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Resumo
Efetua-se uma análise dos principais parâmetros responsáveis pela 
troca de calor quando um jato de combustão supersônico, constituído 
de gás e partículas de alumina, incide sobre a superfície inclinada 
do defletor de jato em uma plataforma de lançamento. Os resultados 
obtidos demonstram que, com relação ao ponto de deslocamento 
da onda de choque, é possível utilizar ângulos de incidência mais 
acentuados quando os gases de exaustão contem uma fração de meio 
sólido. Este é um resultado que tem consequências práticas de extrema 
importância: maiores ângulos de incidência do jato são desejáveis, uma 
vez que contribuem para uma base de lançamento menos elevada, e se 
traduzem em menor custo no projeto da plataforma. 
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Abstract
An analysis of the main parameters responsible for the heat exchange 
when a jet of supersonic combustion, consisting of gas and alumina 
particles, focuses on the inclined surface of the  deflector jet on a 
launch pad is carried out. The results show that, concerning the place 
of  displacement of the shock wave, it is possible to use the most marked 
angles of incidence when the exhausting gases contains a fraction of a 
medium solid. This is a result that presents  very important practical 
consequences: increased angles of incidence of jet are desirables, once 
they contribute to a lower launch platform and therefore less cost to the 
platform project.
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1. Introdução

No projeto de veículos espaciais a análise 
térmica consiste em se identificar as principais 
fontes de aquecimento externo e, posteriormen-
te, desenvolver modelos teóricos e experimen-
tais que permitam avaliar quantitativamente os 
níveis de aquecimento sobre regiões críticas 
do veículo. Uma destas fontes de aquecimento 
consiste dos processos convectivos e radiati-
vos, devido aos gases de exaustão a elevadas 
temperaturas na plataforma de lançamento. De 
fato, já foi demonstrado [Carvalho et al., 1990] 
que a temperatura na superfície do veículo, no 
instante do lançamento, depende do nível de 

temperatura dos gases de exaustão que se en-
contram próximo a ele. Um fluxo não controla-
do de gases de exaustão, provenientes do mo-
tor de um foguete, no momento do lançamento 
de um veículo, pode causar sérios riscos para 
o mesmo e para a plataforma de lançamento.

Torna-se necessário implantar métodos 
para controlar e dissipar a grande quantidade 
de energia emitida pelos gases de exaustão, 
com o objetivo de promover, principalmente 
a integridade do veículo. Um dos métodos de 
proteção é o que utiliza um sistema defletor 
de jato (Figura 01), que é um dispositivo que 
permite desviar o jato dos gases de exaustão 
para fora da área de lançamento.

 Figura 01 – Defletor de Jato

Quando os gases de exaustão incidem so-
bre a superfície defletora,  a velocidade do jato 
decresce, ao mesmo tempo em que ocorre um 
aumento da temperatura e pressão. O ângulo 
de incidência do jato sobre a superfície deter-
mina o decréscimo na velocidade. Poucos ma-
teriais têm propriedades físicas e mecânicas 
para resistir a elevadas temperaturas e pres-
sões. Prevenir a integridade do defletor é um 
sério desafio.

Neste trabalho, com o objetivo de possi-
bilitar a determinação aproximada do fluxo de 
calor convectivo sobre a superfície do defle-
tor, efetua-se uma análise dos principais parâ-
metros responsáveis pela troca de calor quan-
do um jato supersônico, constituído de gás e 
partículas de alumina, incide sobre uma placa 
plana inclinada (Figura 02).
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Figura 02 – Jato Supersônico incidindo sobre Placa Plana Inclinada 

2. Análise

É evidente que o grande problema as-
sociado ao defletor encontra-se na alta trans-
ferência de energia, na forma de calor, dos 
gases de exaustão para a superfície defletora, 
e a capacidade limitada desta superfície em re-
mover ou absorver, rapidamente, esta energia, 
de forma a prevenir a sua integridade física. 
A fonte do problema em questão encontra-se 
na determinação do coeficiente de transferên-
cia de calor na parede do defletor que, a altas 
velocidades, é influenciado pela onda de cho-
que, pelo ângulo de incidência do jato e pe-
las perturbações ao longo da camada limite, 
que se formam quando o jato incide sobre a 
superfície defletora. No ponto de impacto do 
jato sobre a superfície (denominado ponto de 
estagnação) a espessura da camada limite é 
desprezível, e o coeficiente de transferência de 
calor é máximo. Neste caso [Jeeps e Robson, 
1967], o coeficiente de transferência de calor 
pode ser determinado para pontos muito pró-
ximos do ponto de estagnação, para um jato 
sem partículas sólidas, através da expressão:

