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Resumen

Se presenta el Trabajo Final de Graduaciéon que consiste en el disenio de la tobera, la
camara de combustién y del sistema de enfriamiento de un motor de cohete que opera con
combustibles en estado liquido. El motor opera con una mezcla de 6xido nitroso y combusti-
ble de aviacién (Jet A-1) para lograr un empuje tedrico de 5 kN. La cdmara de combustién
trabaja a una presién de 1,03 MPa (150 psi), y mediante una tobera convergente-divergente,
logra una aceleracién de los gases hasta una velocidad de 2070 m/s. Se realiz6 un modelado
computacional de su comportamiento por medio de un método de elementos finitos tomando
un enfoque hacia la distribucién de la carga térmica. La misma alcanza unos 170,2 kW de
potencia térmica a remover, con el objetivo de una operacién continua en estado estaciona-
rio del motor. Se presenta un diseno de sistema de enfriamiento para lograr dicho objetivo,
mediante el uso del mismo combustible como medio refrigerante.
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Capitulo 1

Introduccion

1.1. Descripcion General

Los motores de cohete con combustible liquido son ideales para alcanzar velocidades or-
bitales. Son de considerable complejidad para su investigacién y desarrollo debido a la gran
cantidad de dreas de conocimiento que interactiian. Ademds, son un elemento fundamental
en la industria aeroespacial ya que han permitido a la humanidad alcanzar metas que antes
de la existencia de éstos, se consideraban inalcanzables.

El Grupo de Ingenieria Aeroespacial de la Universidad de Costa Rica ha trabajado en el
desarrollo de tecnologias relacionadas con el sector aeroespacial y con la coheteria en especifi-
co. El trabajo se ha concentrado principalmente en la investigacién de motores de combustible
sélido, de baja a media potencia. Sin embargo, no se ha realizado una investigaciéon profunda
hacia el desarrollo de motores de cohete con combustible liquido. El presente documento busca
incentivar ese primer acercamiento a sistemas de propulsién mas complejos y abrir las puertas
al desarrollo de esta tecnologia en el pais.

La etapa inicial de investigacién y desarrollo de un motor de este tipo contempla desde la
seleccion del combustible a utilizar hasta la prueba estatica del mismo. En este documento se
busca realizar el disefio de la tobera, la cAmara de combustién y del sistema de enfriamiento
del motor. Se espera lograr disparos de larga duraciéon para poder hacer multiples pruebas
sin comprometer su integridad estructural. Este anélisis abarca el estudio de la transferencia
de calor, la configuracién del compartimiento para el fluido refrigerante y la seleccion de este
fluido.

1.2. Objetivos

1.2.1. Objetivo general

Disenio de la camara de combustién, tobera y sistema de enfriamiento para la prueba
estatica de un motor de cohete impulsado con 6xido nitroso y Jet A-1 operando en estado
estacionario.

1.2.2. Objetivos especificos

= Disenar la cimara de combustiéon acorde con los propelentes seleccionados.
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= Dimensionar una tobera convergente - divergente para lograr la expansién y aceleracion
de un flujo a velocidades supersénicas.

= Modelar el comportamiento térmico de la tobera y la cdmara de combustién mediante las
herramientas de andlisis de elementos finitos para poder describir los comportamientos
térmicos del sistema.

= Definir la configuracion del sistema de enfriamiento a utilizar para extraer calor tanto
de la tobera como de la cAmara de combustion.

= Definir el tipo de refrigerante a utilizar para el enfriamiento del motor.

= Disenar el sistema de circulacién de refrigerante, incluyendo los conductos y elementos
necesarios para la demanda requerida.

1.3. Justificacién

El desarrollo de sistemas de propulsién con propelentes en estado liquido permite el desa-
rrollo de coheteria a una mayor escala, en comparacién con la coheteria de estado solido. Esto
dado que el tipo de propelentes disponibles en estado liquido hace posible la operaciéon de un
motor con un mayor nivel energético, lo cual posibilita un mayor rendimiento, y por tanto,
mejores resultados. Este alto nivel energético, se debe a un alto diferencial de temperatura
que hace necesario el uso de sistemas de enfriamiento para garantizar la integridad estructural
del motor.

El sistema de enfriamiento se encuentra entre los sistemas principales que se requieren con
miras a la realizacion de una prueba estatica del motor. Sin la presencia de un sistema de
enfriamiento, la mencionada prueba estatica del motor seria limitada, sin permitir una ade-
cuada comprensién del funcionamiento del motor y comprometiendo otros sistemas auxiliares.

Actualmente, el trabajo con combustibles sélidos del Grupo de Ingenieria Aeroespacial ha
generado una base de conocimiento en el diseno de motores de cohete, sin embargo el salto
hacia motores de combustible liquido implica sistemas més complejos, los cuales no han sido
estudiados atn por el grupo. Con este proyecto final de graduacion se da un primer paso hacia
el desarrollo de esta tecnologia en el pais aportando conocimientos que permitirdn al grupo
dar ese salto.

Se pretende llegar a un diseno de sistema de enfriamiento especifico para la tobera y camara
de combustién resultantes de las etapas iniciales del proyecto, las cuales tendran caracteristi-
cas dimensionales definidas. Por este motivo, el sistema de enfriamiento final funcionard para
un motor que cumpla con estas dimensiones. Sin embargo se espera que el razonamiento, el
disernio y la teorfa implementada funcionen como una base tedrica para que futuros disenadores
puedan concretar un sistema de enfriamiento personalizado para sus motores de una manera
més eficiente.

Todo gran viaje se comienza dando pasos pequenos. La industria aeroespacial en Costa
Rica ha empezado a surgir y tanto en instituciones no gubernamentales como en instituciones
publicas cada vez son més las personas que se han comenzado a unir para llevar a cabo pro-
yectos en esta area de la ingenieria que ha sido poco explorada. Existe, sin embargo, un vacio
de conocimiento en el sector de propulsién en términos generales y no existen actualmente
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intentos de desarrollar la tecnologia de propulsién liquida en el pafis.

Mis alla de un sistema de enfriamiento para una prueba estédtica, o un proyecto en el ambito
aeroespacial, este proyecto final de graduacion es una oportunidad para aportar conocimiento
técnico a grupos universitarios y generar una herramienta de dominio publico que pueda ser
utilizada por estudiantes e investigadores que quieran desarrollar nuevos proyectos en el area
de tecnologia aeroespacial. Esta expansién del conocimiento puede llevar al nacimiento de
una industria aeroespacial en el pais que contribuya al desarrollo econémico y ademéds aporte
un escalén importante en el camino hacia sistemas de propulsién mas potentes que permitan
avanzar de una manera solida en el a&mbito aeroespacial.

1.4. Antecedentes

La coheteria de motores liquidos ve sus origenes en el siglo 20 cuando un ciudadano de los
Estados Unidos de Norte América, Robert H. Goddard, se interesé en buscar una forma de
alcanzar alturas superiores a las alcanzadas por globos més livianos que el aire. Este interés
lo llevé a realizar una serie de experimentos que iniciaron con cohetes de combustible sélido,
sin embargo, Goddard estaba convencido de que los combustibles liquidos funcionarian mejor
que los sdlidos. Este pensamiento llevd a Goddard a ser el primero en construir y volar un
cohete impulsado por un motor de combustible liquido. Algunos anos después, en las épocas
cercanas a la segunda guerra mundial, cerca de las orillas del Mar Béltico, ingenieros y cientifi-
cos alemanes, incluido el ingeniero y escritor Hermann Oberth iniciaron con la construccién
de uno de los cohetes mas avanzados de esas épocas, el V-2. Este proyecto fue liderado por
quien se convertiria en uno de los ingenieros mas influyentes de la coheteria moderna, Wernher
von Braun. Después de la segunda guerra mundial muchos cientificos abandonaron sus tierras
natales lo que llevé a von Braun a llegar a Norte América.

