das ferramentas de software tem possibilitado o desenvolvimento da
engenharia de sistemas baseada em modelos (MBSE: Model-based Systems Engineering)
que possui como premissas representar um sistema de forma mais consistente reduzindo

significativamente os seus riscos e o tempo de desenvolvimento, (ESTEFAN, 2008).

Atualmente, o mundo se encontra num contexto muito sensivel em relacao a tecnologia
hipersonica. Ao mesmo tempo que diversos paises estao avangando no seu desenvolvi-
mento, existe uma opiniao crescente de que as pesquisas nessa area possam trazer resul-
tados nocivos para a humanidade dado o poder destrutivo desta tecnologia, (SLOWING.. .,
2021). Especula-se, que no futuro, se tenha um cenério de proibigao de desenvolvimento
de tecnologia hipersonica e somente os paises que ja demonstraram o dominio da tecnolo-
gia terao direito ao seu controle, assim como ocorreu com a tecnologia nuclear. O Brasil
precisa entao, aproveitar essa janela tecnoldgica e demonstrar seu dominio da tecnolo-
gia hipersonica o mais rapido possivel. Sendo assim, o trabalho do Instituto de Estudos

Avancados (IEAv) nesse cendrio é de fundamental importancia.

A necessidade da aplicacao engenharia de sistemas nasce do entendimento de que
qualquer projeto hipersonico possui um alto nivel de complexidade e que possui subsiste-
mas altamente correlacionados. Na Figura 1.1 pode-se observar um caso onde isso ocorre
(CHOUBEY; PANDEY, 2016). Percebe-se que pequenas variagoes do angulo de ataque, de
uma aeronave hipersonica de cruzeiro motorizada com scramjet, provocam elevadas va-
riagoes da eficiéncia propulsiva. Isso ocorre pelo fato de o angulo de ataque influenciar
diretamente o angulo de rampa da entrada do motor, encarregado de nortear a direcao
das ondas de choque ao longo da extensao do veiculo. Essas ondas de choque sao, por

sua vez, as responsaveis pela a taxa de compressibilidade na camara de combustao, fator
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principal para garantir a combustao supersonica.

FIGURA 1.1 — Variagao da eficiéncia propulsiva com o angulo de ataque.
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Fonte: Adaptado de (CHOUBEY; PANDEY, 2016)

Outro fator de grande impacto é o custo do projeto que por natureza é muito elevado.
Historicamente sabe-se que projetos hipersonicos muitas vezes sofrem cancelamento por
questoes financeiras. Nesse contexto, a engenharia de sistemas traz boas perspectivas em
termos de reducao gastos. Na Figura 1.2, com o estudo dos ltimos projetos aeroespaciais
da NASA (NASA, 2007), percebeu-se que quanto maior a porcentagem de capital destinada
a engenharia de sistemas nos projetos menor era a necessidade de se pedir por ampliagoes
de orcamentos. Significando que a engenharia de sistemas auxilia em uma boa gestao do
capital empregado (LYON, 2021).
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FIGURA 1.2 — Influéncia da parcela de orcamento dedicada & Engenharia de Sistemas no orgamento final
do projeto.
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O presente trabalho pretende demonstrar a aplicabilidade da engenharia de sistemas
no ambito de um projeto hipersonico apresentando uma metodologia feita com base no

método Arcadia utilizando-se do software Capella.



2 Revisao Bibliografica

2.1 Hipersonica

2.1.1 Contextualizagao

Aeronaves hipersonicas tém sido pensadas para uso tanto civil como militar ha varios
anos, (NOOR; VENNERI, 1997). Com tal tecnologia, esperava-se que fosse possivel realizar
missoes de bombardeiro com muito mais eficiéncia, velocidade e sem possibilidade do
inimigo se defender, visto que, misseis hipersonicos tendem a possuir trajetérias mais
imprevisiveis e a voar abaixo das zonas de deteccao dos radares em grande parte de
sua trajetéria. Além disso, veiculos hipersonicos poderiam ser usados para espionagem
(semelhante ao conceito operacional do BlackBird atualmente) e para transporte rapido
de recursos ou tropas em situacoes de guerra. De uma perspectiva comercial, transportes a
Mach 5 ou superior possibilitariam a locomocao de pessoas e cargas por grande distancias
e assim realizar viagens entre locais diametralmente opostos no globo em nao mais que
poucas horas. Outro uso ja estudado para os veiculos hipersonicos é o astronautico,
(SZIROCZAK; SMITH, 2016) que visa baratear viagens espaciais ou lan¢camento de satélites,

auxiliando no trafego de astronautas ou no turismo espacial.

Os estudos do voo hipersonico iniciaram-se na década de 1960 e produziram diversos
avancos nos ultimos anos. Os principais paises atuantes nessa area de pesquisa sao oS
Estados Unidos, com projetos em todas as areas relacionadas ao voo hipersonico, como
sintese de projetos, materiais, estrutura e propulsao. Paises como Riussia e China também
chegaram a dominar os estdgios mais avancados da tecnologia. Ja as nagoes Europeias,
a Australia e outros paises em desenvolvimento como o Brasil e a India estao buscando

desenvolver as tecnologias e encontram-se um niveis mais baixos de dominio tecnolégico.

2.1.2 Definicao

Uma das questoes no estudo do escoamento hipersonico é a definicao clara e objetiva

desse tipo de escoamento, (ANDERSON, 2011). Embora seja comum abordar o tema
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caracterizando-o pela velocidade acima de Mach 5, essa visao é incompleta, uma vez que
existem veiculos que voam a velocidades inferiores e sao considerados como hipersonicos
mas também o contrério, veiculo que voam até em Mach 7 ou 8 e nao sao. Em suma, a
condicao para um escoamento ser determinado como hipersonico ou supersonico é uma
combinagao entre uma série de parametros fisicos derivados das condi¢oes ambientes onde
ocorre o voo. Os principais fatores levados em conta sao a espessura fina da camada de
choque, altos gradientes de entropia préximos a superficie do corpo, elevados coeficientes

de viscosidade, altas espessuras de camada limite e grandes gradientes de temperatura.

Outros fendmenos que ocorrem nestas condigoes de voo sao os relacionados as molécu-
las dos gases atmosféricos. Essas moléculas se dissociam, devido aos efeitos termodinami-
cos provocados pelas altas taxas de aquecimento aerodinamico, e tornam-se cruciais para
a manutencao do voo controlado. Dessa forma, o voo hipersonico passa a ter uma forte in-
teracao entre forcas aerodinamicas e mecanismos termodinamicos. Quando o escoamento
hipersonico atinge o veiculo, a energia cinética do escoamento é convertida em energia
térmica, devido a compressao adiabatica e dissipacao viscosa. A esse efeito se adicionam
os fendmenos de dissociacao e ionizacao gasosa, que comegam a ocorrer na superficie da
aeronave. HEsse cendrio, tao adverso e agressivo é a origem de grande parte dos desafios
que envolvem o voo hipersonico. Além disso, vale ressaltar que as condicoes de voo podem
variar bastante de acordo com o tipo de projeto. Suas caracteristicas vao depender do
tipo de missao do veiculo, bem como de suas restri¢coes espaciais. A seguir, na Figura 2.1,
tem-se uma amostragem dos valores usuais de nimero de Mach e altitude para diferentes
tipos de projetos, (BERTIN, 1994).

FIGURA 2.1 — Altitudes por numero de Mach para diferentes projetos hipersonicos.
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Fonte: Adaptado de (NOOR; VENNERI, 1997)
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Resumidamente, o escoamento hipersonico pode ser definido como o regime onde al-
guns ou todos os fatores supracitados se tornam importantes a medida que se aumenta o

numero de Mach.

2.1.3 Classes de veiculos hipersonicos

FIGURA 2.2 — Caracteristicas dos diferentes tipos de aeronaves Hipersonicas.
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Fonte:Adaptado de (BERTIN, 1994)

Nas Figura 2.2 e 2.3, tem-se a separacao e caracterizacao dos principais tipos de
veiculos considerados hipersonicos. A seguir, observa-se a descricao das quatro classes
principais, (BERTIN, 1994) e (HIRSCHEL, 2004).

e Re-entry Vehicle (RV): Veiculos de re-entrada, sdo sub-divididos em alados e nao-

alados. Como exemplo, temos o Space Shuttle Orbiter, Buran, Hermes e o X-37.

e Cruise Vehicles (CV ou CAV): Veiculos hipersonicos de cruzeiro.Por exemplo o pri-

meiro estagio do Sénguer (transportation system) e todos os planadores hipersonicos

(HGVs).

e Ascent and Re-entry Vehicles (ARV): Veiculos ascendentes de re-entrada. A exemplo
tém-se: o estagio final do Horus e do Sénger, o Rockwell X-30, o HOTOL e o Skylon.

e Acroassisted orbital transfer vehicles (AOTV): Veiculos de transferéncia de 6rbita

assistida, sem projetos consolidados até o momento.
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FIGURA 2.3 — Classificacao de veiculos Hipersonicos.
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Fonte: Adaptado de (HIRSCHEL; WEILAND, 2009)

Sistemas de langamento de dois estagios (TSTO: Two Stage to Orbit), como o Sénger,
podem ser classificados como CV no primeiro estagio e um ARV no segundo estégio,
alimentado por motor foguete. A mudanca de motores ocorreria a aproximadamente
Mach 7. E interessante notar que fenomenos aerotermodinamicos criticos diferem para os

dois estagios, o que traz ainda mais complexidade para o projeto, (BERTIN, 1994).
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FIGURA 2.4 — Forma em planta de alguns RVs e CAVs
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Os veiculos do tipo CAV e ARV se diferenciam por sofrerem um grande impacto da
alta viscosidade em seus projetos, levando-os a buscarem por solugoes que otimizem essa
relacao. Ja Veiculos RV sao dominados por efeitos de compressibilidade e portanto, por
grandes efeitos termoquimicos. Isso vale também para a reentrada de um veiculo do tipo
ARV e AOTV, (HIRSCHEL, 2004).

