Angulo de deflexio e fluxo de calor convectivo em sistema defletor do jato de

exaustio de combustivel solido em plataforma de lancamento

Deflection angle and convective heat flow in jet exhaust deflector system of solid

fuel in launch pad.
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Palavras-chave Resumo

Efetua-se uma analise dos principais pardmetros responsaveis pela
Combustivel solido troca de calor quando um jato de combustdo supersdnico, constituido
de gas e particulas de alumina, incide sobre a superficie inclinada
Plataforma de langamento | do defletor de jato em uma plataforma de langamento. Os resultados
obtidos demonstram que, com relagdo ao ponto de deslocamento

Fluxo Convectivo da onda de choque, ¢ possivel utilizar angulos de incidéncia mais
acentuados quando os gases de exaustdo contem uma fracdo de meio
Onda de choque solido. Este ¢ um resultado que tem consequéncias praticas de extrema

importancia: maiores angulos de incidéncia do jato sdo desejaveis, uma
Escoamento supersonico || vez que contribuem para uma base de langamento menos elevada, e se

traduzem em menor custo no projeto da plataforma.

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. Introducao

No projeto de veiculos espaciais a andlise
térmica consiste em se identificar as principais
fontes de aquecimento externo e, posteriormen-
te, desenvolver modelos tedricos e experimen-
tais que permitam avaliar quantitativamente os
niveis de aquecimento sobre regides criticas
do veiculo. Uma destas fontes de aquecimento
consiste dos processos convectivos e radiati-
vos, devido aos gases de exaustdo a elevadas
temperaturas na plataforma de langamento. De
fato, ja foi demonstrado [Carvalho et al., 1990]
que a temperatura na superficie do veiculo, no

instante do lancamento, depende do nivel de

Motor l

temperatura dos gases de exaustdo que se en-
contram proximo a ele. Um fluxo ndo controla-
do de gases de exaustdo, provenientes do mo-
tor de um foguete, no momento do langamento
de um veiculo, pode causar sérios riscos para
0 mesmo e para a plataforma de langamento.

Torna-se necessario implantar métodos
para controlar e dissipar a grande quantidade
de energia emitida pelos gases de exaustdo,
com o objetivo de promover, principalmente
a integridade do veiculo. Um dos métodos de
protecao ¢ o que utiliza um sistema defletor
de jato (Figura 01), que é um dispositivo que
permite desviar o jato dos gases de exaustdo
para fora da area de lancamento.

Figura 01 — Defletor de Jato

Quando os gases de exaustdo incidem so-
bre a superficie defletora, a velocidade do jato
decresce, a0 mesmo tempo em que ocorre um
aumento da temperatura e pressdo. O angulo
de incidéncia do jato sobre a superficie deter-
mina o decréscimo na velocidade. Poucos ma-
teriais tém propriedades fisicas e mecanicas
para resistir a elevadas temperaturas e pres-
soes. Prevenir a integridade do defletor ¢ um
sério desafio.

Neste trabalho, com o objetivo de possi-
bilitar a determinagdo aproximada do fluxo de
calor convectivo sobre a superficie do defle-
tor, efetua-se uma andlise dos principais para-
metros responsaveis pela troca de calor quan-
do um jato supersonico, constituido de gas e
particulas de alumina, incide sobre uma placa
plana inclinada (Figura 02).
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2. Analise

E evidente que o grande problema as-
sociado ao defletor encontra-se na alta trans-

feréncia de energia, na forma de calor, dos
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Figura 02 — Jato Supersonico incidindo sobre Placa Plana Inclinada
(&
p = Cog
K
Equacao 03
em que:

gases de exaustdo para a superficie defletora,
e a capacidade limitada desta superficie em re-
mover ou absorver, rapidamente, esta energia,
de forma a prevenir a sua integridade fisica.
A fonte do problema em questdo encontra-se
na determina¢do do coeficiente de transferén-
cia de calor na parede do defletor que, a altas
velocidades, ¢ influenciado pela onda de cho-
que, pelo angulo de incidéncia do jato e pe-
las perturbacdes ao longo da camada limite,
que se formam quando o jato incide sobre a
superficie defletora. No ponto de impacto do
jato sobre a superficie (denominado ponto de
estagnacdo) a espessura da camada limite ¢
desprezivel, e o coeficiente de transferéncia de
calor ¢ maximo. Neste caso [Jeeps ¢ Robson,
1967], o coeficiente de transferéncia de calor
pode ser determinado para pontos muito pro-
ximos do ponto de estagnacdo, para um jato

sem particulas solidas, através da expressao:

h(x)x
% = 0.042 R,(x)*/5p.1/3
Equacdo 01

onde

Vex
R,(9) =222

Equacdo 02

x — distancia ao longo da placa, em relag@o ao
ponto de impacto
k — condutividade térmica do gas
P,- densidade do gés
V_ - velocidade do gas, paralela a superficie
da placa
u - viscosidade do gas
Cpg — calor especifico do gés

O maior dano, em termos do processo
de transferéncia de calor, deve ocorrer onde
o coeficiente de transferéncia de calor ¢ ma-
ximo. Entretanto, mesmo para pontos relati-
vamente distantes do ponto de estagnagdo, o
coeficiente de transferéncia de calor, devido as
altas velocidades envolvidas, é muito elevado
e, neste caso, pode ser estimado pela expres-

sdo apresentada por Evans e Sparks (1963):

h(x)x
% = 0.0296 R, (x)*/5p.1/3

Equacao 04

O coeficiente de transferéncia de calor ¢
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 angulo de incidéncia, em relacdo
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a superficie defletora, como mostra a Figura
02. A quantidade de calor transferido para a
superficie do defletor ¢ funcdo do angulo de
incidéncia e do tempo de exposi¢do aos gases
de exaustdo. A medida que o tempo de expo-
si¢do aumenta menores angulos de incidéncia
sdo requeridos para reduzir a transferéncia de
calor. Entretanto, desde que menores angulos
de incidéncia aumentam a altura do defletor e,
logicamente, a altura da base de langamento,
¢ desejavel empregar o maior angulo de inci-
déncia possivel.

Uma onda de choque obliqua, do tipo re-
presentado através da Figura 02, ¢ produzida
quando um jato supersdnico incide sobre uma
superficie inclinada. Por consideragdes geo-
métricas e aerodindmicas, demonstra-se que
a seguinte expressao possibilita determinar o
angulo de deflexdo (o) que a onda de choque

faz com a direcdo de incidéncia do jato:

1 o Yy +1 sino sind
= sin‘o —
M,? 2 cos(6—o0)
Equagao 05

M_ € o ntimero de Mach associado ao jato
incidente no momento do impacto. Neste caso,
desde que se conhega o angulo de incidéncia
(6) do jato e a velocidade de impacto (V)),
pode-se determinar a pressao, a temperatura e
o numero de Mach, apds a onda de choque,

através das seguintes expressoes:

PZ (M )2 - 1
p— sino .
P, v+ y+1 y+1
Equacao 06
o (1 + 51— (M sing)? )()/ZTY1 (M, sing)? — 1)
T 2(2/y+— 1)) (M, sin g)?
Equacédo 07
. 2 2
(M, sino)* + —=
M,? = Y~ " (sin*(c - 6))71

2y N2
y—1 (M, sing)? — 1

Equacéo 08

Onde y ¢ a razdo entre os calores especi-
ficos a pressdo ¢ a volume constante. O fluxo
transferido do gés para a superficie ¢ dado por:

Q(x) = H(x) (Testag —

Equacao 09

T (x,1))

para pontos proximos a regido de estagnacao,

ou

Q(x) = H(x)(Tr — Ty (x, t))

Equacdo 10

para pontos fora da regido de estagnacao, onde

2
Testag - T + ZC
Equagao 11
TT=T2(1+R<y; )Mz )
Equacdo 12

em que R ¢ o fator de recuperacao.