Posterior a los conflictos de la guerra, los Estados Unidos de Norte América y la Unién
Soviética vieron un gran potencial en la coheteria e iniciaron una variedad de programas
experimentales que en general contemplaban una carrera por armamento mas potente que
progresivamente se convirtié en una carrera espacial. Los Soviéticos fascinaron al mundo con
el primer satélite, el Sputnik I y posterior a esto, lanzaron un nuevo satélite llevando a una
perra llamada Laika. Unos meses después del lanzamiento del Sputnik 1, los Estados Unidos
lanzaron su propio satélite, el Fzplorer 1. En octubre de 1958 se cred la Administracion Na-
cional del Aire y el Espacio de los Estados Unidos de América, (NASA) en busqueda de ser
una agencia civil con una meta pacifica de indagar en la exploracién espacial para el bienestar
de la humanidad. (NASA, 2014)

Como se puede apreciar en el texto anterior, extraido de fuentes de la NASA y traducido
por los autores de este documento, el camino de los motores de combustible liquido ha sido
cursado por muchos ingenieros y cientificos cuyas labores llevaron a este tipo de motores a
tener la capacidad suficiente para hacer a la humanidad a experimentar eventos como llevar
astronautas al espacio, la construccion de la Estacion Espacial Internacional, los alunizajes
de las misiones Apolo de la NASA y muchos otros proyectos que han contribuido a aumentar
los conocimientos acerca de los cuerpos celestes, la propulsion y otras areas de la ciencia y la
tecnologia.
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El Grupo de Ingenieria Aeroespacial (GIA) de la Universidad de Costa Rica ha dedicado
los ultimos afios al desarrollo de la coheteria en Costa Rica. Su trabajo consiste en actividades
con caracter social como los Campamentos Aeroespaciales celebrados en los anos 2015 y 2016.
Adicionalmente el GIA se ha enfocado en actividades de investigacién como el desarrollo de
conceptos de satélites como el RETI-SAT con el objetivo del rastreo de mareas rojas en el
pais, y el desarrollo de cohetes con combustibles sélidos.

Este grupo ha funcionado como una plataforma que permite a estudiantes trabajar en
proyectos ligados con el diseno de cohetes propulsados por motores de combustible sélido,
generando asi conocimientos que se han transmitido y expandido a cada vez méas miembros.
Los autores de este proyecto de graduacién han sido integrantes del GIA, lo que les ha permi-
tido participar en distintos campamentos como colaboradores. Dicha participacién brindé la
oportunidad de viajar a Reno, Nevada, EEUU, con el fin de obtener certificaciones en los
niveles 1 y 2 de coheteria de alta potencia otorgados por la asociacién de coheteria Tripoli
Rocketry Association.

En el segmento de propulsién, el GIA ha trabajado en el desarrollo de motores con com-
bustible s6lido. Esto ha permitido la comprensién de los conceptos basicos de coheteria, desde
la mecéanica de fluidos, hasta los conceptos particulares de impulso relativos al rendimien-
to del motor. Se han desarrollado y construido motores que han permitido ahondar en los
mecanismos de manufactura requeridos.

1.5. Metodologia

Esta seccion se dividira en tres etapas cada una integrada por una cantidad especifica de
pasos que permitan dar un flujo ordenado a las etapas de diseno.

Etapa 1: Diseno de la camara de combustién y de la tobera.

1. Realizacion de calculos quimicos utilizando la herramienta CEA.
2. Investigacion bibliografica.

3. Dimensionado de la camara de combustién para asegurar una correcta combustion de
los propelentes.

4. Realizacién de calculos de flujo isoentrépico para el dimensionado de parametros para
la tobera convergente - divergente.

5. Diseno preliminar de la figura interna del motor, buscando optimizacién de flujo.

Etapa 2: Anadlisis termodindmico, seleccién de configuracién de sistema de enfriamiento
y seleccion de liquido refrigerante.

1. Realizacién de modelo computacional para la determinacién de los niveles de carga
térmica asociada a cada segmento.

2. Diseno preliminar del sistema de enfriamiento.

3. Modelado de dicho sistema y rediseno.
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4. Definicion del fluido refrigerante a utilizar.

Etapa 3: Diseno y seleccién de elementos requeridos para el funcionamiento del sistema
de enfriamiento en la prueba estatica.

1. Diseno del sistema de enfriamiento final.
2. Verificacién de rendimiento tedérico mediante modelo computacional.

3. Rediseno del sistema en caso de ser necesario.

1.6. Alcance y limitaciones

Se plantea el diseno de un sistema de enfriamiento para un motor de cohete liquido con
un empuje de 5000 N.

Dicho motor usard 6xido nitroso como oxidante y Jet A-1 como combustible los cuales se
utilizardan en una proporcion definida. La misma, serd uno de los parametros que saldra como
resultado de los cdlculos termo-quimicos iniciales. Una de las principales caracteristicas por
la cual fueron escogidos estos combustibles es la propiedad que les permite estar en estado
liquido sin necesidad de un sistema de refrigeracién auxiliar.

El diseno se realiza para un motor de cohete en estado estacionario, por tanto, se contem-
pla un periodo de operacién maximo de 10 minutos, pero esperando asegurar una operacion
minima de 2 minutos. Esto debido a que este se vuelve el rango tipico de operacién de un
motor liquido para alcanzar drbita. Sin embargo, al ser un valor variable y dependiente de
la capacidad del motor, éste se toma también como un parametro definido por los disenadores.

El sistema de enfriamiento se visualiza en miras de una prueba estatica del motor, es decir
el sistema se encontrard montado en un banco de pruebas y no en un cohete. Este sistema se
realizard para las dimensiones resultantes de las fases iniciales de diseno de cidmara de com-
bustion y tobera. Debido a que el sistema esté disenado para ciertas caracteristicas especificas
del motor con relaciones no necesariamente lineales entre si, la escalabilidad de éste se ve
limitada, por lo que se especificara al final del proyecto hasta qué punto se puede adaptar el
diseno escogido.

Los calculos y datos termo-quimicos, que son fundamentales para el disefio y el andlisis
de transferencia de calor serdn obtenidos mediante la herramienta publica CEA (Chemical
Equilibrium with Applications) de la Administracién Nacional del Aire y el Espacio de los
Estados Unidos de América, (NASA)(Gordon y McBride, 1994). Esto implica que el presente
proyecto no entrara en detalle con los calculos quimicos de los combustibles. Como limitacién,
no se planea el disefio del sistema de inyeccién de los propelentes a la cdmara de combustion.
Esto dado que se sale del enfoque principal del proyecto.

Este proyecto estd centrado en el disenio del sistema de enfriamiento, de la cdmara de
combustién y de la tobera del motor. Estas dos ultimas dardn como resultado la geometria
especifica para la cual se realizard el sistema de enfriamiento. Estas fases quedaran documen-
tadas en el presente escrito y sirven como fuente para que futuros lectores puedan orientar su
diseno y logren conocer textos y herramientas que le seran de suma utilidad.
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Una de las principales limitantes que se encuentran al elaborar proyectos en esta area del
conocimiento es el alto nivel de peligro que se ve involucrado a la hora de implementarlos. Los
motores de cohete trabajan con fluidos inflamables a altas presiones, temperaturas y velocida-
des. Para realizar las pruebas pertinentes a este tipo de sistemas se requiere de instalaciones
especiales, alejadas lo mas posible de las zonas habitadas y ademaés de esto, se requieren pro-
tocolos de seguridad tanto a la hora de las pruebas como antes de estas cuando se manipulan
los combustibles. Otro detalle importante de mencionar es el costo de manufactura de estos
motores debido a la complejidad de su geometria, que usualmente requiere de métodos de
fabricacion muy precisos desarrollados para disminuir los riesgos a la hora de la operacion del
motor.