Os veiculos CAV sao mais sensiveis ao arrasto, devido a fase de cruzeiro e, por isso,
precisam ser mais esbeltos, ja que também voam em baixos angulos de ataque, Figura
2.4. J& os veiculos RVs necessitam ser mais rombudos, uma vez que possuem uma fase
de frenagem muito relevante nas suas missoes e a0 mesmo tempo precisam voar em altos
angulos de ataque. Esse tipo de veiculo possui fenomenos termodinamicos muito mais
agressivos em termos de carregamento estrutural e térmico. Os veiculos RV sao portanto
submetidos a diferenciais de temperatura mais acentuados que os CAVs, sendo assim do-
minados por efeitos termoquimicos como dissociacdo e ionizacao gasosa. Ja nos CAVs
predominam-se efeitos viscosos associados ao atrito aerotermodinamico. Nos CAVs, os
sistemas de geracao de sustentagao e propulsao sao integrados e a area do tinel de com-
pressao é ajustada para aumentar de acordo com o Mach livre. Veiculos de Re-entrada
sao projetos voltados principalmente para desaceleracao, em geral sao veiculos bastante
rombudos, devido a sua necessidade de produzir arrasto. Além disso, essa caracteristica
aumenta suas taxas de radiacao, reduzindo as cargas térmicas para niveis aceitaveis. Os
RV sem asas normalmente voam em angulos de ataque negativos, o que os leva a terem
baixas razoes de L/D. Veiculos RVs voam, em geral, até Mach 25, enquanto os veiculos
CAVs voam entre Mach 7 e 12, (HIRSCHEL; WEILAND, 2010) e (HIRSCHEL, 2004).
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Vale ressaltar que poucos veiculos hipersonicos voaram com sucesso. Dentre os RVs,
tém-se em destaque o Space Shuttle e o Buran que realizaram missoes bem sucedidas na
década de 1980, (HIRSCHEL, 2004).

Muitos RVs operam com Lancadores, sistemas auxiliares feitos para colocar veiculos
espaciais em Orbita por meio de seu sistema de propulsao, também chamados de “Acelera-
dores”. Nesse caso, os RVs retornam da érbita como planadores ou com outro sistema de
propulsao, sendo essa uma alternativa bem mais cara e perigosa para operacao. Os SS-
TOs (Single Stage to Orbit), sistemas de uma tnica etapa para atingir altitudes orbitais,
sao o tipo de sistema que possui operagao “semelhante a um aviao”, porém requererem
altas quantidades de combustivel. Um exemplo seria o projeto Skylon, que esta em de-
senvolvimento no Reino Unido. Os projetos TSTO e MSTO (Multi Stage to Orbit), que
possuem dois ou mais estagios de propulsao, possuem lancadores ou aceleradores para
estagios de baixa altitude e contam com outro sistema propulsivo interno em altitudes
mais elevadas. Com isso, eles conseguem reduzir peso, otimizar a operacao e reduzir a
dependéncia de bases de langamento ideais para suas orbitas designadas, uma vez que
conseguem atingir diferentes latitudes antes da fase orbital, aumentando o ntimero de or-
bitas possiveis de se atingir em relacao ao SSTO. Por outro lado, sao projetos mais caros
e complexos,(SZIROCZAK; SMITH, 2016).

Ja os veiculos hipersonicos de transporte possuem necessidade de serem acelerados até
a velocidade hipersonica (por outra aeronave ou por um foguete langador, por exemplo) e
a partir desse ponto operam como um aviao convencional, com o fato de voarem a cerca
de 30km de altitude e velocidades entre Mach 6 e 10. A altitude elevada é necessaria
para reduzir cargas estruturais como arrasto de atrito. Ainda assim, esses veiculos pre-
cisam de tracao durante toda a missao. Também chamados de "planadores”, possuem a
caracteristica de serem colocados em altitudes orbitais rapidamente e retornarem a suas
rotas. Com isso, economizam combustivel e conseguem outras vantagens como aumento

de velocidade e redugao de temperatura, (SZIROCZAK; SMITH, 2016).

2.1.4 Historico dos veiculos Hipersonicos

A humanidade tem buscado desenvolver tecnologias ligadas ao voo hipersonico desde
a década de 1950, Figura 2.5, (SZIROCZAK; SMITH, 2016). Nessa época, os projetos de
maior destaque foram o X-15, o X-8 e o X-17, Figura 2.5. Sendo o X-15 o pioneiro do
voo hipersonico tripulado. O projeto foi iniciado em 1954 e executou o primeiro voo
em 8 de junho de 1959. Foram feitos trés exemplares da aeronave totalizando 199 voos.
Os protétipos eram acelerados por um aviao cargueiro, B-52, e soltos na velocidade de
operacao. O X-8 e o X-17 foram foguetes usados para testes e coleta de informagoes
meteorolégicas, (BERTIN, 1994).
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Posteriormente na década de 1980 iniciou-se o desenvolvimento dos onibus espaciais.
O Space Shuttle foi o programa de veiculo de reentrada mais longo até hoje, sendo iniciado
em 1969, realizando a primeira missao em 12 de abril de 1981 e operando até 2011 com
um numero total de 135 missoes completas. Mesmo assim, o Space Shuttle nao foi um
completo sucesso, devido ao fato de nao satisfazer certos requisitos, principalmente de
custo, reusabilidade, dentre outros problemas de manutencao. Seu principal concorrente,
o Buran, o onibus espacial soviético, apresentou melhores solugoes nesses aspectos uma
vez que nao possuia sistemas propulsivos integrados e assim garantia maior carga paga

méxima e melhores condigoes de reutilizagdo e manutengao, (HIRSCHEL; WEILAND, 2010).

FIGURA 2.5 — Linha do tempo dos principais projetos ligados ao desenvolvimento de tecnologia hiperso-
nica.
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Fonte: Figura do Autor.

Poucos anos depois, outros sistemas de reentrada comecaram a ser desenvolvidos na
intencao de se criar aeronaves de tnico estagio e totalmente reutilizaveis, Figura 2.6. Os
primeiros projetos nesse sentido foram o Rockwell X-30 e 0o HOTOL, Figura 2.6. O X-30
foi o primeiro grande projeto a tentar aplicar a tecnologia de motores scramjet, porém na
época seu grau de maturidade era pouco desenvolvido. Jd o HOTOL tinha como solugao a
utilizagao de motorizagao hibrida composta por ciclos a jato e foguete combinados. Esses
projetos nao foram bem sucedidos, mas deixaram sucessores. O X-43 que sucedeu o X-
30 foi a primeira aeronave americana a voar com motores scramjet e o Skylon, sucessor
do HOTOL, esta em desenvolvimento apostando em uma nova tecnologia propulsiva que
mescla motores ramjet e motores foguete, (HIRSCHEL; WEILAND, 2010).
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Outro projeto importante também foi o Sénguer alemao que possuia dois estagios
(TSTO), composto por duas aeronaves, separando os subsistemas para que a aeronave
de primeiro estagio operasse na atmosfera e a de segundo estagio, chamada de HORUS,
operasse em regioes orbitais. Mais recentemente, tem-se o Boeing X-37 que opera na area
de langamento de satélites atualmente e o SR-72 Darkstar, sucessor do SR-71 Black Bird,
um projeto com scramjet aplicado para fins militares, que ainda estd em desenvolvimento

e pretende ser uma aeronave de espionagem assim como seu antecessor, (HIRSCHEL, 2004).

FIGURA 2.6 — Linha do tempo dos principais projetos ligados ao desenvolvimento de tecnologia hiperso-
nica.
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Fonte: Figura do Autor.

