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Resumo: Veiculos hipersonicos aeroespaciais dotados de sistema de propulsdo hipersdnica a ar aspirado enfrentam
ambientes extremamente severos durante voo hipersdnico em termos de carregamentos térmicos e aerodinamicos.
Desta forma, faz-se necessario o emprego de materiais que atendam aos carregamentos térmicos e aerodinamicos sem
que haja o comprometimento da estrutura do veiculo, bem como dos sistemas embarcados e da eficiéncia do motor
“scramjet”. O projeto de novos veiculos aeroespaciais sempre esteve acompanhado do desenvolvimento de novos
materiais. A historia mostra que novos materiais tiveram de ser desenvolvidos, acompanhando o desenvolvimento de
novos veiculos aeroespaciais, onde se destaca o uso de ligas de Titanio para a aeronave SR-71, superligas de Niquel
(Inconel) no projeto X-15, material cerdmico para o “Space Shuttle Orbiter, indicando a tendéncia de se utilizar
compositos de matriz cerdmica para veiculos aeroespaciais hipersénicos dotados de sistema de propulsdo hipersdnica
a ar aspirado. Além disso, novos métodos de manufatura e caracterizages termo estruturais devem ser desenvolvidos
para atender aos requisitos para esta nova geracao de veiculos aeroespaciais que experimentam altas temperaturas
durante seu voo. Os requisitos para os materiais empregados em veiculos aeroespaciais com sistema de propulsao
hipersdnica a ar aspirado inclui capacidade de operar em altas temperaturas (1300 — 2500 K), elevada resisténcia
mecanica em altas temperaturas, elevada tenacidade e baixo peso. A resisténcia especifica, indica a razdo entre
resisténcia mecanica e a densidade do material, em funcao da temperatura. Os compésitos de matriz ceramica (CMC),
o C/SiC (Carbono com fibra de Carbeto de Silicio), Carbono-Carbono Avancado (ACC), e SiC/SiC apresentam
elevada resisténcia com elevada temperatura de trabalho, justificando desta forma o uso destes materiais para
veiculos hipersonicos aeroespaciais que utilizam a tecnologia “scramjet”. Conhecida as caracteristicas geométricas,
o envelope de voo, as premissas do projeto, e a estimativa do aquecimento aerodindmico de projetos similares ao
Demonstrador Tecnoldgico “scramjet” 14-X S, pode-se desta forma utilizar metodologias para estabelecer critérios
de selecdo de materiais, maximizando os efeitos desejados e minimizando as caracteristicas ndo atrativas dos
materiais em estudo.

Palavras-chave: Scramjet, 14-X S, Hipersonica, Sistema de Prote¢do Térmica.

1. INTRODUCAO

O Demonstrador Tecnoldgico scramjet 14- X waverider (Fig. 1) é um Veiculo Hipersénico Aeroespacial, que
utiliza um sistema de propulsdo “scramjet” para realizacdo de voo atmosférico a 30 km de altitude em velocidade
correspondente a nimero de Mach 10.
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Figura 1. Veiculo Hipersonico Aeroespacial 14-X waverider (GALVAO, 2013).

Em marco de 2012, a Coordenadoria do projeto 14-X prop0s duas versdes baseadas no scramjet 14-X waverider
(Fig. 1), 0 14-X B (Fig. 2) e 14-X S (Fig. 3).

Figura 2. Veiculo Hipersénico Aeroespacial 14-X B (Galvao, 2013).

Figura 3. Veiculo Hipersdnico Aeroespacial 14-X S (Galvao, 2013).

O extradorso do scramjet 14-X waverider (Fig. 1) tem configuragdo “waverider”, oriunda de escoamento
hipersonico sobre um cone, estabelecendo onda de choque obliqua cdnica no bordo de ataque; O extradorso do 14-X B
(Fig. 2) tem configuragdo cunha plana estabelecendo onda de choque obliqua plana no bordo de ataque; O 14-X S (Fig.
3) é a duplicacdo do 14-X B conectado pelo extradorso (GALVAOQ, 2013).