Lo anteriormente mencionado contempla las principales razones por los cuales, los autores
del presente documento tomaron la decisién de no realizar ningiin prototipo o prueba ya que
las mismas pueden generar un alto riesgo tanto para ellos como para otros involucrados. Es
por esto q ue el documento final se enfocara en resultados tedricos que permitan dar origen a
una serie de planos y simulaciones que permitan plasmar los detalles del sistema disenado.



Capitulo 2

Marco Teorico

2.1. Conceptos Fundamentales

Las principales referencias a usar durante el desarrollo de este trabajo seran literatura
referente al diseno de motores de cohete con uso de combustible liquido. Con el objetivo de
lograr una comprensién del caso especifico de motores de cohete liquido, se debe de iniciar con
un estudio de los parametros basicos comunes en los motores de cohete. En general la fuerza
de un motor de cohete se basa en la definicién fundamental de la segunda ley de Newton:

L dp
F== 2.1
> F=1, (21)

Donde:

= 3 F: Suma de las fuerzas externas. (N)

» p* Momento del sistema. (kg * %)

A partir de la derivacién de la anterior expresién se puede obtener la descripcion de la
fuerza del cohete.

Fo=mx*d (2.2)
Donde:

» Fo: Fuerza del cohete. (N)
= 71: Flujo masico de los gases. (%)
= : Velocidad de los gases de escape. (%)

Es importante aclarar que la expresién anterior supone una velocidad de escape de los
gases constante. En caso contrario se debe de sumar el término correspondiente a la debida
aceleracién de los gases. Dado que en la mayoria de escenarios se busca mantener dicho valor
constante, se puede realizar la simplificacion.
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A partir de la expresién anterior se puede determinar que los dos valores requeridos para
la determinacién de la fuerza de un cohete son el flujo maésico y la velocidad de los gases de
escape. Esto implica que en el diseno de cualquier cohete se busca maximizar estos dos valores.

En general el flujo mésico se selecciona a la hora de definir el tamaiio fisico que tendra el
cohete o como valor dependiente a la fuerza deseada, dejando por especificar la velocidad
de escape de los gases. La velocidad de los gases de escape depende de distintos valores y
parametros de los cuales, se mencionan a continuacién los més relevantes:

» Presion de cdmara (Pc): Se considera como un pardmetro de disefio del motor, y por
tanto se deja a criterio del disenador. En general, entre mayor sea la presién de camara,
mayor serd la velocidad de gases de escape.

= Razon de presiones: La razén de presiones es la relacion entre la presion de camara
(Pc) v la presién ambiente externa (sea presion atmosférica local o el vacio del espacio
exterior).

» FEficiencia de la tobera: La tobera tiene una eficiencia asociada tanto a su forma como
al mecanismo de manufactura y acabado de la misma. Para una tobera convergente -
divergente de forma cénica se estima una eficiencia que puede rondar el 80 % (Nakka,
2007).

= Seleccion de combustible: La seleccion de combustible afecta el contenido energético
disponible. Adicionalmente, influye la composiciéon de los productos finales de la com-
bustién, lo que lleva a un cambio en las caracteristicas de los gases de escape.

= FEficiencia de combustion: La eficiencia de la combustién implica un posible cambio en
la composicién, o en las proporciones de los productos finales de la reaccién, afectando
el comportamiento de los gases.

» Razon de mezcla: La razén de mezcla (conocida en inglés como “O/F ratio”) afecta de
manera directa la composicién y la liberacién de energia de la reaccidn.

Es importante observar que la velocidad de los gases depende principalmente de valores
especificos a la seleccion de presién y a la combustion de los propelentes. No existe una vin-
culacién importante entre la velocidad de los gases y el tamano del motor de cohete, en la
etapa de seleccién. Durante el proceso de diseno, la velocidad determinada por los valores del
combustible y la presién determina a su vez las dimensiones fisicas de la cimara y tobera.

Se determina que existen ciertos parametros que son considerados de diseno. A continua-
cién se presentan los mas importantes:

1. Presiéon de camara (Pr)
2. Variable de combustién

a) Temperatura de combustién
b) Razén de mezcla

¢) Razén de calores especificos de productos de reaccién



2.1. CONCEPTOS FUNDAMENTALES CAPITULO 2. MARCO TEORICO

d) Constante de gas especifica de productos de reaccién
3. Presién ambiente promedio de operacion (Py;,p)
4. Empuje / flujo mésico
5. Longitud caracteristica y razén de contraccién

Durante el desarrollo de este trabajo se estaran definiendo los valores para cada uno de
estos parametros.

2.1.1. Tipos de Motores de Cohete

Si bien existen diferentes tipos de motores de cohetes, algunos ya consolidados, otros en
proceso de desarrollo, se enfocara esta seccién para hablar de los dos tipos méds comunes y
utilizados, los motores de combustible sélido y los de combustible liquido. Siendo utilizados
muchas veces de manera simultanea, estos dos tipos son los principales métodos de propulsién
que se han utilizado a lo largo de la historia aeroespacial.

Motores de combustible sélido

Como lo establece su nombre, los motores de combustible sélido se caracterizan por usar
propelentes (combustible y oxidante) en estado sélido. Esto facilita el transporte y carga de
combustible al no ser necesario un sistema de bombeo y al trabajar a temperatura ambiente.

En este tipo de motor, el combustible y el oxidante son pre-mezclados en un cilindro sélido
al cudl se le realiza un hoyo de extremo a extremo, concéntrico al mismo, que cumple la funcion
de camara de combustién. Cuando se da la ignicién de la mezcla, se generan gases a altas
temperaturas y presiones. Estos gases son acelerados a través de la tobera generando, concorde
a la tercera ley de Newton, la fuerza de empuje. La magnitud de esta fuerza esta fuertemente
ligada al diseno de la tobera y el tamano de su seccién més angosta, la garganta.(NASA,
2015b) Adicionalmente, las caracteristicas del combustible también generan un alto grado de
impacto en el comportamiento del motor.

Centro de

Motor de Cohete Sélido  mestiszcion

Frente de  Camara de
Mezcla Combustible-Oxidante llama Combustién Tobera
Escape

________________________________________________________ \
) Escape- e P,
V = Velocidad
. _ L G t
m = Flujo masico arganta
p = Presion

Empuje= F=mV, +(p,-p,) A,

INustracién 2.1: Diagrama de motor de combustible sélido . Fuente: NASA
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Motores de combustible liquido

Estos motores han sido utilizados por la mayoria de cohetes, tanto comerciales como gu-
bernamentales, para poner a humanos, satélites, y muchos otros proyectos espaciales en érbita.
En este tipo de motores, el combustible y el oxidante son almacenados por separado en estado
liquido, para luego ser bombeados hacia la cAmara de combustiéon donde son mezclados y que-
mados. Esta combustion genera grandes cantidades de gases de escape a altas temperaturas y
presiones. Estos gases son acelerados en la tobera generando una fuerza de empuje. Algunos
de los factores que afectan esta fuerza son: el flujo masico que circula a través del motor, la
velocidad de escape y la presion a la salida de la tobera. (NASA, 2015a) En la Ilustracién 2.2
se observa un esquema de un tipo de motor liquido.

e - - Centro de
&sy Motor de Cohete Liquido esisacion
Camara de Tobera

Combustible Oxidante Bombas Combustion

i - P
V = Velocidad Escape-e o
1 ; £ Garganta
m = Flujo masico.
p = Presion

Empuje= F=mV, + (p.—-Py) Ag

Iustraciéon 2.2: Diagrama de motor de combustible liquido. Fuente: NASA

Existen multiples estilos de motores de cohete, con variaciones en su forma de bombeo,
métodos de enfriamiento, métodos de almacenaje de combustible, entre otros. Se busca en el
desarrollo de este trabajo el uso de los sistemas més sencillos con el objetivo de facilitar una
futura construccién del motor presentado.