Os veiculos hipersonicos planadores (HGV), Figura 2.7, comegaram a ser desenvolvidos
no final do século 20 e estao comegando a ser testados e operados nas duas iltimas
décadas, (SZIROCZAK; SMITH, 2016). Trata-se de uma aplicagdo da tecnologia scramjet
com normalmente dois estagios de operagao. Primeiro o veiculo é impulsionado por outro
sistema, normalmente um foguete, até uma altitude e velocidade onde os sistemas sao
desconectado e o scramjet é acionado. Diversos paises ja demonstraram a utilizacao
dessa tecnologia, como o X-51 dos EUA, o DZ-FZ da China, o Avangard da Russia e o
HSTDV da India. O projetos do Brasil, X-14 e a da Australia, Spartan, estao em fase
de desenvolvimento. O HEXAFLY-INT é um consércio Europeu com apoio do Brasil que
realizard o langamento da aeronave no Centro de Langamento de Alcantara (CLA) com
um foguete brasileiro (VS-43 ou V-50).
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FIGURA 2.7 — Linha do tempo dos principais projetos ligados ao desenvolvimento de tecnologia hiperso-
nica.
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Fonte: Figura do Autor.

2.1.5 Cenario atual

Entre os maiores desafios atuais para o desenvolvimento de tecnologias hipersonicas
estao o ganho em eficiéncia, custo operacional e realizacao de projeto sustentéveis, (SZI-
ROCZAK; SMITH, 2016).

As aplicacoes para o transporte hipersonico incluem voos de emergéncia para suporte a
tratamento médico, viagens de negdcios com tempo reduzido e aplicagoes militares. Outra
aplicagao em desenvolvimento é auxiliar o langamento de veiculos espaciais (AOTV), com
a vantagem, em relagao as plataforma de langcamento convencionais, de operacgao continua

sem sacrificar o veiculo de apoio, (SZIROCZAK; SMITH, 2016).

Atualmente, percebe-se que para alcancar o sucesso em missoes hipersonicas é ne-
cessaria uma visao sistémica apurada, distribuindo esfor¢os multidisciplinares, atendendo
além dos requisitos fisicos do veiculo também os requisitos de seguranca, manutencao,
flexibilidade operacional, confiabilidade e sustentabilidade, (SZIROCZAK; SMITH, 2016).

O maior dificuldade dos projetos hipersonicos é com certeza seu financiamento, devido
ao seu alto custo envolvido, além do alto custo de manufatura dos componentes das
aeronaves, a pouca maturidade tecnolégica leva a altos indices de falhas nos protétipos,

encarecendo ainda mais os projetos, (SZIROCZAK; SMITH, 2016).
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Outro problema do mercado é a baixa experiencia com uso de veiculo hipersonicos.
No setor de lancadores, especula-se que os veiculos hipersonicos podem se tornar uma
alternativa mais barata para o langamento de satélites, por exemplo. Estima-se que a
partir de 2022, cerca de 30 satélites serao lancados no mundo por ano. Nesse contexto,
uma das grandes vantagens dos veiculos hipersonicos estd na em sua reutilizagao, o que
poupara, além de muitos custo, grandes quantidades de homem-horas permitindo reali-
zar mais lancamentos num mesmo intervalo de tempo quando comparada aos lancadores

convencionais, (SZIROCZAK; SMITH, 2016).

2.2 Engenharia de Sistemas

2.2.1 Contextualizagao

No ciclo de desenvolvimento de um sistema, as praticas mais tradicionais focavam
principalmente na definicao de requisitos, sua alocacao para cada componente do sistema
e a rastreabilidade associada, (WALDEN et al., 2015). As abordagens atuais concentram-se
na analise funcional, no design do sistema e na justificacao das escolhas arquitetonicas
e etapas de verificacao. Além disso, o projeto leva em conta nao apenas o ponto de
vista funcional, mas também outros pontos que afetam a definicao e a discriminacao do
sistema. Por exemplo, restri¢coes relacionadas a integragao do sistema, gerenciamento de
produtos, questoes de seguranca, desempenho e viabilidade. A engenharia de sistemas,
portanto, nao se trata apenas de gerenciar os requisitos do sistema, mas é uma atividade
de design complexa. Como resposta a este desafio, o método ARCADIA foi criado pela
Thales S.A em 2007, colocando a arquitetura e a colaboracao no centro das praticas de
engenharia de sistemas. A visdo do método ARCADIA é unir diferentes especializacoes
de engenharia, incluindo projetistas, desenvolvedores, especialistas, clientes e parceiros
externos, (ESTEFAN, 2008).

2.2.2 Definigoes e conceitos

De acordo com o Conselho Internacional de Engenharia de Sistemas (INCOSE), a
definigdo geral de engenharia de sistemas é, (HILLARY et al., 2018): “A Engenharia de
Sistemas é uma abordagem transdisciplinar e integrativa para permitir a realizagao, uso e
retirada bem-sucedida de sistemas projetados, usando principios e conceitos de sistemas

e métodos cientificos, tecnoldgicos e de gerenciamento.”

Em outras palavras, a engenharia de sistemas trata de usar uma metodologia, com
base em ciéncia e tecnologia, para realizar uma abordagem sistémica e integrada, visando

o sucesso do projeto.
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Além disso, o conceito de sistema vem sendo aprimorado desde meados do século XX
e atualmente a definigdo mais aceita é, (WALDEN et al., 2015): “Um conjunto integrado
de elementos e subsistemas que cumprem determinado objetivo. Esses elementos incluem
produtos (hardwares, softwares e firmwares), processos, pessoas, infamagoes, técnicas,

instalagoes, servicos e outros elementos de suporte.”

Dentro da area de Engenharia de Sistemas existem diversas escolas e formas de se abor-
dar as técnicas. Nesse trabalho serd usado o método ARCADIA (Architecture Analysis
and Design Integrated Approach) que é um método baseado em modelos (MBSE).

O ARCADIA ¢ um método de engenharia estruturado para identificar e verificar a
arquitetura de sistemas complexos. Ele é baseado nos seguintes principios gerais, (VOIRIN,
2017).

e Todos os stakeholders de engenharia compartilham a mesma linguagem, conjunto de
métodos e informagoes de engenharia e possuem o préprio produto como um modelo

compartilhado;

e Cada conjunto de restrigoes (por exemplo, seguranca, desempenho, custo, massa,
etc.) é formalizado em um “ponto de vista” contra o qual cada arquitetura candidata

serd verificada;

e Regras de verificagao de arquitetura sao estabelecidas e o modelo ¢é desafiado contra
elas, de modo a verificar se a definicao de arquitetura atende as expectativas, o mais

cedo possivel no processo;

e A co-engenharia entre os diferentes niveis de engenharia é apoiada pelo desenvol-
vimento conjunto de modelos. Modelos de vérios niveis da arquitetura e trade-offs

sao deduzidos, validados e conectados entre si.

Para tanto é necessario estabelecer um equilibrio entre as trés seguintes atividades

Figura 2.8 no mesmo nivel de importancia.
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FIGURA 2.8 — Atividades que devem ser inter-relacionadas segundo o método ARCADIA.
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O método ARCADIA é desenvolvido por meio do software Capella que serda usado
nesse trabalho. O Capella é uma ferramenta de modelagem que atende as restrigoes de

implantacao em grande escala em um contexto operacional.

Na Figura 2.9, tem-se a descrigao breve de cada etapa do ARCADIA de modo geral.

FIGURA 2.9 — Etapas do método ARCADIA.
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Develop System Physical Architecture

How the system will be developed and built

Software vs. hardware allocation, specification of interfaces,
deployment configurations, trade-off analysis
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Fonte: Adaptado de (CAPELLA,2021)



3 Materiais e Métodos

3.1 Aplicacao do Capella (MBSE)

3.1.1 Analise Operacional

A analise operacional é o primeiro nivel do método Arcédia. O seu propoésito é focar na
identificacao das necessidade e objetivos dos usuarios finais do sistema, buscando garantir
a adequagao do sistema as necessidades operacionais. Essa etapa pode ser entendida como

“o que os usuarios do sistema precisam realizar”.

Na anélise operacional (AQO) os usuérios do sistema devem alcancar seus objetivos

independentemente de qualquer solugao ou do sistema em si. E um nivel mais elevado

conceitualmente, que nao depende do sistema, campo da solugao.

O estagio de Andlise Operacional se concentra na definigao das necessidades das partes

interessadas e no contexto do sistema. Podendo ser dividido em:

e definir os usuarios do sistema, entidades e atores;
e definir missao e necessidades operacionais;

e realizar a analise das necessidades operacionais.

3.1.1.1 Definir missao e necessidades operacionais

A primeira etapa consiste em determinar as missoes futuras dos usuarios do sistema
e do ambiente, ou mais especificamente suas motivagoes, expectativas, metas, objetivos e
intengoes. Bem como, definir as capacidades necessarias para assumir essas missoes. Por
vezes consideradas como metas parciais em vista do cumprimento da missao, essas capa-
cidades representam o “know-how” necessario para o cumprimento com éxito da missao e

devem ser possiveis de se realizar de fato.

Os principais atores envolvidos e entidades operacionais devem ser considerados a

partir deste momento em diante.
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As restri¢oes existentes na execuc¢ao da missao também devem ser identificadas em
todos niveis que podem impacta-lo: habilidades do ator, modos de operacao e respon-
sabilidades, regras e procedimentos associados, meios e sistemas existentes, restrigoes

regulatérias, temporais e aspectos programaticos, etc.