O ecfeito da variacdo das propriedades
pode ser incluido, de maneira aproximada
(Eckert, 1956), nas relagdes de transferéncia
de calor acima, se estas forem avaliadas a tem-

peratura de recuperagdo T..

3. Método de Solucio

O procedimento adotado na determina-
¢do do coeficiente de transferéncia de calor,
por intermédio da Equagdo 01, quando os pro-
dutos de combustdo sdo constituidos de gases,
¢ similar aos procedimentos preconizados por
Evans e Sparks (1963) e Jeeps e Robinson
(1966). Entretanto, para melhor compreensao
da aproximagao efetuada para escoamento bi-

fasico, sintetizamos os passos adotados:

Passo 1 - Determinagao do angulo de deflexdo ()
Passo 2 - Determinagao de P, T,eM,
Passo 3 - Determinagdo das temperaturas de

estagnacdo (7 ) e recuperacdo (7))

estag:
Passo 4 - Determinagao do fluxo de calor, com

propriedades determinadas através de 7 e P,.



Neste caso assumimos um procedimento
aproximado, supondo que a mistura se comporta
como um pseudo-gas (Wallis, 1969), e as pro-

priedades sao determinadas através das relagdes:

E_R
€142

Equacao 13

_ G +AC

€ 1+

Equacdo 14

Cs

1+
Cog

Ye =1
R
14 Cpg

Equagdo 15

Em que R ¢ a constante do gés, ¢ o calor
especifico do solido e a fragdo em massa das
particulas. Salientamos que o meio so6lido ¢
fortemente dependente da temperatura e, nes-
te caso, utilizamos a expressdo fornecida por
Pessoa Filho e Cotta (1989):

Cs = 41.063 (22.08 + 0.008971 T — 522500 T?)

Equagdo 16

A viscosidade do pseudo-gas ¢ determinada
através da equacao de Einstein (Wallis, 1969):

e =g (1SE2:5'a)
Equacao 17
onde

__Ape
(1+4) ps

Equacao 18

a

4. Resultados e Discussoes

Para obtencdo de resultados através da
analise efetuada acima, utilizamos o proce-
dimento adotado por Machado et al. (1991),
admitindo-se um prolongamento da tubeira
do primeiro estagio do Veiculo Langador de
Satélite — VLS, e obtivemos valores aproxi-
mados para as velocidades, temperaturas ¢
pressdes a uma distancia adimensional (X/Re)
do divergente, em que X ¢ a distancia do pon-
to de impacto e Re o raio do divergente.

Através da Figura 03 analisamos os efei-
tos do angulo de incidéncia e da fracdo em
massa no coeficiente de transferéncia de calor
médio [hmédio (x)], a uma distancia proxima

do ponto de impacto, em que

1 (*
Rimedio = ;j h(x)dx
0

Equacao 19

X/Re

-3
0.40 =10 metros

hmédio (x) - W/(mZ2. °C)

250 300 350  40.0  45.0

Angulo de Incidéncia do Jato - ( 6 )

Figura 03 — Coeficiente de transferéncia de calor médio, a uma distancia de | mm em relagdo ao
ponto de impacto do jato, situado a uma distancia igual a 2.5 vezes o raio do divergente.
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O coeficiente de transferéncia de calor
médio [hmédio (x)] cresce a medida que o
angulo de incidéncia aumenta, até um valor
préximo de 35°, para todas as fragdes em mas-
sa analisadas. A partir deste limite, para todas
as situagdes, o coeficiente de transferéncia de
calor sofre um decréscimo. Observa-se que o
coeficiente de transferéncia decresce, para um
dado angulo de incidéncia, quando se aumenta
a fracdo em massa do meio solido.