2.1.2. Impulso

Existen dos conceptos fundamentales relacionados con el concepto de impulso. Existe el
impulso total y el impulso especifico.
Impulso total

El impulso total (I7) se refiere a la cantidad total de fuerza impartida por el motor de
cohete por todo el tiempo que esté activo. Este concepto se puede expresar mateméticamente
mediante la siguiente ecuacion:

It = Foxt (2.3)

10
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Donde:

» [7: Impulso Total (N x s)
» Fc: Fuerza del Cohete (N)
» ¢: Tiempo (s)

El Impulso Total es una medida muy util para determinar el tamano de un cohete. Esto se
da particularmente en los motores de combustible sélido, y no es usado con regularidad en los
motores que usan combustible liquido. El Cuadro 2.1 presenta las clasificaciones de motores
de cohete sdlido para tamanos modelo y amateur de acuerdo a la Asociacién Norteamericana

de Coheteria (NAR) y a la asociacién TRIPOLI.

Cuadro 2.1: Clasificacién de motores

Clasificacién de Motores
Tipo Rango Nivel de Certificacion Clasificacion
de Impulso (N*s) TRIPOLI-NAR
A | 1,25 2.5
B 2,5 5 Baja
C 5 10 Potencia Cohete
D 10 20 0
Modelo
b 20 40 Media
F 40 80 Potencia
G 80 160
H 160 320 1
I 320 640
J 640 1280
K 1280 2560 2 Alta Cohete
L 2560 5120 Potencia | Amateur
M 5120 10240
N 10240 20480 3
0O 20480 40960
(NAR, 2000)

Impulso Especifico

El Impulso Especifico es la relacién entre el Impulso Total del motor y el peso del pro-
pelente utilizado. Dado que da una relacién entre el Impulso y el Peso, se considera como
una medida de eficiencia en términos de masa. Se puede expresar matematicamente con la

siguiente expresion.

It
Isp - Wp (24)

Donde:

» I, Impulso Especifico (s)

11
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s [7: Impulso Total (N x s)

» W,: Peso del propelente (V)

Aplicando las ecuaciones 2.2 y 2.3 se puede simplificar la ecuacién 2.4 dando la siguiente
expresion:

u

- (2.5)

Iy, =
Donde:
» [, Impulso Especifico (s)
= i: Velocidad de los gases de escape (%)

= go: Aceleracién Gravitacional Estandar (%)
S

El impulso se trabaja en unidades de tiempo y es usado extensivamente para determinar
la eficiencia de un motor de cohete. Adicionalmente es usado para lograr comparaciones entre
diferentes motores de cohete, y por lo tanto determinar la capacidad de ellos para entregar
masa a Orbita.

Es importante senalar que el Impulso Especifico no es una medida independiente de las
condiciones fisicas de la tobera y cdmara de combustién. Por el contrario, pequenas modifica-
ciones en la manufactura de la tobera, aparte de otros factores®, afectan directamente el valor
real del Impulso Especifico.

2.1.3. Velocidad Caracteristica

La velocidad caracteristica es una medida de la eficiencia de la combustién de los prope-
lentes. En contraste con el Impulso Especifico y de manera semejante la velocidad de los gases
de escape, es independiente de las caracteristicas de la tobera. Esto implica que puede ser
usada como método de comparacion entre diferentes tipos de propelentes, e inclusive entre
diferentes tipos de tecnologias. Puede ser expresada matematicamente de la siguiente forma:

*

_PC*At
m

(2.6)

Donde:

c*: Velocidad Caracteristica ()

P¢: Presiéon de camara (Pa)

» A;: Area transversal de garganta (m?)

kg)

= 71 Flujo mésico (=2

'La calidad del combustible, la eficiencia del mezclado, y el nivel de finalizacién de la combustién juegan
papeles importantes dentro del valor real del Impulso Especifico. Sin embargo estos factores no serdan tratados
dentro de este documento.

12
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La velocidad caracteristica es en general una mejor medida de la eficiencia de la com-
bustion, en comparacién con el Impulso Especifico dado que se concentra en relacionar la
cantidad de combustible que debe de ser quemado para lograr mantener la presiéon de caAmara
del motor. Teniendo una combustién de alta eficiencia, la demanda de flujo masico va a ser
baja, y por la tanto el valor de velocidad caracteristica va a ser alto. (Kraemer, 1961)

Esta particularidad de la velocidad caracteristica permite usar este valor para realizar de-
cisiones de disefio sin necesariamente definir valores especificos de la tobera y el motor, dado
que son independientes de dichos valores.

2.1.4. Razdén Oxidante - Combustible

La razén oxidante - combustible, llamada también como razén O/F se refiere a la razén,
de masas entre el oxidante y el combustible.
m
r=-—2 (2.7)
mpg
Donde:

» 7: Razén O/F (Adimensional)
» mo: Masa de Oxidante (kg)
» mp: Masa de Combustible (kg)

La razén apropiada entre el oxidante y el combustible depende en gran manera de los
componentes especificos, y de las condiciones de la cdmara de combustién. Es comun que el
punto de mayor eficiencia para un motor de cohete sea diferente a la razén de mezcla predicho
por medio de un andlisis por estequiometria. En general, la mayoria de motores operan con
mezclas mas ricas en combustible que lo normalmente predicho.

Algunos motores sufren adicionalmente de problemas de calentamiento, dada la alta tem-
peratura de la reaccion de combustion. Con el objetivo de disminuir la carga térmica que dichos
motores producen, es comun la disminucién de la razén de oxidante - combustible.(Sutton y
Biblarz, 2001)

2.1.5. Longitud Caracteristica

La longitud caracteristica es una razén entre el volumen de la cAmara de combustién y el
area transversal de la garganta de la tobera. La importancia de esta razén es que permite la
determinacién del volumen de la cdmara para una determinada apertura de tobera.

Iz
=4

La longitud caracteristica mantiene una relacion con el concepto de estadia de los prope-
lentes dentro de la cdmara de combustién. Si se da una longitud caracteristica més grande,
se logra un mayor volumen de motor, lo que a su vez, genera un aumento en el tiempo de
permanencia dentro de la cAmara. Entre mayor es el tiempo de permanencia, mayor la proba-
bilidad que se de una combustion completa dentro de la cAmara y que no se den combustiones
secundarias dentro de la tobera.

Lx (2.8)

13
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2.1.6. Idealizaciones del Cohete Ideal

En general, dado la complejidad del sistema en cuestion, se toman algunas idealizaciones
que facilitan el proceso diseno de un motor de cohete. El libro Rocket Propulsion Elements
de los autores George P. Sutton y Oscar Biblarz realiza un resumen de dichas idealizaciones
(Sutton y Biblarz, 2001), las cuales seran utilizadas en este documento.

1.

10.

11.

12.

El fluido de trabajo (Productos de la reaccién quimica) es homogéneo.

. Todas las especies de este fluido son gaseosas. Aquellas que no lo sean son despreciables.

El fluido obedece la Ley del Gas Ideal.

No existe transferencia de calor con las paredes del motor, por tanto se obtiene un fluido
adiabatico.

No existe friccién apreciable con las paredes de la tobera, y cualquier efecto de frontera
es despreciable.

No existen efectos de choque o discontinuidades en el flujo.

El flujo del propelente es constante y continuo. La expansién del gas es continua y
uniforme sin vibraciones.

Los momentos de transicién (encendido y apagado) se consideran muy cortos y por tanto
despreciables.

Todos los gases tienen una direccién paralela al eje axial de la tobera.

La velocidad del gas, temperatura, presiéon y densidad se consideran uniformes en un
corte normal al eje axial de la tobera.

El equilibrio quimico se logra en la cdmara de combustién y la composicion del gas no
cambia dentro de la tobera.

Los propelentes almacenados estan a temperatura ambiente.