3.1.1.2 Definir os usudrios do sistema

Para definir os usuarios do sistema, bem como as entidades e atores que estarao en-

volvidos em sua operagao, € necessario seguir as seguintes classificagoes:

e Entidade operacional: entidade pertencente ao mundo real (organizacdo, sistema
existente, etc.), cuja funcdo é interagir com o sistema em estudo ou com seus usudrios

(tripulagdo, veiculo, etc.);

e Ator operacional: caso particular de entidade operacional humana individual ( pi-

loto, fiscal, etc.);

3.1.1.3 Realizar a analise das necessidades operacionais

O objetivo principal desta andlise é conseguir encontrar quais sao as condigoes neces-
sarias para o cumprimento da missao previamente definida, e também dos capacidades
associadas, principalmente por meio de atividades e interagoes dos principais atores e

entidades que contribuem para o projeto.

Devem ser levados em conta na anédlise as diversas situacoes que influenciam na missao,
bem como os piores casos que podem ser encontrados. Analisar e comparar as condicoes
e situacoes da missao deve ser um processo continuo, devido ao fato de serem eles que
norteiam a analise das necessidades. Desenvolver essa analise pode revelar novas restrigoes
ao conjunto solucao e até mesmo proporcionar oportunidades de desenvolvimento de novos

processos ou solugoes.

Outra vantagem dessa etapa é que a escolha dos atores, organizagoes e entidades, pode

ser refinada, uma vez que seus papeis estarao mais claramente identificados.

Na Figura 3.1, esta representada uma OA vista em alto nivel. As entidades operaci-
onais aparecem em bege e as atividades alocadas para cada entidade em laranja. Nesse
contexto, tem-se um problema de seguranca de trafego entre automoéveis numa linha de
trem. E possivel notar as problematicas envolvidas no processo, bem como as agoes que

cada entidade deve ter para controlar a situagao.
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FIGURA 3.1 — Exemplo de andlise operacional em alto nivel.
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Fonte: Adaptado de (VOIRIN, 2017)

As diferentes circunstancias de operacao encontradas nas fases anteriores devem ser
explicitas na forma de cendrios operacionais, evidenciando suas condicoes de implementa-
¢ao, requisitos e capacidades, além da contribuicao de cada entidade. Além disso, outra
ferramenta de andlise importante é o cenario operacional que implementa as atividades
sequencialmente, em forma de teia, contribuindo para a capacidade de visualizacao da

missao como um todo, como exemplificado nas Figuras 3.2 e 3.3, respectivamente.
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FIGURA 3.2 — Exemplo de andlise operacional em alto nivel.
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FIGURA 3.3 — Exemplo de andlise operacional em alto nivel.
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3.1.2 Analise de sistemas

O propésito da analise de sistema (AS) é definir a contribuicao esperada do sistema
para as necessidade dos seus usudrios. Para isso, é importante que, na Analise Operacio-

nal, os requisitos expressos pelo cliente estejam bem descritos.

A definicao de expectativas envolvendo o sistema é principalmente efetuada na forma
de necessidades funcionais descritas como fungoes ou servigos que o sistema precisa realizar
nos seus diferentes cendrios de trabalho. Assim como o papel que o sistema precisa
assumir nas atividades do usudrio. Desse modo, a AS delimita as fungoes requisitadas pelo
sistema, destituindo-as daquelas que eventualmente serao assumidas por outras entidades
ou sistemas externos. Com isso, também se antecipam as possiveis trocas que o sistema
tera de realizar com os agentes externos que podem atuar como suportes para as restricoes

impostas ao sistema de interesse.

Assim sendo, é essencial manter a liberdade de escolha durante o processo de desenvol-
vimento da solugao, de modo a possibilitar um didlogo constante com os clientes focado
em necessidades, durante a fase de AS. Para isso, nesta fase deve-se excluir qualquer tipo

de escolha de implementacao ou detalhamento sobre a construcao da solucao do sistema.

As principais atividades que subdividem a AS sao:
e realizar uma andlise de compensacao de capacidade;

e realizar uma analise de necessidades funcionais e nao funcionais;

e formalizar e consolidar a expressao das necessidades do sistema.

3.1.3 Analise de compensacao de capacidade

Essa analise tem objetivo de definir as caracteristicas necessarias para o cumprimento
de cada capacidade operacional (dimensao do problema). Visa também descobrir di-
ferentes formas de satisfazer as capacidades exigidas, assim como definir critérios para
avaliacao de cada escolha (dimensao da solugao). E recomendével que essa etapa seja

feita em conjunto com clientes e utilizadores finais.

O primeiro passo consiste em identificar falhas e problemas em relagao aos requisitos

e capacidades operacionais exigidos e os atuais sistemas e solugoes existentes.

3.1.4 Analise de necessidades funcionais e nao funcionais

O proposito dessa etapa é formalizar as necessidades funcionais alocadas aos sistemas

e identificar suas restrigoes, que se traduzem em necessidades nao funcionais, essas por sua
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vez terao de ser adequadas as condigoes de operagao. Seu processo de desenvolvimento
¢ o mesmo que o de uma analise funcional apenas diferenciando alguns aspectos a serem

priorizados no que tange as restrigoes.

Quando a analise de sistemas for executada, novos atores podem ser identificados,

operadores ou sistemas externos com os quais sera necessario interagao.

Em seguida, serao analisadas as capacidades operacionais que o sistema deve contri-
buir, levando em conta a analise de compensacao de capacidades previamente estabelecida.

Cada capacidade do sistema deve estar ligada a uma capacidade operacional.

Para cada um desses recursos ou capacidades do sistema, serao atribuidas atividades
operacionais necessarias para promover cada capacidade e, para cada atividade, funcoes
que serao de responsabilidade dos usuérios do sistema (ou operadores) ou de atores defi-
nidos e outros que serao atribuidos ao sistema. O resultado das interagoes sao definidas
por trocas funcionais entre essas fungoes, Figura 3.4. Os principais dados trocados pelo
sistema e as entidades de interesse também sao formalizados neste momento, a fim de

contribuir para o esclarecimento das trocas funcionais.

FIGURA 3.4 — Exemplo de andlise de sistema explorando os conceitos de fungoes e trocas funcionais.
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Fonte: Adaptado de (VOIRIN, 2017)

Os cenarios operacionais e processos definidos na AO também estao inclusos na AS
definindo cenarios entre o sistema e o seu ambiente. Esses cendrios e cadeias funcionais
definirao o contetdo das capacidades do sistema e permitirao um primeiro nivel de verifi-
cacao e consolidacao da AS, especialmente para verificar se as fungoes e trocas definidas

sao suficientes e adequadas ao ambito de aplicagao do sistema assim definido, o que pode
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levar muitas vezes leva a adicao de trocas funcionais ausentes, a modificacao ou adicao

funcoes, etc.

Caso de atores ou sistemas externos sejam impostos pelo cliente (ou pelo estado da
arte) e possuam um nivel complexo ou critico de intera¢oes com o sistema, é recomen-
davel realizar analises funcionais e nao funcionais minimas para estes sistemas ou atores
externos, e compara-los com a AS, para garantir o compatibilidade entre os dois, Figura
3.5.

FIGURA 3.5 — Exemplo de aplacacao dos conceitos de interagoes por atores externos.
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3.1.5 Formalizar e consolidar a expressao das necessidades do sistema

A consolidagao das necessidades do sistema esta relacionada ao sucesso das trés di-
mensoes anteriores, andlise operacional, requisitos e analise funcional. E por meio de sua
comparacao que a consisténcia e integridade do sistema é garantida. Assim, todas as
atividades e processos operacionais devem estar presentes na analise funcional, todos os
requisitos devem ter sido levantados corretamente e qualquer incompatibilidade entre eles

precisa ter sido identificada.

A constituigao e atualizacao das relagoes entre AO, andlise funcional do necessidades e
requisitos do sistema, sao, portanto, muito importante: por um lado, elas permitem que a
analise funcional do sistema seja justificada e sua consisténcia seja verificada com as outras
duas dimensoes. Por outro lado, elas constituem a base para as andlises de impacto que
farao uso do modelo durante as fases de projeto. Por exemplo, se um requisito funcional
é complexo ou dificil de alcangar, a negociacao com o cliente serd mais facil quando
considerando as questoes operacionais deste requisito e, portanto, ao avaliar seu alcance

real e sua criticidade.
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3.2 Modelo Matematico

O objetivo geral dessa simulagao é: realizar a modelagem de uma ferramenta para
projeto preliminar de motor hipersonico aspirado, scramjet, de forma que, a partir de
condicoes iniciais definidas pelo projetista, seja possivel avaliar a viabilidade da imple-

mentacao dessa tecnologia.

Nesta secao, serao expostos os principais pontos da teoria utilizada na modelagem
e da ferramenta, bem como as hipdteses simplificadoras consideradas a fim de permitir
sua aplicacao de forma simples, mas mantendo resultados coerentes. Sendo assim, toda a
teoria utilizada estd baseada numa analise unidimensional, de um motor scramjet proposto
para voar na altitude de 30 km numa velocidade de 2051 m/s, correspondente a um
nimero de Mach de 6,8. Na figura 3.6, tem-se uma representacao esquematica das segoes

do motor, bem como as teorias utilizadas em cada uma.