Equação 01

onde

Equação 02

e

Equação 03

em que: 

x – distância ao longo da placa, em relação ao 
ponto de impacto
k – condutividade térmica do gás
ρg - densidade do gás
Vx – velocidade do gás, paralela à superfície 
da placa
µ  - viscosidade do gás
Cpg – calor específico do gás

O maior dano, em termos do processo 
de transferência de calor, deve ocorrer onde 
o coeficiente de transferência de calor é má-
ximo. Entretanto, mesmo para pontos relati-
vamente distantes do ponto de estagnação, o 
coeficiente de transferência de calor, devido às 
altas velocidades envolvidas, é muito elevado 
e, neste caso, pode ser estimado pela expres-
são apresentada por Evans e Sparks (1963):

Equação 04

O coeficiente de transferência de calor é 
fortemente dependente das propriedades do 
jato incidente, e estas, por sua vez, depen-
dem da velocidade do jato no ponto de im-
pacto e do ângulo de incidência, em relação 
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à superfície defletora, como mostra a Figura 
02. A quantidade de calor transferido para a 
superfície do defletor é função do ângulo de 
incidência e do tempo de exposição aos gases 
de exaustão. À medida que o tempo de expo-
sição aumenta menores ângulos de incidência 
são requeridos para reduzir a transferência de 
calor. Entretanto, desde que menores ângulos 
de incidência aumentam a altura do defletor e, 
logicamente, a altura da base de lançamento, 
é desejável empregar o maior ângulo de inci-
dência possível.

Uma onda de choque oblíqua, do tipo re-
presentado através da Figura 02, é produzida 
quando um jato supersônico incide sobre uma 
superfície inclinada. Por considerações geo-
métricas e aerodinâmicas, demonstra-se que 
a seguinte expressão possibilita determinar o 
ângulo de deflexão (σ) que a onda de choque 
faz com a direção de incidência do jato:

Equação 05

Me é o número de Mach associado ao jato 
incidente no momento do impacto. Neste caso, 
desde que se conheça o ângulo de incidência 
(δ) do jato e a velocidade de impacto (Ve), 
pode-se determinar a pressão, a temperatura e 
o número de Mach, após a onda de choque, 
através das seguintes expressões:

Equação 06

Equação 07

Equação 08

Onde γ é a razão entre os calores especí-
ficos à pressão e a volume constante. O fluxo 
transferido do gás para a superfície é dado por:

Equação 09

para pontos próximos à região de estagnação, 
ou 

Equação 10

para pontos fora da região de estagnação, onde

Equação 11

Equação 12

em que R é o fator de recuperação.

O efeito da variação das propriedades 
pode ser incluído, de maneira aproximada 
(Eckert, 1956), nas relações de transferência 
de calor acima, se estas forem avaliadas à tem-
peratura de recuperação Tr.

3. Método de Solução

O procedimento adotado na determina-
ção do coeficiente de transferência de calor, 
por intermédio da Equação 01, quando os pro-
dutos de combustão são constituídos de gases, 
é similar aos procedimentos preconizados por 
Evans e Sparks (1963) e Jeeps e Robinson 
(1966). Entretanto, para melhor compreensão 
da aproximação efetuada para escoamento bi-
fásico, sintetizamos os passos adotados:

Passo 1 - Determinação do ângulo de deflexão (ó)
Passo 2 - Determinação de P2, T2 e M2

Passo 3 - Determinação das temperaturas de 
estagnação (Testag) e recuperação (Tr)
Passo 4 - Determinação do fluxo de calor, com 
propriedades determinadas através de Tr e P2.
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Neste caso assumimos um procedimento 
aproximado, supondo que a mistura se comporta 
como um pseudo-gás (Wallis, 1969), e as pro-
priedades são determinadas através das relações:

Equação 13

Equação 14

Equação 15

Em que R é a constante do gás,  é o calor 
específico do sólido e  a fração em massa das 
partículas. Salientamos que o meio sólido é 
fortemente dependente da temperatura e, nes-
te caso, utilizamos a expressão fornecida por 
Pessoa Filho e Cotta (1989):

Equação 16

A viscosidade do pseudo-gás é determinada 
através da equação de Einstein (Wallis, 1969):

Equação 17

onde

Equação 18

4. Resultados e Discussões

Para obtenção de resultados através da 
análise efetuada acima, utilizamos o proce-
dimento adotado por Machado et al. (1991), 
admitindo-se um prolongamento da tubeira 
do primeiro estágio do Veículo Lançador de 
Satélite – VLS, e obtivemos valores aproxi-
mados para as velocidades, temperaturas e 
pressões a uma distância adimensional (X/Re) 
do divergente, em que X  é a distância do pon-
to de impacto e Re o raio do divergente.