Estas idealizaciones se usan exclusivamente para el proceso de disenio preliminar del motor,
pero se vuelven insostenibles en el desarrollo del disefio final. En especial cuando se requiere
un motor con una duracién mayor a unos cuantos segundos.
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2.2. Motores Preexistentes

Existen multiples casos de motores preexistentes, los cuales se pueden observar en el cuadro
siguiente:

Cuadro 2.2: Resumen de investigacion de motores preexistentes

Autor Oxidante Combus- | Presion de Empuie Longitud Razén de
x tible camara puj Caracteristica | Contraccion
YO““%bIOOd N>O Etanol 6,89 MPa 667N 7,33m - 6,6m 5.71
(1000 psi)
1,03 MPa 2224 N
3 ’ ) i,
Herdy N>O Propano (150 psi) (50 1bf) Im-3m 11,9
114,3 -
Palacz? N»0 RP-1 2,00 MPa )y 132,8 cm N/A
(290 psi)
Etanol 125,6cm -
ano 167,8cm
Soller et al > | GOX % | Queroseno | 4-10 Mpa N/A 0,75m - 1,2m 2,5
1,81 -
Tokudo;ne NoO Etanol 9.98 MPa 700N 1,24m 2,94
et al. 115 -
2.77 Mpa 7,5kN Im 2,05
Pillai ® N2O Jet A-1 1,52 Mpa, 10kN 1,5m 5

2.3. Flujo Isoentropico

La mejor manera para generalizar las anteriores idealizaciones es considerar el flujo como
un flujo isoentropico. Esto permite simplificar las ecuaciones y realizar un diseno general de
las areas requeridas para el flujo correcto de los gases.

Se consideran como principales variables de interés:

= Volumenes Especificos

Temperaturas

Presiones

Velocidades

Entalpias

La segunda idealizacién a realizar consiste en considerar las anteriores variables como
constantes dentro de un mismo plano perpendicular al eje axial (eje longitudinal central del

2(Youngblood, 2015)

3(Herdy, s.f.)

4(Palacz, 2017)

5(Soller7 Wagner, Kau, Martin, y Maeding, 2005)
5GOX: Oxigeno Gaseoso

"(Tokudome, Yagishita, Habu, Shimada, y Daimo, 2007)
8(Pillai, 2018)
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motor). Por tanto, sélo se da variacién de las anteriores propiedades a través del eje axial
del motor, conforme el gas se empieza a mover de la camara de combustion, atravesando la
tobera, hasta el exterior.

Esto genera ciertos puntos de interés de mayor trascendencia con respecto al resto del
motor. Estas son las condiciones en la cdmara de combustién, las condiciones en la garganta
de la tobera, y las condiciones en la posiciéon de escape del motor. En general se usaran los
siguientes subindices para denotar diferentes posiciones dentro del motor.

» (C: Se refiere a la posicién dentro de la camara o en el inicio de la tobera.
= t: Se refiere a la posicién de la garganta. El punto de maxima restriccién del flujo.

= e: Se refiere a la posicion del escape. El punto exacto donde los gases salen de la tobera.

Volumenes Especificos

El volumen especifico se puede definir como la cantidad de volumen necesario para dar
cabida a una unidad de masa de una sustancia. Se puede observar entonces que el volumen
especifico es el inverso de la densidad de una sustancia.

En general se entiende que el volumen especifico varia con el movimiento del gas a través
del movimiento del mismo por el eje axial de la tobera. Por tanto se analiza en las tres posi-
ciones previamente mencionadas.

Camara Trox B
C *
= 2.
Ve e (2.9)
Garganta
v+1 (ﬁ)
Vi =V % (2) (2.10)
Escape
v —ves (P) ) 21
e — VC Pe .
Donde:

, , 3
Ve: Volumen Especifico en la camara. (f—g)

m

V;: Volumen Especifico en la garganta. (k—gs)

Ve: Volumen Especifico en el escape. (%g)

Tc: Temperatura en la cdmara. (K)

R: Constante del gas por unidad de peso para la mezcla de gases de escape. (ﬁ)

P¢: Presion en la cdmara. (Pa)

P.: Presién en el escape. (Pa)

v: Razén de calores especificos para la mezcla de gases de escape. (Adimensional)
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Temperaturas

De manera semejante con los Volimenes Especificos se tienen diferentes temperaturas para
diferentes posiciones. No se reporta ecuacién para la temperatura en la camara dado que esta
se considera como un parametro de diseno.

= Garganta

Ve (v=1)
T, =T — 2.12
L= T # <Vt> (2.12)
= Escape
T. =T, Fe (%1) 2.13
e=4dcC* Pi(; (2.13)
Donde:

’ , 3
= V: Volumen Especifico en la cdmara. <f—g>

m

= V4 Volumen Especifico en la garganta. (IT;)

» T¢: Temperatura en la camara. (K)
» T;: Temperatura de la garganta.(K)
» T,: Temperatura del escape. (K)

» Pg: Presién en la cdmara. (Pa)

» P.: Presion en el escape. (Pa)

~: Razén de calores especificos para la mezcla de gases de escape. (Adimensional)

Presiones

Las ecuaciones de presion se consideran de particular importancia para la condicién de
flujo estrangulado que se explicard més adelante.

» Camara: La Presion dentro de la cdmara (P¢) se considera un valor de diseno.

= Garganta: En la seccion de flujo estrangulado se discutirda en mayor profundidad los
valores de presion en la garganta, y la necesidad del cumplimiento de la ecuacion 2.14

.,
P, = Pc (VC) (2.14)
Vi

= Escape En general la presion de escape se busca sea lo mas cercana posible a la presiéon
ambiente promedio. Por tanto se asume una igualdad entre las dos durante el proceso
de diseno.

P. =P, (2.15)
Donde:

» Pc: Presién en la cdmara. (Pa)

17



2.3. FLUJO ISOENTROPICO CAPITULO 2. MARCO TEORICO

P,;: Presién en la garganta. (Pa)

P.: Presion en el escape. (Pa)

Pmp: Presiéon ambiente promedio. (Pa)

s , 3
Ve: Volumen Especifico en la camara. (If{l—g)

V;: Volumen Especifico en la garganta. (f—;)

~v: Razén de calores especificos para la mezcla de gases de escape. (Adimensional)

Velocidades

Mediante el uso de las siguientes ecuaciones se pueden determinar los valores de velocidad
promedio del fluido en las diferentes secciones transversales de la tobera.

= Garganta

2%y
= R T, 2.16
Vg S+ 1 * ik lo ( )
= Escape
9 P =1
* ~
Ve = y—vl*R*TC*<1_<P;> > (2.17)
Donde:

= v Velocidad de gas en la garganta. (%)

ve: Velocidad de gas en el escape. (%)

v: Razén de calores especificos para la mezcla de gases de escape. (Adimensional)

R: Constante del gas por unidad de peso para la mezcla de gases de escape. (kg%K>

Tc: Temperatura en la cdmara. (K)

P¢: Presién en la cdmara. (Pa)

P.: Presién en el escape. (Pa)

Determinacion de Areas

La determinacién de areas resulta de los principales pasos del proceso de diseno. Las
siguientes ecuaciones permiten tomar los datos descubiertos mediante las formulas de flujo
isoentropico y obtener dimensiones fisicas que pueden empezar a ser aplicadas en un disefio
final.

Vi
Ap =2 (2.18)

Donde:
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n: Subindice. Valores posibles de t y e.

m: Flujo masico. (%)

Ap: Area transversal en el segmento de la tobera indicado. (m?)

V. Volumen especifico. (f—;)

vy Velocidad del fluido en el punto determinado. (%)

A partir de estas ecuaciones se puede empezar a determinar las dimensiones para la gar-
ganta y seccion de escape de la tobera convergente - divergente.

Mediante la determinacion de los valores de Volimenes Especificos y Velocidades en los
puntos de la garganta y escape siguiendo las ecuaciones 2.10, 2.11, 2.16 y 2.17, se puede
determinar los valores de las areas de la garganta y del escape de la tobera, usando la ecuacion
2.18 para cada punto.