FIGURA 3.6 — Modelo de Motor Scramjet.
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Fonte: adaptado de (CARNEIRO, 2018)

A configuracao avaliada desconsidera efeitos viscosos. As teorias de onda de choque
obliqua e onda de choque refletida explicam o processo de compressao interna e externa do
veiculo, enquanto a teoria de Rayleigh para escoamento unidimensional é empregada para
modelar o processo de adi¢ao de calor na camara de combustao. Ja teoria de Prandtl-

Meyer e a teoria de razao de area sao utilizadas na secao de expansao interna e externa.

Em cada componente do scramjet foram utilizados determinados critérios de otimiza-

¢ao, a saber:

e maxima recuperacao de pressao e maxima captura de ar no compressor;

e combustao supersonica espontanea pela autoignicao do combustivel;
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e otimizacao do angulo de expansao para controle da pressao do bordo de fuga do

veiculo na secao de expansao.
Um escoamento qualquer é regido por quatro principios fisicos fundamentais:

1. o principio da conservacao da massa representado pela equacao da continuidade;

2. o principio da conservacao da quantidade de movimento representado pela 22 lei de

Newton;
3. o principio da conservacao da energia representado pela 12 lei da termodinamica;

4. e o principio do aumento da entropia representado pela 22 lei da Termodinamica.

Desse modo, as préximas segoes apresentarao as equagoes finais obtidas destes principios

quando aplicados ao escoamento em torno dos setores do motor scramjet.

3.3 Atmosfera

Para este modelo sera utilizada a altitude de 30 km para demonstracao dos resul-
tados. Para este fim, serd utilizado o modelo de atmosfera padrao (NASA, 1976) para
determinar as propriedades atmosféricas nessa altitude, Figura 3.7. A determinacao de
um modelo atmosférico depende do conhecimento do perfil de temperatura da atmosfera,

obtido experimentalmente.
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FIGURA 3.7 — Perfil de temperatura em funcéo da altitude geopotencial.
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Neste modelo supoe-se que a atmosfera pode ser considerada como um géas perfeito
cuja massa molar permanece constante numa mesma altitude, desse modo atribui-se um

mesmo valor para as constantes dos gases, R e 7.

3.4 Ondas de Choque Obliqua

Em (ANDERSON, 2006) pode-se encontrar a seguinte definigao de onda de choque: “uma
onda de choque é uma regiao extremamente fina, tipicamente da ordem de 10~° cm de
espessura, através da qual as propriedades do escoamento podem mudar drasticamente”.
Em termos analiticos, as equacoes de conservacao da massa, da quantidade de movimento
e da energia quando aplicados a uma onda de choque obliqua plana incidente na superficie,
sao dadas por (ANDERSON, 2006):

p1uL = pauy (3.1)

P+ Pluin =p2+ quin (3.2)
Uiy, U3

hi+ ——= =hy + —= (3.3)

2 2
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FIGURA 3.8 — Representacao didatica de uma onda de choque obliqua.

Fonte: Adaptado de (ANDERSON, 2003)

Como mostrado na Figura 3.8, quando o escoamento supersonico sofre uma deflexao
positiva de angulo 6 é estabelecida uma onda de choque obliqua incidente com angulo .
Apoés a deflexdo, o escoamento se ajusta as novas condicoes de contorno, defletindo de
um angulo #, paralelo a superficie da rampa. Apds a onda, o niumero de Mach diminui,
mantendo o regime supersonico, e pressao, temperatura e massa especifica aumentam.
Para analisar esse fenomeno é necessario decompor o vetor velocidade em componentes
normal e tangencial. Sabendo que a velocidade tangencial é mantida constante enquanto

a velocidade normal diminui a justante, (ANDERSON, 2003).

As expressoes matematicas que descrevem os comportamentos dessas grandezas estao
demonstradas em (ANDERSON, 2003) foram escritas abaixo, Equagoes 3.4-3.10.

M, ,, = Mysenf (3.4)
M? -1
=2 ! :
P B ppoy (3.6)
P1 (v+1)" >
P1 (7_ 1)M12,n+2 .
L _pp (3.8)

Ty pipe
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, _ M, +(2/(v+1)]

20 = 3y /(7 — )Mz, —1 (3.9)
M, = % (3.10)

Fonte:Adaptado de (ANDERSON, 2003)

Quando uma onda de choque obliqua incide sobre uma superficie plana sélida, Figura
3.9, isso provoca a reflexao da onda incidente, denominada onda de choque obliqua refle-
tida. Desse modo, o escoamento sofre um novo ajuste, que no caso dos motores scramjet,

visa alinhar o fluxo de ar com entrada da camara de combustao.

3.5 Critério de Maxima recuperacao de Pressao

Como sera visto no célculo do Empuxo, a diferenca entre a pressao de entrada e saida
no motor é um fator essencial para garantir uma boa performance do motor de propulsao
aspirada. Desse modo, se faz necessario reduzir aos maximos as perdas de pressao total
durante o ciclo termodinamico. De acordo com (RAN; MAVRIS, ) para cada 1% de pressao
total reduzida, o motor perdera ao menos 1% de empuxo. Para minimizar esse problema,
foi elaborado o método de méxima recuperacdo de pressao total, (OSWATITSCH, 1980).
Nesse método, em um sistema com n-1 ondas de choque obliquas e uma onda de choque
normal refletida, a maxima recuperacao de pressao é atingida quando as ondas de cho-
que obliquas possuem mesma intensidade, ou seja, suas componentes perpendiculares sao

iguais, Eq. 3.11.

MoSinﬁl = Mlsinﬁg = ... = n_gsinﬂn_l (311)
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A razao recuperagao da pressao total é apresentada por (HEISER et al., 1994) como o

parametro II, é dada por:

D2
== 3.12
y4i ( )

_ v/(y=1)
Lt 2
1+ 32 M}

3.5.1 Critério de maxima captura de ar (choque on-lip e on-corner)

Outra questao importante para a performance do motor é quantidade de ar que pode
ser aspirada pela zona de compressao. Para que todo o fluxo de massa de ar disponivel
seja capturada na se¢ao de admissao, é preciso que ocorram duas condigoes. A primeira,
chamada de choque on-lip, consiste na configuracao na qual as ondas de choque inciden-
tes convergem para o bordo de ataque da carenagem. Ja a segunda, choque on-corner,
caracteriza-se pela presenga da onda de choque refletida na entrada da camara de combus-
tao (CHE; TANG, 2008), Figura 3.10. Neste trabalho serao realizados célculos admitindo

essas duas hipéteses como verdadeiras.

FIGURA 3.10 — Representacao de choque on-lip e on-corner.

Fonte: Adaptado de (CARNEIRO, 2018)

3.6 Ondas de expansao

Ondas de expansao ocorrem quando um escoamento supersonico encontra, um canto
convexo ou “quina’, criando assim um leque de expansao decorrente da gradual deflexao
das linhas corrente que sao defletidas de forma a se manterem paralelas a superficie, Figura
3.11.
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FIGURA 3.11 — Representacao didéatica de uma onda de expansao.
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Neste trabalho, as ondas de expansao serao tratadas por duas metodologias distintas,

a Expansao de Prandtl-Meyer e a Expansao por Razao de Areas.

3.6.1 Expansao de Prandtl-Meyer

Na expansao de Prandtl-Meyer, também chamada de expansao livre ou centrada,
ocorre um processo contrario a onda de choque obliqua. Nesse processo, o escoamento
é acelerado e tem suas propriedades termodinamicas, pressao, temperatura e densidade,
reduzidas (ANDERSON, 2003). Para determinar a relacdo entre os nimeros de Mach

incidente e defletido, utiliza-se a fungao de Prandtl-Meyer, mostrada na Equagao 3.13.

1 -1
v(M) = \/ztlaTCtg\/%(Mz—1)—arctg\/M2—1 (3.13)

0y = v(Ms) — v(M,) (3.14)

Por se tratar de uma expansao isentrépica e também sabendo que a temperatura total
(T,) e a pressao total (p,) sao constantes através do leque de expansao, as equagoes 3.15-
3.17, expressam as relagoes de temperatura e de pressao através desse leque de expansao
(ANDERSON, 2003).

2 _ 2Ty (3.15)

T\ 7-1
o (ﬁ) (3.16)
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r_ph (3.17)
P1 p1 15 ‘

3.6.2 Expansao por razao de areas

Como a teoria das ondas de expansao de Prandtl-Meyer é valida somente para es-
coamentos confinados (HEISER et al., 1994), onde é possivel a existéncia da reflexdo das
frentes de onda, para expansoes externas, é necessario utilizar outra teoria. A teoria da
razao de areas (ANDERSON, 2003), também conhecida como relagao drea-numero de Mach
estabelece que o nimero de Mach em qualquer secao de um duto é uma funcao da razao
entre a area dessa secao com a area da secao onde o escoamento € sonico e possui equagao

analitica expressa em Equagao 3.18.

y+1
A M 14+ V_—IMQ 2(v-1)
2 : ( 22 (3.18)

A My \ 1+ 102

De maneira geral, o equacionamento definido compoe o desenvolvimento de uma ge-
ometria de expansao plana, normalmente utilizada no projeto de motores scramjet bidi-

mensionais, como € o caso deste trabalho.