Esses veiculos hipersonicos aeroespaciais que utilizam motores “scramjet” enfrentam ambientes extremamente
severos durante os voos hipersénicos em termos de carregamentos térmicos e aerodinamicos. Por esse motivo €
necessario 0 emprego de materiais que atendam aos carregamentos térmicos e aerodindmicos sem que haja o
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comprometimento da estrutura do veiculo, bem como dos sistemas embarcados e da eficiéncia do motor “scramjet”
(COSTA, 2011).

O desenvolvimento de novos projetos de veiculos aeroespaciais esta intimamente ligado ao desenvolvimento de
novos materiais e aplicacdo dos materiais ja disponiveis. Ao longo da historia podemos relatar o emprego de novos
materiais, onde se destacam o uso de ligas de Titanio para a aeronave SR-71, superliga de Niquel (Inconel) no projeto
X-15, material cerdmico para o “Space Shuttle Orbiter”, indicando a tendéncia de se utilizar compésito de matriz
ceramica em veiculos aeroespaciais hipersonicos, pois esses veiculos devem possuir a capacidade de operar em altas
temperaturas (1300 — 2500K), elevada resisténcia mecanica em altas temperaturas, elevada tenacidade e baixo peso. A
Figura 4 mostra a resisténcia especifica, o qual é a razdo entre a resisténcia mecénica e a densidade do material, em
funcdo da temperatura. Nota-se que 0os Compdsitos de Matriz Ceramica (CMC), o C/SiC (Carbono com fibra de Carbeto
de Silicio), Carbono-Carbono Avangado (ACC), e SiC/SiC (Carbeto de Silicio com uma matriz de Carbeto de Silicio)
apresentam elevada resisténcia operando em elevada temperatura, justificando desta forma o uso destes materiais para
veiculos hipersdnicos aeroespaciais que utilizam a tecnologia “scramjet” (GLASS, 2008).

Specifc
Strenght
(Stenght/
desnity)

Ceramics

|
810.92 1366.48 1922.04 2477.59

Temperature [K]

Figura 4. Resisténcia especifica em funcéo da temperatura para diferentes classes de materiais (GLASS,
2008)

Em projetos de veiculos hipersnicos aeroespaciais deve-se levar em consideragdo também qual serd o
gerenciamento térmico, para que este veiculo cumpra a missao desejada.

Os tipos de gerenciamentos térmicos mais conhecidos sdo: passivo, semi-passivo e ativo. Dentro do gerenciamento
térmico passivo temos normalmente trés tipos de estruturas: “Insulation” (estrutura de isolamento) é uma estrutura
isoladora de calor, cujo objetivo é minimizar o calor que atinge a estrutura, fazendo com que ela permanega fria; “Heat
sink” (estrutura dissipador de calor), quando o aquecimento da superficie ocorre algum calor é irradiada para fora e um
pouco de calor é absorvido pela estrutura e se essa estrutura é aquecida por um longo periodo de tempo o calor
absorvido pode ser suficiente para aquecer a estrutura; “Hot Structure” (estrutura quente), em contraste com uma
estrutura de dissipador de calor, as estruturas quentes podem ser usadas para uma carga de calor superior para tempos
longos, permitindo que estrutura atingir as condi¢des de estado estacionario.

Para o gerenciamento térmico semi-passivo existem duas opcdes: Se os fluxos de calor elevado persistem por
longos periodos deve-se usar um fluido, no qual o calor € transferido através deste fluido para outra regido onde este
calor é irradiado para fora da estrutura, ou para fluxos de calor elevado em periodos relativamente curtos de tempo
pode-se utilizar ablatores, que consiste em um material no qual o calor é bloqueado por ablacdo e o ablator é
consumido. J& o gerenciamento térmico ativo consiste arrefecimento por conveccao, em que o calor é transferido para o
liquido de arrefecimento, o refrigerante aquece e carrega o calor para fora, portanto a estrutura funciona quente, mas é
mantida dentro de seus limites de uso de temperatura pelo arrefecimento ativo (GLASS, 2008).