2.3.1. Relacion con el Niimero Mach

Otra manera de describir el flujo isoentrépico es mediante una serie de relaciones de-
pendientes del nimero Mach. Streeter y Wylie presentan las siguientes ecuaciones para los
diferentes razones de temperatura, presion y densidad, con respecto a sus valores en condicio-
nes de estagnacion. (Streeter y Wylie, 1979)

T 1
?0:1+72 « M? (2.19)
P 1 7T
— y—
2 = <1 +1 - — M2> (2.20)
) 1
—_ —1
P _ (1 + 1 M2> i (2.21)
p 2

De manera adicional se puede obtener una relacién de areas entre un area cualquiera y
el drea de estrangulamiento, dependiente del valor del niimero Mach.(Streeter y Wylie, 1979)
Donde el subindice 0 representa el valor de la variable de estagnacién.

y—1 2 %’Litll)
A 1 1+ M

2
YRR ES] (2.22)
2
La importancia de estas ecuaciones radica en que permiten la descripcién completa de un
flujo, a partir del valor de su niimero Mach. Por tanto, permite la descripcién del flujo a todo
lo largo del motor. La Ilustracién 2.4 presenta el comportamiento de las variables mencionadas
a través del motor.
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2.4. Flujo Estrangulado

Previo a entender el concepto de flujo estrangulado se debe de entender el comportamiento
del flujo de gases dentro de un motor de cohete, como ya se ha mencionado anteriormente. Un
motor de cohete consiste en dos partes principales, una cdmara de combustién y una tobera
convergente - divergente.

La camara de combustion se convierte en el receptor donde se da la mezcla y combustién
de los propelentes. Debe de contar con dimensiones suficientes para permitir la correcta y
completa combustién de todo el propelente para asegurar la mayor eficiencia de reaccién.

El principal objetivo de una tobera es el lograr impartirle la maxima velocidad a los gases
de escape sacrificando presion y temperatura. Para tal objetivo se usa la tobera convergente
- divergente, también conocida como la tobera de De Laval. Con esta tobera se tienen dos
tipos de secciones. La primera de estas, la seccién convergente, usa una serie de disminuciones
de didmetro continuas para acelerar los gases hasta alcanzar la condicién de flujo estrangulado.

Atmosfera @ Seccion Convergente de Tobera
Pa I Seccién Divergente de Tobera
|
-—r——— vy
——— Cémara de Combustion e Ly S
T p1.AL T vl Pe Ag P2z Tz
o ————
AR B B LR Garganta Salida de
de Tobera Tobera

Tlustracién 2.3: Diagrama de motor de cohete. Fuente: Sutton & Biblarz

(Sutton y Biblarz, 2001) La Ilustracién 2.3 presenta una vista esquemédtica de un motor
de cohete genérico. Se puede observar una vista de la presion sobre las paredes en la forma
de flechas perpendiculares a la superficie, con su longitud variando de acuerdo a la magnitud
de la variable en un punto determinado. Adicionalmente en el eje axial se puede ver una re-
presentacién andloga para la variable velocidad. En dicha Ilustracion se usan los coeficientes
1y 2 en lugar de ¢ y e usados en este documento.

Al buscar analizar la Ilustracién 2.3, se observa que conforme el gas atraviesa la tobera se
da una disminucion de la presién pero un aumento de la velocidad, confirmando el compor-
tamiento previamente expresado.

(Sutton y Biblarz, 2001) La Tlustracién 2.4 presenta una serie de graficos donde se compa-
ran diferentes variables con respecto a la presién, y por tanto con respecto a la posicion axial
del motor. En esta ilustracién se toma un motor operando a 2,07 MPa (300 psi) y se observa
la variacion de diferentes parametros con respecto a la disminucién de la presién.
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INustracion 2.4: Comportamiento de diferentes variable a través del eje axial del motor. Fuente:
Sutton & Biblarz

Condicién de Flujo Estrangulado

El flujo estrangulado (conocido en inglés como choked flow) se refiere a la condicién en
la que un flujo alcanza la velocidad sénica local (Mach 1) y no se puede seguir acelerando
mediante constricciones sucesivas de la apertura. De esta manera, entendiendo que el objetivo
de la tobera es lograr la méxima velocidad posible de los gases de escape, se hace un cambio
de direccion. En otras palabras se pasa de la secciéon convergente a la divergente de la tobera.

La seccién divergente, en lugar de una aceleracién por contraccion, procede a expandir el
flujo gaseoso con un aumento continuo (aunque no necesariamente lineal) del didmetro, con
el objetivo de continuar acelerando el gas a velocidades supersénicas.

Esto genera la interrogante: ;Cudl es la condicion que hace que el fluido, en lugar de
desacelerarse al aumentar el didmetro se acelere? Existe para ello lo siguiente: Primeramente
se debe de garantizar que se de la condicién de flujo estrangulado. Para ello se debe presentar
una presion critica en la garganta de la tobera (Punto de mayor restriccién, ubicado entre la
seccién convergente y divergente).
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~=1
P* = Py (2 >” (2.23)
v

Donde:

» P*: Presi6n Critica. (Pa)
» Py: Presién de cdmara. (Pa)

» 7: Razon de calores especificos para la mezcla de gases de escape. (Adimensional)

Si la presién en la garganta de la tobera cae por debajo de dicha presién critica se tiene una
condicién de flujo estrangulado. En caso contrario, si se mantiene una estructura convergente
- divergente, el flujo se empezaréd a desacelerar, causando un aumento de presion en el flujo.
Retornando a la Ilustracién 2.4, se puede observar que la presion critica para la tobera usada
corresponde a 1.13 MPa (164.4 psia). La Ilustracién 2.5 presenta un esquema explicando el
concepto de presion critica.

Medio angule de
Divergencia <
1

]
L/—\ - Flujo Subsénico
— _ H

|

|

,\
—y

Presion

Flujo Supersénico en
seccion divergente;
separacion de jet y ondas
de choque oblicuas dentro
de seccion divergente

Expansion Optima

P

i
Distancia a lo largo del gje Ondas de expansion
externas en condiciones

de gran altitud

Iustracion 2.5: Comportamiento de presién a través del eje axial del motor. Fuente: Sutton

& Biblarz.

(Sutton y Biblarz, 2001) La Iustracién 2.5 presenta diferentes comportamientos de acuer-
do a diferentes escenarios que pueden darse. El caso ideal se da en la curva conectando los
puntos A y B. Esta curva presenta una disminucién continua de la presion a través del re-
corrido por el eje axial del motor. Los puntos C, D, E, y F presentan los escenarios donde
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se da un fenémeno llamado desprendimiento del jet. Este desprendimiento, como puede verse
por su efecto en la presién es desfavorable y por tanto debe ser evitado. Se hablard més de
este fendmeno conforme se avance en el documento. Finalmente las curvas terminando en los
puntos G y H presentan el comportamiento del flujo cuando no se logra el estrangulamiento
del mismo. Cuando la presién no decae por debajo de la presién caracteristica, el flujo empieza
a aumentar presion una vez entra en la seccién divergente de la tobera.

Esto puede verse también como una relacion de presiones entre la cdmara de combustion
y la presién ambiente. La relacién de presiones se entiende como la relacién entre la presién
de caAmara y la presion ambiente. Existe un valor minimo, dependiente de la razén de calores
especificos del gas, para la razén de presiones entre la presién de cadmara de combustion
y la presién ambiental. Superado dicho valor limite, se garantiza la existencia de un flujo
estrangulado, suponiendo que la presién baje lo suficiente en la restricciéon de la garganta.

2.5. Tipos de Tobera

Una vez determinadas las areas necesarias para lograr la correcta expansion de los gases
vy a la vez garantizar un estrangulamiento del flujo, se puede proseguir con el diseno de la
tobera del motor de cohete. Existen tres geometrias analogas para el disefio de toberas para
motores de cohete. Existen toberas conicas, aproximacién parabdlica, y de campana.