A Figura 04 mostra que o coeficiente de
transferéncia de calor é extremamente elevado

em regides proximas ao ponto de impacto e, a

medida que se distancia deste ponto, decresce
rapidamente para valores relativamente bai-
xo0s. Isto demonstra que, de acordo com Evans
e Sparks (1963) e Jeeps e Robinson (1967),
preservar a integridade do material do defletor
¢, de fato, um sério desafio. Observa-se que
o coeficiente de transferéncia de calor ¢ sig-
nificativamente inferior, na regido proxima ao
ponto de impacto, quando se considera meio
solido de 40% (1=0.40) de fragdo de massa,
em relagdo ao escoamento de gas (A=0.00).
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Figura 04 — Coeficiente de transferéncia de calor médio, fungio da distdncia do ponto de impacto,
para angulo de incidéncia onde ocorre a maxima taxa de transferéncia de calor.

0.0 5.0 10.0 15.0

N

o 300-

- 3

X ]

~ 250

= ]

(] be|

£ 2001

0 ]

(1} 3

= 150

('] E

T ]

o 100

g ]

n: E

B0 R R R T

2 ‘ ! : : : .0 35.0 40.0 45.0

20.0 25.0 30.0

Angulo de Incidéncia do Jato (¢)

Figura 05 — Nimero de Mach apo6s a Onda de Choque ( M,)



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 gas (1=0.00) sdo absolutamente
compativeis aos resultados obtidos por Evans
e Sparks (1963), e demonstram que ocorre um
deslocamento da onda de choque para um angu-
lo de incidéncia proximo de 45°. Assim, obser-

va-se, Figura 06, uma progressiva descompres-

sdo do gas para angulos de incidéncia a partir de
35°, o que justifica o decréscimo observado para
o coeficiente de transferéncia de calor.

Para fragdes em massa do meio sélido di-
ferente de zero observa-se, devido a maior inér-
cia das particulas e da relativa incompressibili-
dade, que o efeito do deslocamento ¢ retardado,
contribuindo para uma variacdo menos acen-
tuada no coeficiente de transferéncia de calor
entre 35° e 45° do angulo de incidéncia.
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Figura 06 — Razdo de pressdo, entre choque e escoamento incidente, para numero de Mach 3.0

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

possivel utilizar angulos de incidéncia mais
acentuados quando os gases de exaustdo

contém uma fra¢ao de meio solido.
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Figura 07 — Angulo de Incidéncia maximo, acima do qual a onda de choque
separa da superficie, permitindo o retorno dos gases de exaustao.
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As propriedades dos meios, assim como
dados relevantes considerados para obtengdo
dos resultados, foram:

R=09

R =133257 L
Ky K)

y = 1.2079

ps = 3990 K, /m?
rp(raio da particula) = 3.0 107 m

W (vazdo em massa total) = 120 K;/s

Apesar do raio da particula ndo aparecer
explicitamente na analise, o coeficiente de trans-
feréncia de calor obtido ¢ dependente deste para-
metro, uma vez que a velocidade, a temperatura

e a pressao no ponto de impacto dependem dele.

5. Conclusoes

O coeficiente de transferéncia de calor
convectivo na superficie do Defletor de Jato,
quando submetido a um jato bifasico dos gases
de exaustio, ¢ inferior ao fluxo de calor obtido
para um jato constituido apenas de gases.

O angulo de incidéncia maximo, para o
qual ocorre um refluxo dos gases de exaustdo,
¢ maior para o jato bifasico. Os resultados obti-
dos demonstram de forma clara que, para gases
de exaustdo oriundos de combustivel solido, a
plataforma de langamento pode ter altura infe-
rior ao da plataforma utilizada para gases de
combustdo ausentes de particulas solidas, re-
fletindo-se no custo final do projeto da mesma.

Nao ha trabalho de analise similar em li-
teratura aberta. Uma vez que a literatura aberta
para este tipo de problema ¢ inexistente, suge-
rem-se, para a completa validacao dos resulta-
dos obtidos através da presente analise, que se
realizem ensaios experimentais que permitam

estimar o coeficiente de transferéncia de calor.
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