Eles sdo utilizados de acordo com a finalidade do veiculo, levando em consideracdo a temperatura de trabalho e o
tempo de exposi¢do ao ambiente térmico severo, como podemos ver na Fig. 5.
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Figura 5. Tipos de gerenciamentos térmicos (Adaptacdo GLASS, 2008).

O Demonstrador Tecnoldgico scramjet 14-X waverider possui uma estrutura parecida com a do veiculo
aeroespacial X-15, e foi definido a utilizacdo de materiais semelhantes, portanto espera-se que o gerenciamento térmico
utilizado seja o “Heat sink”. Porém para o cumprimento das missdes propostas é necessario fazer algumas adaptacdes e
em algumas regides serd necessario utilizar também um fluido refrigerante como o utilizado no gerenciamento térmico
ativo.

Os materiais previamente selecionados para o Demonstrador Tecnol6gico scramjet 14-X waverider estdo
apresentados na Figura 6.

Figura 6. Especificacao preliminar de materiais para o Demonstrador Tecnolégico 14-X (COSTA, 2011).

Deve-se também fazer um estudo sobre o sistema de refrigeragdo dos motores “scramjet”, dos efeitos da oxidagdo
durante os voos hipersdnicos e dos coeficientes de expansdo térmica dos materiais que compde a estrutura para
maximizar os efeitos desejados.

2. METODOLOGIA

A partir de trabalhos anteriores que determinam as caracteristicas geomeétricas, o envelope de voo, as premissas do
projeto, e a estimativa do aquecimento aerodinamico de projetos similares ao Demonstrador Tecnologico “scramjet” 14-
X S, pode-se estabelecer metodologias e critérios de selecdo de materiais, maximizando os efeitos desejados e
minimizando as caracteristicas ndo atrativas dos materiais de estudo.

De acordo com Harsha et al. (2005) e Glass (2008), a estrutura interna do veiculo acompanha um tipico layout
estrutural aerondutico, com emprego de ligas metélicas convencionais capazes de suportar 0s carregamentos
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aerodindmicos. Receberem a fixacdo de outros componentes estruturais e proporcionar volume interno necessario a
acomodacdo dos sistemas embarcados (COSTA, 2011).

Além disso, a parte dianteira do veiculo deve ser composta por um material de elevada densidade para fins de
balanceamento do centro de gravidade suficiente para produzir caracteristicas de estabilidade longitudinal préximo ao
ponto neutro e de forma a atuar no gerenciamento térmico, pois esta regido recebe uma alta carga térmica durante o voo
(COSTA, 2011). O revestimento deve ser capaz de distribuir as cargas aerodindmicas para a estrutura interna e proteger
termicamente o veiculo face as limitagdes dos materiais estruturais e requisitos de projeto relacionados aos sistemas
embarcados. Ressalta-se que os bordos de ataque do veiculo devem ser confeccionados em Carbono-Carbono devido a
elevada carga térmica evidenciada nesta regido do veiculo. O motor “scramjet” deve ser composto por materiais que
trabalhem com a dissipacdo de calor, podendo ser ativamente refrigerado e fazer uso de Zirconia (ZrO,) para protecdo
térmica adicional nas paredes do motor, sendo utilizada como um revestimento(COSTA, 2011). Com base na literatura
sobre veiculos hipersdnicos aeroespaciais, realizou-se uma revisio bibliografica dos veiculos com tecnologia “scramjet”
mais importantes desenvolvidos no cendrio internacional, bem como os materiais estruturais e de protecdo térmica
utilizados nesses veiculos. Analisou-se as principais caracteristicas térmicas e mecanicas dos materiais utilizados e
selecionou-se alguns materiais para estudo mais aprofundado neste caso, a superliga de Niquel (Inconel 718). Apds essa
selegdo foi feito um estudo sobre os tipos de gerenciamentos térmicos mais comuns em veiculos hipersonicos e qual
seria 0 mais apropriado para o Demonstrador Tecnoldgico scramjet 14-X S. Paralelamente, com o estudo dos
gerenciamentos térmicos foram feitos estudos sobre os coeficientes de expanséo térmica dos materiais selecionados
anteriormente. Juntamente com todos esses estudos deve-se fazer um estudo sobre a oxidacdo dos materiais para que
apos isso seja possivel fazer uma matriz de decisdo e selecionar os materiais mais apropriados para este projeto.