Através da Figura 03 analisamos os efei-
tos do ângulo de incidência e da fração em 
massa no coeficiente de transferência de calor 
médio [hmédio (x)], a uma distância próxima 
do ponto de impacto, em que

Equação 19

Figura 03 – Coeficiente de transferência de calor médio, a uma distância de 1 mm em relação ao 
ponto de impacto do jato, situado a uma distância igual a 2.5 vezes o raio do divergente.
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O coeficiente de transferência de calor 
médio [hmédio (x)] cresce à medida que o 
ângulo de incidência aumenta, até um valor 
próximo de 35°, para todas as frações em mas-
sa analisadas. A partir deste limite, para todas 
as situações, o coeficiente de transferência de 
calor sofre um decréscimo. Observa-se que o 
coeficiente de transferência decresce, para um 
dado ângulo de incidência, quando se aumenta 
a fração em massa do meio sólido.

A Figura 04 mostra que o coeficiente de 
transferência de calor é extremamente elevado 
em regiões próximas ao ponto de impacto e, à 

medida que se distancia deste ponto, decresce 
rapidamente para valores relativamente bai-
xos. Isto demonstra que, de acordo com Evans 
e Sparks (1963) e Jeeps e Robinson (1967), 
preservar a integridade do material do defletor 
é, de fato, um sério desafio. Observa-se que 
o coeficiente de transferência de calor é sig-
nificativamente inferior, na região próxima ao 
ponto de impacto, quando se considera meio 
sólido de 40% (λ=0.40) de fração de massa, 
em relação ao escoamento de gás ( =0.00).

Figura 04 – Coeficiente de transferência de calor médio, função da distância do ponto de impacto, 
para ângulo de incidência onde ocorre a máxima taxa de transferência de calor.

Figura 05 – Número de Mach após a Onda de Choque ( M2 )
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Os resultados verificados através das 
Figuras 03 e 04 podem ser justificados quando 
analisamos as Figuras 05 e 06. Nestes casos, 
salientamos que os resultados obtidos para es-
coamento de gás (λ=0.00) são absolutamente 
compatíveis aos resultados obtidos por Evans 
e Sparks (1963), e demonstram que ocorre um 
deslocamento da onda de choque para um ângu-
lo de incidência próximo de 45°. Assim, obser-
va-se, Figura 06, uma progressiva descompres-

são do gás para ângulos de incidência a partir de 
35°, o que justifica o decréscimo observado para 
o coeficiente de transferência de calor.

Para frações em massa do meio sólido di-
ferente de zero observa-se, devido à maior inér-
cia das partículas e da relativa incompressibili-
dade, que o efeito do deslocamento é retardado, 
contribuindo para uma variação menos acen-
tuada no coeficiente de transferência de calor 
entre 35° e 45° do ângulo de incidência.

Figura 06 – Razão de pressão, entre choque e escoamento incidente, para número de Mach 3.0

Os resultados apresentados através da 
Figura 07 demonstram que, com relação ao 
ponto de deslocamento da onda de choque, é 

possível utilizar ângulos de incidência mais 
acentuados quando os gases de exaustão 
contêm uma fração de meio sólido.

Figura 07 – Ângulo de Incidência máximo, acima do qual a onda de choque 
separa da superfície, permitindo o retorno dos gases de exaustão.
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As propriedades dos meios, assim como 
dados relevantes considerados para obtenção 
dos resultados, foram:

Apesar do raio da partícula não aparecer 
explicitamente na análise, o coeficiente de trans-
ferência de calor obtido é dependente deste parâ-
metro, uma vez que a velocidade, a temperatura 
e a pressão no ponto de impacto dependem dele.

5. Conclusões

O coeficiente de transferência de calor 
convectivo na superfície do Defletor de Jato, 
quando submetido a um jato bifásico dos gases 
de exaustão, é inferior ao fluxo de calor obtido 
para um jato constituído apenas de gases.

O ângulo de incidência máximo, para o 
qual ocorre um refluxo dos gases de exaustão, 
é maior para o jato bifásico. Os resultados obti-
dos demonstram de forma clara que, para gases 
de exaustão oriundos de combustível sólido, a 
plataforma de lançamento pode ter altura infe-
rior ao da plataforma utilizada para gases de 
combustão ausentes de partículas sólidas, re-
fletindo-se no custo final do projeto da mesma.

Não há trabalho de análise similar em li-
teratura aberta. Uma vez que a literatura aberta 
para este tipo de problema é inexistente, suge-
rem-se, para a completa validação dos resulta-
dos obtidos através da presente análise, que se 
realizem ensaios experimentais que permitam 
estimar o coeficiente de transferência de calor. 
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