3.7 Escoamento de Rayleigh

O escoamento de Rayleigh leva em consideracao os efeitos do aquecimento ou resfria-
mento de um escoamento supersonico em um duto de drea constante e sem fricgao. Em
Figura 3.12, em especial a parte inferior ao ponto ‘C’, é sugerido que um escoamento
supersonico, num processo de adi¢ao de calor, tenha sua velocidade reduzida até o limite

sonico, representado pelo ponto ‘C’. Esta é uma situacao de interesse deste trabalho.
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FIGURA 3.12 — Curva de Rayleigh.

Rayleigh Line Plot (H-DeltaS Diagram)
Specific Heat Ratio=1.4

Subsonic Flow

o
=]

heating

o

o
™

cooling

Supersonic Flow

o
.

heating

H (Dimensionless Enthalpy) or TT*

/‘
/

024 .
cooling

-15 -13 -1 09 -07 05 -0.3 01 0.1

DeltaS (Change in Dimensionless Entropy)

——Rayleigh Line

Fonte: Adaptado de (WIKIPEDIA,2021)

O teoria de Rayleigh pode ser aplicada para modelar o processo de combustao que
ocorre no combustor de um motor scramjet. Para isso, as condi¢oes da entrada da camara
de combustao sao dadas pelas propriedades termodinamicas e velocidade estimadas apés a
onda de choque refletida da secao de compressao interna. Conforme a linha de Rayleigh,
Figura 3.12, quando energia é adicionada ao escoamento supersonico, as propriedades
termodinamicas aumentam enquanto a velocidade e nimero de Mach diminuem. Equacao

da energia mostra que a adicao de calor aumenta a temperatura total do sistema, Eq.3.19.

q= Cp(To,Q - To,l) (319)
onde a temperatura total (T,) é dada por:

T, y—1.,
— =14+ —M 3.20
7 =1+ (3.20)

Para um volume de controle de secao de area constante, com escoamento unidimensi-
onal e adicao de calor, as razoes de propriedades no formato de equacoes fechadas podem

ser obtidas manipulando as equagoes governantes. Neste caso tem-se que:

1 M?
P2 _ +—712 (3.21)
pr 1+ M;
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T (LeaMY ()’ 522)

pr _ 1My [My : (3.23)

1 L+~yM? | M, .
Too  [14+aMZ]? M) |1+ 5 M3 (3.24)
T,i [1+~MZ| | M| |1+ 5262 '

3.8 Autoignicao do combustivel

A adicao de calor em motores scramjets ocorre na secao de combustao, através da
queima do combustivel. Nesse trabalho serd usado como combustivel o hidrogénio por
apresentar maiores valores de entalpia de combustao, assumindo que a reagao se dara de
forma espontanea, devido tanto pela temperatura de igni¢do (imposta como temperatura
minima para a camara de combustao) como pelas condigdes de absorgao de comburente que
também serd dimensionada para garantir o fluxo de ar necessario estequiometricamente

para a combustao.

3.9 Transferéncia de calor por combustao

Considerando o volume de controle na entrada da camara de combustao, tem-se que:

A conservacao da massa no volume de controle, estabelece que:

p1u1A1 = ngQAQ == m1 == MQ (325)

Desse modo:
ml = mar + mh2 (326)
m2 - mmisturu - mm (327)

Por outro lado, a conservacao da energia determina que:

marcp,a'rTar + mh2cp,h2Th2 = mmcp,me (328)
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Assim, a temperatura do ar na entrada da camara deve ser de:

(Mar + M42) CpmLin, — Min2Cp noTho

T, = - 3.29
MarCpar ( )
C,, = JrarCpar  MhaCy o (3.30)
Mar + Mp2
Definindo razao de fluxo de massa da seguinte forma:
§= 2 (3.31)
mar

Para a reacao estequiométrica de combustao do hidrogeénio, tem-se que f = fu =
0,0291.

Temos que:
(cpar + fepn2) T — fepnaThe

Cp,ar

Tar -

(3.32)

Fazendo com que a temperatura na entrada camara de combustao (73) seja igual a

temperatura do ar:

(Cp,ar + fcp,hQ),T%gn,hQ - fcp,hQThQ

Cp,ar

ng

(3.33)

3.10 Empuxo nao instalado

Quando uma certa quantidade de massa é expelida ou acelerada em uma diregao, a
terceira lei de Newton prevé o surgimento de uma forca de reacao na mesma direcao e
sentido oposto. Esta forca é conhecida como empuxo e é responsavel pela propulsao dos
veiculos como os motores scramjets. Analisando o volume de controle que delimite toda
a regiao do inlet e outlet do propulsor do veiculo, como visto na Figura 3.13, pode-se

calcular esse empuxo de acordo com a Equacao 3.34.
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FIGURA 3.13 — Volume de controle para célculo do empuxo.

— ——— Limites do volume de controle

Lo

Fonte: Adaptado de (HEISER et al., 1994)

Uma vez determinadas as propriedades do escoamento nao perturbado, apds a ex-
pansao, é possivel calcular o empuxo. Entretanto, nota-se que o empuxo calculado por
esta abordagem é referenciado na literatura como empuxo nao instalado e desconsidera

os efeitos da forca do arrasto.

E = 1hygui9 — mouo + (pro — po)Aio (3.34)

3.11 Forcas Aerodinamicas

Para o calculo das forcas aerodinamicas foi utilizada a distribuicao de pressao obtida
ao longo das secoes do motor scramjet, segundo as metodologias anteriormente explica-
das. Com isso, decompoe-se as pressoes aplicadas nas paredes do motor em componentes

horizontais, de arrasto, e verticais, de sustentacao, somando todas as contribuig¢oes ao
final.



4 Resultados

Toda a metodologia aplicada foi baseada na seguinte missao apresentada pelos sta-
keholders: “Desenvolver um demonstrador tecnologico hipersonico utilizando-se da tecno-

logia scramjet que possa ser utilizado como solucao de transporte aéreo.”

4.1 Analise Operacional

Primeiramente, Figura 4.1, foram elencados os principais atores e entidades que par-
ticipam do ambiente onde a situacao problema estd definida. Como existem diversos
atores ou entidades que realizam as mesmas fungoes nesse contexto, alguns elementos
desse diagrama constituem grupos e nao individuos propriamente. O ator nomeado como
“Operador” é caracterizado pelo grupo responsavel em enviar comandos para aeronave,
sejam eles quais forem. De modo anédlogo os elementos “Orgéos Reguladores” representam
todos os interessados em reconhecer a seguranca da operagao em termos do bem comum.
Ja os “Patrocinadores” sao o grupo interessado em financiar o projeto em troca de resul-
tados quantitativos e o “Cliente” sera o grupo que usara o servigo de transporte oferecido.
No que diz respeito as entidades, tém-se o “CLA” que sera responsavel pelo Lancamento

e o “Destino” que representa o local de entrega do material transportado.

FIGURA 4.1 — Entidades operacionais e Atores definidos na andlise operacional.

Operador Orgaos Reguladores Patrocinadores Cliente

CLA Destino

Fonte: Figura do autor.
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A seguir, Figura 4.2, tem-se as capacidades operacionais identificadas e relacionadas
aos seus grupos de interesse. Uma vez que a missao ja esta declarada, é possivel iden-
tificar suas capacidades. Ao selecionar “Demonstrar uso da tecnologia hipersonica”, esta
formalizado o compromisso com os critérios para classificacao de escoamento hipersonico e
com o uso de motores scramjet. A capacidade “Transportar em alta velocidade” foi criada
na perspectiva do “cliente” uma vez que para esse ator é necessario que o transporte seja
feito num tempo significativamente menor que por aeronaves convencionais. A capacidade
“Operar o Veiculo” traduz a necessidade que existe de o veiculo ser controlavel de modo a
realizar trajetérias previstas para alcancar seu destino e poder realizar o pouso de forma
estavel. Por fim, “Garantir a operacionalidade” prevé assegurar as condigoes de seguranca
da operacao tanto do ponto de vista de interesse dos “Orgaos Reguladores” quanto dos

demais atores que buscam a integridade do veiculo.

E importante mencionar é as relagoes entre as capacidades encontradas. A capaci-
dade “Transportar em alta velocidade” pode ser entendida como uma generalizagao de
“Demonstrar uso da tecnologia hipersonica”, uma vez que essa nao estabelece nenhum
parametro restritivo para a taxa de deslocamento do veiculo. A relacao de inclusao tam-
bém pode ser verificada, por razoes intrinsecas, entre “Operar o Veiculo” e “Demonstrar
uso da tecnologia hipersonica” que, por sua vez, admite-se como extensao de “Garantir a
operacionalidade”, mais uma vez, por nao ser possivel demonstrar o dominio da tecnologia

sem os critérios minimos de seguranca.