3. RESULTADOS E DISCUSSOES
Apo6s os estudos realizados foi possivel pré-selecionar alguns materiais que sdo utilizados como materiais

estruturais como as Ligas de Ao Carbono 4130, 4140, 4150 e 4340. A composi¢do quimica dessas ligas estd
representada na Tabela 1.

Tabela 1. Composicao quimica das ligas de aco carbono 4130, 4140, 4150 e 4340.

0,28-0,33 0,40-0,60 0,15-0,35 0,030 0,040 0,80-1,10 - 0,15-0,25
0,38-0,43 0,75-1,00 0,15-0,35 0,030 0,040 0,80-1,10 - 0,15-0,25
0,48-0,53 0,75-1,00 0,15-0,35 0,030 0,040 0,80-1,10 - 0,15-0,25
0,38-0,43 0,60-0,80 0,15-0,35 0,030 0,040 0,70-0,90 1,65-2,00 0,20-0,30

Esses acos foram pré-selecionados para serem utilizados nas longarinas, pois possuem uma boa resisténcia
mecanica, resisténcia a fratura, elevada resisténcia a fadiga e também devido a facilidade de encontra-los no Brasil. A
partir dessa pré-selecdo foi necessario fazer uma matriz de deciséo contendo 0s requisitos necessarios e as propriedades
desses acos para que através dessa matriz de decisdo seja possivel escolher 0 aco que mais se adéqua ao projeto. A
matriz de decisdo esta representada na Tabela 2.

Tabela 2. Matriz de deciséo das ligas de aco carbono 4130, 4140, 4150 e 4340.

Aco 4130 Aco 4140

Aco 4150 Aco 4340

Requisitos das ligas
Boas propriedades mecanicas a
temperaturas elevadas
Resistente a corrosdo a temperatura
ambiente
Resistente a oxidagdo
Propriedades
Densidade [g/cm’]
Resisténcia a Tracdo

Néo

Normalizado

[MPa] Recozido
Limite de Escoamento Normalizado
[MPa] Recozido
Dureza [HB] Normalizado
Recozido
Impacto [J] Normalizado

Recozido
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Analisando a matriz de decisdo é possivel perceber que as densidades sdo bem proximas, porém as propriedades
mecanicas sdo bem distintas. A liga de aco 4340 possui uma maior resisténcia a tracdo, maior limite de escoamento e
maior dureza, portanto essa liga € a melhor opgéo para ser utilizada nas longarinas.

Alguns Acos Inoxidaveis, como o Aco Inoxidavel 301, 304 e 316 foram pré-selecionados para serem utilizados nas
nervuras devido sua resisténcia a corrosdo e oxidacdo e também por apresentarem boa resisténcia mecanica. A
composigao quimica dessas ligas de aco inoxidavel esta representa na Tabela 3.

Tabela 3. Composic¢éo quimica das ligas de aco inoxidavel 301, 304 e 316.

Composicdo Quimica (%)

S max Cr
0,15 2,00 1,00 0,045 0,030 16,00 a 18,00 6,00 a 8,00 0,10
0,08 2,00 1,00 0,045 0,030 18,00 a 20,00 8,00 a 10,50 0,10
0,08 2,00 1,00 0,045 0,030 16,00 a 18,00 10,00 a 14,00 2,00 a 3,00 0,10

Também foi necessario fazer uma matriz de decisdo contendo 0s requisitos necessarios e as propriedades mecanicas
e térmicas dessas ligas de aco inoxidaveis. Essa matriz de decisdo esta representada na Tabela 4.

Tabela 4. Matriz de decisdo das ligas de aco inoxidaveis 301, 304 e 316.