8
Contorno de
Campana - ]%il £

7
£

100%)

/ Lcono (

Garganta ~

fo— 1y
tan 8

Leono =

Tlustracion 2.6: Parametros de disefio de tobera. Fuente: Rocket Propulsion Elements

2.5.1. Toberas cOnicas

Las toberas conicas consisten el tipo de tobera mas sencillo, tanto desde el punto de vista
de diseno, como en el punto de vista de manufactura.

La tobera cénica representa una apertura cénica que inicia desde el borde de la apertura de
la garganta, prosigue en una linea recta, con un angulo constante, hasta alcanzar la apertura
de escape de la tobera, medido desde un eje axial a la misma. De acuerdo a Sutton & Biblarz
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(Sutton y Biblarz, 2001), este dngulo constante con respecto al eje se encuentra dentro del
rango de 12° a 15°. Un angulo menor, si bien generaria una mejor expansion de los gases, esta
mejora en eficiencia no compensa la ganancia en peso. En el otro escenario, un dngulo mayor
no garantizard que en todos los escenarios se de una adhesién del flujo a la pared de la tobera.

2.5.2. Toberas parabdlicas

Las toberas parabdlicas existen como un compromiso en donde se busca un mejor ren-
dimiento y menor peso entre una tobera cénica y un andlisis por método de caracteristicas.
El método busca el mejor ajuste de una curva matematica parabdlica a las condiciones de
expansion de la tobera. De manera general se puede expresar de manera matematica una
parabola usando la siguiente férmula:

y=azr’+br+c (2.24)

Dado que se conoce que la tobera es simétrica alrededor de su eje axial (eje y), se puede
tomar el segundo valor b = 0.

y=azr’+c (2.25)

Por tanto, para lograr la descripcién de esta pardabola simétrica, se debe de lograr deter-
minar los valores para las constantes a y c. Esto se puede lograr mediante una determinacion
de dos puntos particulares por donde debe pasar la curva.

La determinacién de los dos puntos se puede lograr mediante el andlisis de la Ilustracion
2.6. En esta se tiene un segmento de tobera parabdlica. La transicién de la secciéon convergente
a la garganta se realiza con un arco de radio de 1,5r;, mientras que su complemento en la
seccién divergente se realiza con un arco de radio 0,4r;. Por tanto las transiciones se realizan,
en relaciones ancladas a la dimensién de la garganta. Para la determinacién de la curva
parabdlica se presentan un dngulo de entrada y salida de la tobera (0; y 6. respectivamente).
Los valores de dichos dngulos dependen de dos valores principales, la razén de areas en la
expansion (valor que sale del disefio por expansién isoentrépica), y el porcentaje de longitud
de la tobera. Este porcentaje se obtiene basado en la longitud de una tobera cénica equivalente
en expansion con un semi-angulo de 15°.

2.5.3. Tobera de Campana

La tobera de campana es un estilo de tobera que busca lograr una expansiéon 6ptima
de los gases de combustion. Esta expansién 6ptima se puede obtener mediante un estudio
detallado de las ondas de choque, con el objetivo de minimizar su formaciéon dentro de la
tobera del motor. Esto se puede lograr utilizando una técnica llamada el método de carac-
teristicas.(Garcia, 2019)

Método de Caracteristicas

El método de caracteristicas busca minimizar el nimero de ondas de choque dentro de la
tobera, y al mismo tiempo reducir la longitud de la seccién divergente de la tobera. Esto lo
logra maximizando el angulo de expansion de los gases a su maximo tedrico, y seguidamente
reduciendo dicha expansién con el objetivo de lograr que el flujo se mueva principalmente en
una direccién paralela al eje central del motor. (Anderson Jr, 2001)
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Tustracion 2.7: Curvas para pendientes de tobera. Fuente: Rocket Propulsion Elements

Esencialmente, se intenta lograr una pared que se ajuste a alguna de las lineas de flujo
(streamlines) en un drea de expansion libre. De esta manera el flujo no genera nuevas ondas
de choque, y las ondas de choque ya generadas se ven neutralizadas por la pared.

Giro de un flujo supersonico y la funcion de Prandtl-Meyer

Todo giro de un flujo supersénico genera ondas de choque, dados los cambios en las velo-
cidades de los fluidos.”? La funcién de Prandtl-Meyer presenta una manera de lograr predecir
los dngulos de las ondas de choque en la forma de una funcién dependiente del cambio de las
condiciones del fluido en términos del cambio de su nimero Mach. (Anderson Jr, 2003)

1 -1
v(M) = <7+> * arctan( (7 > —arctan v/ M? — 1 (2.26)
v—1 v+1

Donde:

» v(M):Funcién de Prandtl-Meyer
» M: Numero Mach

= v: Razén de Calores Especificos

9Toda modificacién del estado de un fluido de supersénico a subsénico y viceversa genera ondas de choque
normales. En casos de giro de fluidos, estos cambios se dan en las componentes de la velocidad, generando
asi ondas oblicuas.
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Tlustracién 2.8: Diseno de tobera por el método de caracteristicas. Fuente: Trabajo Propio

E

Seccion Divergente

Tlustracion 2.9: Trazado de lineas caracteristicas. Fuente: Trabajo Propio

Las ilustraciones 2.8 y 2.9 presentan una vista de ejemplo del proceso préactico del desa-
rrollo de lineas caracteristicas. Anderson Jr (2003) presenta en “Modern Compressible Flow”
una vista mas detallada del proceso de desarrollo de las lineas caracteristicas.

Para el desarrollo de este documento se limitara al desarrollo de toberas con perfiles conicos
y parabdlicos. Se deja de lado el desarrollo del método de caracteristicas dada su complejidad
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en su aplicacion.

2.6. Propelentes

Se usa el término propelente para denotar tanto al componente oxidante, como al com-
ponente combustible. Existen multiples tipos de oxidantes y combustibles. Para los oxidantes
los dos més comunes en la coheteria son el oxigeno liquido (criogénico) y el éxido nitroso. Con
respecto a los combustibles existe el hidrégeno liquido (criogénico), queroseno (RP-1, Jet A-1,
sin refinar), alcoholes, entre otros.

2.6.1. Oxido Nitroso

El 6xido nitroso es un compuesto quimico oxidante. Es un gas incoloro no inflamable a
temperatura ambiente. Sus principales usos comprenden usos médicos como anestésico, y sus
usos en carreras automovilisticas para mejorar el rendimiento de la combustién.

Como parte del proceso de recopilaciéon de informacién se obtuvieron datos del Libro de
Quimica del National Institute of Standards and Technology (NIST).(NIST, 2017) A partir
de los datos obtenidos se conformé el grafico presentado en la Ilustracion 2.10.

Comportamiento del Oxido Nitroso
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Tustracion 2.10: Comportamiento del punto de evaporacion del 6xido nitroso con respecto a
la temperatura y presién. Datos obtenidos del NIST.

Se puede observar en la Ilustracién 2.10 la variacion del punto de evaporacion del 6xido
nitroso con respecto a las variables de temperatura y presién. A partir de esta informacién se
puede concluir que el motor deberd de operar a presiones por encima de las 4,83 MPa (700
psi), para lograr realizarlo sin una necesidad de refrigeracién de las lineas del oxidante.

2.6.2. Jet A-1

En el Manual de productos de la Refinadora Costarricense de Petréleo. (RECOPE), se
menciona que el Jet A-1 Es una mezcla de hidrocarburos donde predominan las parafinas y
compuestos nafténicos; contiene pequenas cantidades de olefinas y un contenido de aromaéticos
restringido.

27



2.7. TRANSFERENCIA DE CALOR CAPITULO 2. MARCO TEORICO

Algunas propiedades importantes que se pueden encontrar en este manual son menciona-
das a continuacién:

Densidad a 25 °C , medida con la norma ASTM D-1296:

» Promedio: 804,7 kg/m3

= Minimo: 792,9 kg/m?