FIGURA 4.2 — Capacidades Operacionais.

Transportar em alta velocidade

% Cliente @ v

% Orgaos Reguladores

Operar o Veiculo «i»

Demonstrar use*da tecrjologia Hipersénica

% Patrocinadores

Garantir a operpcionalidade

% Operador ‘

Fonte: Figura do autor.
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O primeiro cenario operacional analisado, Figura 4.3, é o que envolve a capacidade de
“Demonstrar uso da tecnologia hipersonica”. Nesse cenario, os “Patrocinadores” precisam
disponibilizar recursos para o acontecimento da operacao e autorizar a execucao da ati-
vidade pelo “Operador”. Este, ird comandar a operagao segundo os parametros técnicos,
operando nas condigoes de projeto e por fim finalizar a operagao com um pouso adequado,

emitindo ao final da missao um relatério para ser avaliado pelos “Patrocinadores”.

FIGURA 4.3 — Cendrio Operacional: Demonstrar uso da tecnologia hipersonica.

—i) Patrocinadores —i) Operador

Realizar o
Investimento

autorizacdo

operar veiculo em condigdes Hipersénicas

Finalizar operacdo

i

Emitir relatorio U

Avaliar resultados

Fonte: Figura do autor.
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No cenério que visa “Garantir a operacionalidade”, Figura 4.4,, os “Orgaos Reguladores”
iniciam realizando a certificacao regulando as atividades propostas pelos “Patrocinadores”
que devem gerenciar a missao, verificando os resultados e emitir um relatério da empresa
para os “Orgao Reguladores” informando sobre os resultados obtidos nas missoes. A seguir,
os “Orgaos Reguladores” aplicam critérios de regulacao diretamente no setor de operagao,
onde o “Operador”, apos realizar a missao deve entregar também um relatério sobre os

resultados obtidos.

FIGURA 4.4 — Cenério Operacional: Garantir a operacionalidade

_i) Operador _T) Patrocinadores _i) Orgaos Reguladores

| | |

I I |

I I

I I Realizar a

Certificagao

I I

I I < |

Regulacéo

I ' i

I |

| Gerir o |

| transporte |

| Emitir relatorio |

da empresa

| I_I Informagdes da empresa |

RegLIIagées

il | |

| |

Transportar carga I |
| | | |

Finalizar | !
operagao | I

|_! Entregar felatério I

Fonte: Figura do autor.
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Por fim, o cenario “Operar o Veiculo”, Figura 4.5, consiste na entrega da carga por

parte do “cliente” para o “operador” que ira realizar a missao de transporte, mediante

autorizacao dos “Patrocinadores” e apos finalizagao emitir um relatério.

FIGURA 4.5 — Cenario Operacional: Operar o Veiculo

_i) Patrocinadores

_i) Operador

Entregar carga

_i) Cliente

!
L]

Transportar carga

U

autorizagdo |

Realizar operagao

|

|
< 1

operar veiculo ern condigdes Hipersonicas

Finalizar operagao

Emitir relatério

Fonte: Figura do autor.
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Com isso, a arquitetura operacional final obtida é a representada na Figura 4.6. Na
arquitetura final estao representadas todas as atividades dos atores e suas interagoes, ja
mencionadas nos diagramas de cenario. Tem-se em destaque na Figura 4.6 duas cadeias
funcionais relativas ao cenario de “Garantir a Operabilidade”, usadas para exemplificar
a funcionalidade dessa ferramenta. Abaixo, Figura 4.7, tem-se o diagrama de Interacoes
de Atividade Operacional que mostra com maior destaque o fluxo de atividades e sua

relacoes sem se preocupar com quem esta as executando.

FIGURA 4.6 — Arquitetura Operacional final.

R Orgios Reuladores R Patrodnadores R Cleme

Dol Regulagio

D=1 Pecico

D3] Avaliar operagio

Realizar o Avaliar

Investimento resultados.

D1 Regulacfes D31 Repassar coordenadas Enviar Carga

Realizar a Certiicacio

D=5 Enitic relafariol

operagi [ Dl Entieg] rga

=1 Entregar refatdrio

operacio D] Cumpri requisitos de missdo

4, Regulacio do Transparte

.% Certificagao Operacional

Fonte: Figura do autor.
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FIGURA 4.7 — Diagrama de Interagoes de atividade operacional.

Avaliar resultados

D Emitir rel
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Finalizar operagéo

D=l Cumprir requisitos de missa

D=5l operar veiculo em condicod

D= Repassar ¢

Gerir o transporte
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D=l Regulagéo

D=5 Pedido por transpo:

Transportar carga Realizar operagio

D=l Regulades

f Hipersanicas

D=8l Avaliafloperagéo

Enviar Carga

Realizar a Certificagdo

D3] Informacdes da empres

Emitir relatério da empresa

Fonte: Figura do autor.

4.2 Analise de Sistemas

.C‘b Regulagio do Transporte

.C‘b Certificagdo Operacional

D=5l Entreggr relatério

No diagrama de atores e entidades, Figura 4.8, foi feita a selecao dos atores e entidades

operacionais no contexto da analise de sistemas e definido o contexto do sistema. As

entidades “atmosfera” e “veiculo langador” foram adicionadas devido as etapas posteriores

onde suas interacoes foram levantadas.
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FIGURA 4.8 — Diagrama de atores e entidades do sistema.

Patrocinadores Destino Operador CLA Orgaos Reguladores Cliente

SA SA SA SA SA SA

@ Veiculo

Hipersonico

% SA Veiculo Impulsionador Atmosfera SA

Fonte: Figura do autor.

No diagrama de missoes, Figura 4.9, esta descrito qual serd a missao do sistema e quais
os atores e entidades estao envolvidos nela. Vale notar que diferentemente do diagrama
de capacidades operacionais, o diagrama de missoes é mais amplo e considera todas as
entidades que influenciam, mesmo que indiretamente, na missao do sistema. O “CLA” por
exemplo, por ser a plataforma lancadora possui diversas restri¢oes que deverao ser aplica-
das ao sistema, assim como os “Orgéos Reguladores” que aplicarao restri¢oes relacionadas

a seguranca da operagao.

FIGURA 4.9 — Diagrama de Missoes.

Demonstrar uso da tecnologia Hipersonica

CLA Reguladores

Patrocinagbres Opera

7SA sAl  SSA

Fonte: Figura do autor.
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No diagrama de capacidades, Figura 4.10, a missao principal do sistema foi sub-
dividida em capacidades que o sistema precisa possuir para cumprir a missao. A ca-
pacidade “voar em condigoes supersonicas” engloba diversos aspectos da operagao que
precisam ser alinhados para atingir esse objetivo, dentre eles foram levantados dois, “Exe-
cutar queima Supersonica” relacionado ao funcionamento do motor scramjet e “Suportar

condicoes de voo” que estd ligado a parte de resisténcia estrutural do veiculo.

FIGURA 4.10 — Diagrama de capacidades do sistema.

Patrocinadores

SA

Demonstrar uso da tecnologia Hipersénica

z

Executar queima sypersdnica

i 7 @ r condigGes de voo
...................... «i» @

Voar em velocidade Hiperséni

SA

Operador

Fonte: Figura do autor.
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Por fim, tem-se o diagrama de Arquitetura de sistemas, Figura 4.11. Nesse diagrama
estao inclusas as principais fungoes do sistema e seus atores e entidades que se relacionam
no ambiente operacional através das trocas funcionais. Por se tratar de um diagrama

muito complexo, foi feita sua divisao para facilitar a visualizacao dos diferentes processos

descritos.

FIGURA 4.11 — Diagrama de Arquitetura de sistemas, visao global.
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Na Figura 4.12, tem-se o diagrama de Arquitetura do ponto de vista do Lancamento

e da Atmosfera. Nesse contexto, pode-se observar os seguintes processos:

e O processo de troca de energia entre o veiculo e o ar atmosférico, que envolve as

questoes aerodinamicas e propulsivas.
e O processo de controle, que ocorre entre o “Operador” e o “Veiculo Hipersonico”.
e O processo de Lancamento, que envolve o “CLA”, o “Veiculo Impulsionador”, o

“Operador” e o “Veiculo Hipersonico”.

FIGURA 4.12 — Diagrama de Arquitetura de sistemas, visdo do ponto de vista do Lancamento e da
Atmosfera.
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Fonte: Figura do autor.
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Na Figura 4.13, tem-se o diagrama de Arquitetura do ponto de vista dos Clientes e

Patrocinadores. Nesse contexto, pode-se observar os seguintes processos:

e O processo de transporte, que ocorre entre o “Cliente”, “Patrocinadores”, “Veiculo

Hipersonico” e o “Destino” .

e O processo de operacao do veiculo, que ocorre entre o “Operador” e o “Veiculo

Hipersonico”.

e O processo de Lancamento, que ocorre entre o “CLA”, “Veiculo Impulsionador” e o

“Operador”.