Aco Inox 301 Aco Inox 304 Aco Inox 316

Requisitos das ligas
Boas propriedades mecénicas
a temperaturas elevadas
Resistente a corrosao a
temperatura ambiente
Resistente a corrosao a
temperaturas elevadas
Resistente a oxidagao

Propriedades
Densidade [g/cm"] 8,00
Ponto de Fusdo [°C] 1237,2-1421,1 1.371-1.399
Condutividade Térmica
[W/m-K]
Calor Especifico [J/g°C]
Coeficiente de dilatacdo o
Térmico (x 10° °C'1)g 192 ()
Tensdo de Escoamento [MPa] 276
Médulo de Rigidez
[KN/mm?]
Médulo de Elasticidade
[KN/mm?]

18,3 (0-650°C)

Essas ligas de ago inoxidavel sofrerdo um alto carregamento térmico durante o voo, portanto € necesséario que
apresentem boas propriedades térmicas, boas propriedades mecénicas a altas temperaturas e também uma boa
resisténcia a oxidacdo e a corrosdo. Analisando a matriz de decisdo, a liga de aco inoxidavel 304 destaca-se por possuir
propriedades térmicas e mecanicas superiores do que as demais ligas, sendo assim a escolhida para ser utilizada nas
nervuras.

Os materiais pré-selecionados para o motor “scramjet” sio as superligas de Niquel (Inconel) Nimonic 90,
Waspaloy, X-750 e 718, que se destacam pelo emprego na indUstria aeroespacial norte-americana.

A matriz de decisdo (Tabela 5), a qual contém os materiais candidatos, apresenta um comparativo de requisitos
baseado nas propriedades mecénicas a altas temperaturas e resisténcia a corrosdo e oxidacdo entre as diversas ligas
Inconel. Ainda, a matriz de decisdo também leva em consideragdo as propriedades térmicas e mecanicas.

Todos os materiais em questdo sdo endurecidos por precipitacdo e tem boas propriedades mecénicas a elevadas
temperaturas. Porém, somente os materiais X-750 e 718 atendem a todos os requisitos estabelecidos (Tabela 5).

Com base nas pesquisas bibliogréficas feitas sobre os veiculos hipersdnicos aeroespaciais no cenario internacional,
esse material, o Inconel (718), destaca-se devido ao seu desempenho quando aplicado nos motores “scramjet”,
conseguindo ter boas propriedades mecéanicas a elevadas temperaturas, além de possuir baixa difusividade térmica,
resisténcia ao aquecimento aerodinamico e resisténcia a corrosdo e oxidacdo. Este material j& foi utilizado em projetos
importantes como as aeronaves X-43 e X-51(COSTA, 2011), obtendo um resultado muito satisfatério.



IX Congresso Nacional de Engenharia Mecanica, 21 a 25 de agosto de 2016, Fortaleza - Ceara

Tabela 5. Matriz de deciséo com base nos requisitos e nas propriedades das superligas.

Nimonic 90 Waspaloy

Requisitos das ligas

Boas propriedades mecénicas
a temperaturas elevadas
Resistente a corrosao a
temperatura ambiente
Resistente a corrosdo e boas
propriedades mecénicas a
temperaturas elevadas
Resistente & oxidagao
Endurecivel por precipitacdo
Propriedades
Densidade [g/cm’] 8,28
Ponto de Fuséo [°C]
Condutividade Térmica

[W/m-K] 12,00

Calor Especifico [J/g°C) 0,431

Difusividade Térmica [m%/s] 3,36x10°

Coeficiente de Expanséao o
Térmica [um/m°C] S0 (IS
Tensdo de Escoamento [MPa] 760 (550°C)

Modulo de Rigidez

[KN/mm?] 75,8 77,2
Médulo de Elasticidade

[KN/mm?] 204,9

Um fator importante que se deve levar em consideracdo durante os voos hipersonicos é a oxidagdo dos materiais
utilizados nos veiculos, portanto é necessario utilizar um revestimento para protecdo desses materiais contra a oxidagéo.
Materiais cerdmicos sdo amplamente utilizados como revestimentos de prote¢do térmica devido a sua excelente
resisténcia ao desgaste e resisténcia a corrosdo em elevadas temperaturas.

Na Divisdo de Fotonica do Instituto de Estudos Avancados (IEAv), em S&o José dos Campos, hd um projeto em
andamento sobre a Aplicacdo de Revestimentos de Cerdmicas para protecdo térmica e quimica utilizando lasers. Esta
técnica é eficiente quando aplicada para a deposicdo de p6 zirconia sobre substratos de Inconel utilizando feixes de laser
de CO,, logo o Inconel 718 utilizado para o motor “scramjet” deve utilizar este processo de deposi¢do de zirconia na
sua superficie para protecdo contra a oxidagdo (TELEGINSKI, 2015).

A parte dianteira do veiculo, bordo de ataque, deve ser composta por um material de elevada densidade para fins de
balanceamento do centro de gravidade, portanto o material selecionado foi 0 Tungsténio Densalloy SD180 por possuir
elevada densidade, além da alta dureza, resisténcia a corrosdo e boa resisténcia a altas temperaturas. Outras
propriedades importantes s&o alta difusividade e condutividade térmica e alto ponto de fuséo, sabendo que as condi¢des
que o bordo de ataque esta sujeito durante o vo sdo severas, chegando a temperaturas muito altas.

Para protecdo térmica do extradorso e intradorso o material selecionado € o Carbono-Carbono Avangado, um
composito de carbono reforgado com fibras de carbono. Essa escolha foi feita devido as diversas propriedades deste
compésito, sendo elas, resisténcia a fluéncia, mddulos e limites de resisténcia a tragdo que sdo mantidos até
temperaturas acima de 2000 K, valores relativamente altos da tenacidade & fratura, baixos coeficientes de expanséo
térmica, condutividades térmicas relativamente altas e suscetibilidade relativamente baixa a choques térmicos, visto que
o0 veiculo ird operar em um ambiente extremamente severo com temperaturas em torno dos 2000 K. Da mesma forma
que é necessario utilizar um revestimento de ceramica na superficie do Inconel para prote¢do contra a oxidagdo, o
Carbono-Carbono Avangado também necessita deste revestimento. O processo selecionado para a deposicdo de
ceramica sobre a superficie do Carbono-Carbono Avangado é um processo que faz a deposicdo de Carbeto de Silicio,
aumentando a resisténcia & oxidacdo deste compasito.

Apos a selecdo preliminar dos materiais deve-se levar em consideragdo também o tipo de gerenciamento térmico
que devera ser utilizado para minimizar os efeitos indesejados causados pela elevada temperatura que o veiculo ficard
exposto. Dentre os tipos de gerenciamentos térmicos o que melhor se enquadra neste veiculo é o “Heat sink” (estrutura
dissipadora de calor), pois 0 Demonstrador Tecnoldgico 14-X S possui estrutura semelhante a do veiculo aeroespacial
X-15, porém é necessario utilizar em algumas regiGes o gerenciamento térmico ativo devido alta carga térmica. Esse
gerenciamento térmico ativo é normalmente utilizado para fluxos de calor elevados e para periodos de tempo
relativamente longos. O arrefecimento é dado por convecgdo no sistema de propulsdo, em que o calor é transferido para
o liquido de arrefecimento e o refrigerante aquece carregando o calor para fora (Fig. 7). A estrutura funciona quente,
mas é mantida dentro de seus limites de temperatura de operacédo. Este tipo de gerenciamento térmico foi utilizado no
“Space Shutlle Main Engine” (Glass, 2008).
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Figura 7. Esquematico sobre o Gerenciamento Térmico Ativo (GLASS, 2008)