FIGURA 4.13 — Diagrama de Arquitetura de sistemas, visdo do ponto de vista dos Clientes e Patrocina-
dores.
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Fonte: Figura do autor.
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4.3 Modelo Matematico

4.3.1 Avaliagcao do Motor scramjet sem efeitos viscosos

Nesta secao serao apresentados os resultados obtidos no modelo de veiculo scramjet 2D,
com escoamento unidimensional, projetado para operar a 30km de altitude e velocidade

correspondente a Mach 6, 8.

Os parametro atmosféricos utilizados com base no modelo de atmosfera padrao (77?),

foram inseridos na Tabela 4.1.

TABELA 4.1 — Propriedades da atmosfera a 30km de altitude.

T P 0 a
K N/m? kg/m® m/s
2265 1197  0,01841 3017

Para o cédlculo da temperatura de entrada da camara de combustao, foram utilizados os
seguintes valores, Tabela 4.2 de calores especificos e temperaturas de ignicao do hidrogénio
(HEISER et al., 1994), bem como a fracao estequiométrica (obtida via balanceamento da
reagao quimica, estequiométrica). Para a andlise foi considerada a temperatura de 249, 5 K

do hidrogénio proveniente do tanque de combustivel.

TABELA 4.2 — Propriedades termoquimicas dos reagentes na entrada da camara de combustao.

Cpar ﬂgnhQ Cth Th2 fst
kj/keK K kj/kgK K
1,005 845,15 14,33 249,5 0,0291

Essa temperatura representa a temperatura minima do ar na secao de entrada da
camara de combustao necessaria para a autocombustao do hidrogénio. O resultado en-

contrado, calculado conforme explicado na secao 3.9, foi de:

T, =1092,5 K (4.1)

Em seguida, foram calculados os principais parametros fisicos do escoamento, desde as
rampas de compressao até a entrada da camara de combustao, segundo as metodologias

descritas nas segoes 3.4 e 3.5. Os resultados encontram-se na Tabela 4.3 abaixo.
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TABELA 4.3 — Propriedades fisicas do escoamento ao longo do tubo de compressao.

Mach B[] 0[] p[n/m* plkg/m®] T [K]
Escoamento Livre 6.8 — — 1197 0,0184 226.5
Rampa 1 5,7 13,1 6,3 3139,3 0,0357 306,1
Rampa 2 4.8 15,6 74 8233,3 0,0694 413.,6
Rampa 3 4,0 18,8 8.8 2159,3 0,1346 558,8
Onda Refletida 2.4 35,6 22,6 13072 0,4168 1092,5

Foi considerado que a camara de combustao tera um comprimento tal que o Ntimero de

Mach na sua se¢ao de saida seja o limite do regime transonico, Mach = 1,2, maximizando

sua eficiéncia. Assim foi calculada a temperatura de saida da camara de combustao e o

calor gerado na queima, conforme explicado na secao 3.7.

Ts = 2420,9 K

Qin = 11422.9 J

(4.2)

(4.3)

Para se chegar na igualdade de pressoes na saida do motor, isto é, no fim da secao de

expansao. Foi feito iterativamente a variacao do angulo da rampa de expansao, até que

se alcangasse a condigao desejada. Desse modo, obteve-se o seguinte valor para o angulo

de expansao:

0oap = 8.08°

(4.4)

Com isso, foram calculados conforme a teoria explicada na secao 3.6, os parametros

termodinamicos de interesse, apresentados na Tabela 4.4.

TABELA 4.4 — Propriedades fisicas do escoamento apds o tubo de compressao.

Mach p [N/m?]

p [kg/m?] T [K]

Escoamento Livre 6,8 1197 0,0184 226.,5
Entrada do combustor 2,4 130716,3 0,4168 1092,5
Saida do combustor 1,2 384483 0,5533 2420,9
Secao de expansao (Prandtl-Meyer) 1,5 257331,4 0,4153 2158.5
Secao de expansao livre (Razao de area) 5,3 1191,9 0,0089 464.,8

A seguir, Figura 4.14, tem-se as dimensoes das rampas do motor scramjet calculadas

geometricamente, utilizando-se dos angulos de rampa encontrados.
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FIGURA 4.14 — Dimensoes em mm do motor scramjet em vista lateral.
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Fonte: Figura do autor.

Na sequencia, Figuras 4.15 a 4.18, tem-se a distribuicao da variaveis termodinamicas
e do nimero de Mach ao longo do comprimento do motor.

FIGURA 4.15 — Distribuicao de pressao ao longo do motor.
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Fonte: Figura do autor.
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FIGURA 4.16 — Distribuicao de temperatura ao longo do motor.
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FIGURA 4.17 — Distribuicao de densidade ao longo do motor.
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FIGURA 4.18 — Distribuicao de niimero de Mach ao longo do motor.
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Por fim, tém-se os resultados das forcas de empuxo e aerodinamicas que atuam sobre

o veiculo, calculadas conforme explicado nas se¢oes 3.10 e 3.11. Empuxo do motor:

E =559,9 N (4.5)
Sustentacao total:

L =2300,1 N (4.6)
Arrasto total:

D =365,7N (4.7)

Empuxo descontado do arrasto (Empuxo instalado):
E; = 234,19 N (4.8)
Capacidade de carga, considerando a gravidade g = 9,688m/s* (modelo WSG84):

P =237,42 kg (4.9)



5 Conclusao

O investimento continuo de diversos paises no mundo na area de tecnologias hiperso-
nicas tem levado a grandes avancos e projetos cada vez mais ousados e elaborados. Por
outro lado, todo esse avanco traz consigo a necessidade de uma organizacao igualmente
mais robusta, de modo que todas as areas de interesse do projeto assumam uma visao

sistémica propiciando um completo aproveitamento dos recursos disponiveis.

Na busca por ferramentas que auxiliem esse trabalho organizacional, foi encontrado
na Engenharia de Sistemas Baseada em Modelos um conjunto de instrumentos visuais
e organizacionais capazes de tornar de fécil visualizagao conceitos e restricoes tanto de
natureza técnica quanto pratica, assim como demonstrar as funcoes de cada parte do
sistema, suas interfaces com os demais sub-sistemas e o papel de cada grupo ou enti-
dade relacionada ao projeto. No que tange aos projetos ligados a area de hipersonica,
tém-se intimeras oportunidades de aplicacao da metodologia MBSE, uma vez que mui-
tas vezes sao necessarias combinagoes de diversos sistemas auxiliares, os quais também
possuem diversas complexidades associadas, para viabilizar o funcionamento de aerona-
ves hipersonicas. Indo mais além, a adogao da metodologia MBSE proporciona também
brechas para comunicagao entre areas que podem estar distantes em termos conceituais,

permitindo antecipar problemas e solugoes.

Aplicando esses conceitos no modelo desenvolvido no software Capella, percebeu-se que
no problema do projeto de veiculo hipersonico alimentado por motor scramjet, existem
de fato, varias complexidades a serem discutidas. Mesmo com uma proposta de se esta-
belecer um modelo que pudesse representar simplificadamente a estrutura de um projeto
dessa natureza, questoes como atuacao de determinados atores, como operadores e 6rgaos
reguladores e clientes, admitem intimeros vieses e precisam ser debatidas exaustivamente
nas fases iniciais de planejamento para nao deixar ambiguidades gerarem problemas fu-
turos. Uma das questoes que levantou impasses durante a andlise das capacidades foi
acerca da prioridade dada a missao, determinada como “demonstrar tecnologia hiperso-
nica”. Como o veiculo hipersonico pode assumir diversas funcoes é preciso ter claro qual

sera sua missao, pois essa questao influenciara todas as camadas do sistema.

Desse modo, foi possivel desenvolver o modelo até a analise de sistemas como foi pro-
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posto, ilustrando funcoes e relacoes do sistema com seu ambiente e entidades de interesse.
Sendo assim, foi possivel perceber a aplicagao da engenharia de sistemas como ferramenta

de desenvolvimento e organizagao de sistemas complexos.

Em paralelo, foi criado um modelo matematico com fim de avaliar a viabilidade de
implementacao da tecnologia proposta. O modelo foi elaborado utilizando conceitos fun-
damentais das areas de aerodinamica e propulsao hipersonica. Seus resultados demonstra-
ram, conforme esperado, que a tecnologia scramjet possui, apesar das intimeras barreiras

tanto da parte construtiva quanto operacional, grande potencial de aplicacao.

Por fim, ao analisar possiveis continuidades dadas a esse trabalho, pode-se aspirar o
desdobramento do modelo feito com o Capella, com a elaboracao da arquitetura logica,
analisando os subsistemas, suas funcoes e componentes légicos. Além disso, seria interes-
sante simular o desempenho do motor combinado com modelo waverider podendo assim

descrever toda sua trajetéria até o pouso.
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desenvolver um modelo inicial de engenharia de sistemas baseada em modelos, com base no método
IARCADIA demonstrando sua aplicdo como meio auxiliar no gerenciamento do projeto. Além disso, sera
apresentado um modelo matematico do motor scramjet, como ferramenta de analise de viabilidade
tecnoldgica. Dessarte, mostrando a integracdo das ferramentas de engenharia de sistemas com projeto
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