Outro fator importante é utilizar o préprio combustivel, neste caso o hidrogénio, como refrigerante, fazendo com
que ele percorra a estrutura na direcdo a favor do escoamento (figura 8), onde sob essas condicfes a temperatura de
injecdo serd algo em torno de 300 K. Quando utilizado contra o escoamento a temperatura de injecdo sera em torno de
1000 K. Devido a temperatura de entrada mais elevado, assumida como 1000 K, a estrutura inteira atinge uma
temperatura de equilibrio superior, e os gradientes de temperatura mais baixos, portanto deve-se utilizar o combustivel
fazendo com que ele percorra a estrutura na direcdo a favor do escoamento para que a estrutura inteira atinja uma
temperatura de equilibrio menor (MESSE, 2010).

m I hydrogen tank

Figura 8. Refrigerante (hidrogénio) a favor do escoamento (MESSE, 2010)
4. CONCLUSOES

Com o desenvolvimento de novos veiculos aeroespaciais, como os hipersénicos, houve a necessidade da busca por
novos materiais, ja que o ambiente de voo desses veiculos é extremamente severo do ponto de vista mecanico e térmico.
A selecdo preliminar de materiais estruturais e de protecdo térmica para 0 Demonstrador Tecnol6gico scramjet 14-X S
para voo atmosférico a 30 km de altitude e velocidade correspondente a nimero de Mach 7, foi realizada baseando-se
em trabalhos ja publicados e também através da busca de novos materiais para suportar as condi¢gdes de voo. Os
materiais selecionados com o auxilio de matrizes de decisdo e de pesquisas bibliograficas, levando em consideragédo
suas propriedades e as severas condi¢Bes de Voo que esses materiais estardo sujeitos, correspondem com as expectativas
esperadas. Porém ha a necessidade de depositar materiais cerdmicos na superficie para prote¢do contra a oxidag&o.
Também com base nas pesquisas realizadas, pode-se concluir que o tipo de gerenciamento térmico que melhor se
adequa ao projeto é o gerenciamento térmico ativo, e que a utiliza¢do do hidrogénio como combustivel e refrigerante é
uma excelente opgdo como mostra os estudos realizados por Messe (2010).

Portanto, com o sucesso da selecdo dos materiais estruturais e de protegdo térmica do Demonstrador Tecnoldgico
scramjet 14-X S serd possivel o voo atmosférico, colocando o Brasil também com uma referéncia na Pesquisa e
Desenvolvimento de veiculos hipersdnicos aeroespaciais.
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Abstract. Hypersonic aerospace vehicles with airbreathing supersonic propulsion system face extremely harsh
environments for super/hypersonic flight in terms of thermal and aerodynamic loads. Thus, it is necessary to use
materials that meet the thermal and aerodynamic loads without compromising the structure of the vehicle as well as
embedded systems and engine efficiency scramjet. The design of new aerospace vehicles has always been accompanied
by the development of new materials. History shows that new materials had to be developed, following the development
of new aerospace vehicles, which highlights the use of titanium alloys for the SR-71 aircraft, superalloys of nickel
(Inconel) in the X-15 project, ceramic material the "Space Shuttle Orbiter" and indicates the trend of using ceramic
matrix composites for aerospace hypersonic vehicles with airbreathing supersonic propulsion system. In addition, new
manufacturing methods and structural characterizations term should be developed to meet the requirements for this
new generation of aerospace vehicles that experience high temperatures during your flight. The requirements for the
materials used in aerospace vehicles with airbreathing supersonic propulsion system includes ability to operate at high
temperatures (1300 - 2500 K), high mechanical strength at high temperatures, high toughness and low weight. The
specific resistance indicates the ratio between strength and density of the material as a function of temperature. Note
that the ceramic matrix composites (CMC), C/SiC (carbon and silicon carbide fiber), Advanced Carbon-Carbon
(ACC), and SiC/sSiC have high strength at high working temperature, justifying this so the use of these materials for
aerospace hypersonic vehicles that use technology scramjet. Known geometric characteristics, the flight envelope, the
premises of the project, and the estimate of the aerodynamic heating of projects similar to Technology Demonstrator
"scramjet” 14-XS, one can thus use methodologies to establish the material selection criteria, maximizing the desired
effect and minimizing unattractive characteristics of the materials studied.

Keywords: Scramjet, 14-X S, Hypersonic, Thermal Protection System.