» Méximo: 819,3 kg/m3

» Limite de especificacién: de 775,0 a 840,0 kg/m?>
Temperatura de inflamacién, medida con la norma ASTM D-56:
= Promedio: 51,95°C

= Minimo: 41,00°C

= Maximo: 63,00°C

= Limite de especificacién: Minimo 38,0°C

También se menciona que el punto final de ebullicién de 300°C méaximo en la norma,
excluye la presencia de compuestos pesados que producen una pobre vaporizacién. El valor
promedio del punto final es de 249,17°C. (RECOPE, 2011)

2.7. Transferencia de Calor

Como se ha mencionado con anterioridad el problema de transferencia de calor es de in-
terés y requiere atencién. En la mayoria de los casos implica un diferencial térmico de entre
2200 °C a 3300 °C (Huzel y Huang, 1992). Esto, normalmente, hace obligatorio el uso de
algin mecanismo de control de temperatura para asegurar la supervivencia del motor.

En general, de acuerdo a Degner (1961), se dan 3 mecanismos de intercambio de energia
térmica:

1. Conveccién
2. Radiacion
3. Recombinacion

Adicionalmente se tiene un proceso de transferencia por conduccién en la pared del motor.

2.7.1. Conveccion

El proceso de transferencia de calor mediante conveccién se da en multiples segmentos
del motor y dependerd, en gran medida, del sistema de enfriamiento empleado. En términos
generales se puede describir el proceso de transferencia de calor por conveccién mediante la
siguiente férmula bésica.

QC(;nv = hx (TC’ - TW) (227)
Donde:
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Geonv: Flujo de calor por conduccion. (%)

h: Coeficiente de transferencia de calor por conveccién. (%)

Tc: Temperatura dentro de la cdmara. (K)

» Ty : Temperatura en la pared de la cdmara. (K)

Seccion de Gas Caliente

El punto de principal transferencia se da en la zona de transicién entre el flujo de gases que
recorren el motor desde el punto de inyeccién hasta el escape por la tobera. En este punto se da
una conveccion interna forzada entre el flujo de gases mencionado y la pared de la camara. La
seccién de gas caliente se refiere a la transferencia que sucede entre la camara de combustiéon
y la pared que separa esta del exterior o del compartimiento del refrigerante en el caso de un
motor con chaqueta de enfriamiento. En general se puede dividir esta transferencia por dos
métodos, la transferencia por conveccion forzada, y la radiacién. Esta dltima se estudiara en
mas detalle en las siguientes secciones.

El autor estadounidense D. R. Bartz (Bartz, 1957) desarrollé una metodologia para la
estimacién de coeficientes de transferencia de calor por conveccién en el interior de los motores

de cohete.
2 0,2 . 0,8 1)»< 0,1 A* 0,9
hy = 0’02 nCy (p 9) i 2) s (2.28)
D02\ Pro6 ] \C* Te A

Donde:

» hy: Coeficiente de Transferencia de Calor por Conveccién. (mQL*OC)
» D,: Didmetro de la garganta. (m)

= u: Viscosidad Dinamica. (]7\7[1 =)

= () Calor Especifico a presién constante. (,ﬁg%)
= Pr: Nimero de Prandtl.

» p.: Presién de cdmara. (Pa)

= g: Constante gravitacional.(9,8ls%)

= C*: Velocidad caracteristica. (%)

» r.: Radio de curvatura de la tobera.(m)

» A,: Area transversal de la garganta. (m2)

A: Area transversal local.(m2)

o: Factor adimensional para considerar la variaciéon de densidad y viscosidad.
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(2.29)

Donde:

T,: Temperatura de pared. (K)

Ty: Temperatura de estancamiento.(K)

s M: Numero Mach.

w: Exponente de temperatura en ecuacién de viscosidad.

Bartz presenta las siguientes aproximaciones basadas en la teoria cinética para obtener
resultados aproximados del nimero de Prandtl (ecuacién 2.30) y de la viscosidad de la mezcla
de gases (ecuacién 2.31).

_ Y
9y —5

Describiendo el nimero de Prandtl, Bartz expresa que el numero de Prandtl y el calor
especifico ¢, no varfan de forma apreciable con la temperatura en estos escenarios, y por tanto
se pueden tomar como valores constantes.

Pr (2.30)

FEl calculo de la viscosidad del fluido se lleva a cabo mediante la siguiente ecuacién expre-
sada para el sistema inglés.

1= (46,6 % 10~10) (M) Y/2(T)» (2.31)
Donde:

 Vicend P b
w: Viscosidad Dindmica. (infs>

m: Peso molecular promedio de los gases de combustién.(%)

T: Temperatura estatica. (°R)

w: Exponente de la ecuacién de temperatura. (w = 0,60)

Se utiliza sistema ingles en este caso debido a la ecuacién utilizada. Se recomienda hacer
conversiones al Sistema Internacional de Unidades para valores finales. Bartz (1957) advierte
que este método predice de manera exitosa el coeficiente de transferencia, excepto en las si-
guientes situaciones:

Predicciéon muy baja

= Una fraccién sustancial de los gases son radiadores.
= Hay una sustancial disociaciéon con una subsecuente recombinacion cerca de la pared.

» FExisten inestabilidades de alta frecuencia.
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Prediccion muy alta

= Los gases de combustion depositan sélidos en las paredes.

= Las reacciones de combustién no son completadas en la camara.

Acumulacién de Carbén en la pared

Los motores que usan combustibles que se basan en hidrocarburos presentan un efecto
de deposicién de carbén en la superficies internas de la cdmara de combustién. Este efecto
es dificil de determinar por medios tedricos, y en general se debe de determinar por medios
experimentales. En general se toma como una resistencia térmica asociada, con un efecto
descrito por la siguiente ecuacién: (Huzel y Huang, 1992)

1
hge = 7——- 2.32
L4 Ry (2:32)
g

Donde:
» hy : Coeficiente de Transferencia de calor por conveccién sin deposicién. (mZK)
» hye : Coeficiente de Transferencia de calor por conveccién con deposicion. (ngK)
= R, : Resistencia térmica de deposito de carbon. (m?/;K )
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Ilustracion 2.11: Resistencia térmica de depdsito de carbono en paredes de cadmara de com-
bustién. Fuente: Modern Engineering for Design of Liquid Propellant Rocket Engines. (Huzel
& Huang, 1992)
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La Tlustracién 2.11 presenta datos de resistencia térmica para combustibles derivados de
queroseno tales como el RP-1 y el Jet A-1. Para tomar en consideracién el efecto de tales
depdsitos se usaran los datos presentados en dicha Ilustracién.

Efecto de Capa Limite

Entre la masa de gases calientes en el lado caliente de la pared, y la pared en si misma se
da un efecto de capa limite que varia la temperatura de los gases adyacentes a la pared. Estos
gases, por el efecto de capa limite, se encuentran “estancados” y poseen una temperatura
ligeramente inferior a la temperatura de la masa principal de los gases. Para calcular tal
temperatura Huzel y Huang proponen la siguiente ecuacion:

Tow = (Tc),s R (2.33)
Donde:

» Tuw: Temperatura adiabética de los gases en la pared. (K)
» (T.)ns: Temperatura de pared local. (K)

= R: Factor de Recuperacién Efectiva.

El valor R corresponde a un factor de recuperacién efectiva que en general varia entre los
valores de 0,9 a 0,98 en la mayoria de los casos.

_ L ()
1+ (M)

El valor r es el factor de recuperacion local, el cual representa la razén entre el aumento de
temperatura a causa del efecto de friccién y el aumento a causa de la compresién adiabatica.

(2.34)

r=(Pr)%® (2.35)

Donde Pr se refiere al nimero de Prandtl. Este ntimero se calcula mediante la ecuacion
2.30.

Seccion de Refrigerante

En escenarios donde es deseable una operaciéon continua del motor, se puede agregar un
sistema de enfriamiento al motor. Este estilo de sistema de enfriamiento se describird en ma-
yor detalle en la siguiente seccion. Por el momento se describiran las ecuaciones usadas y las
variables de las cuales depende dicho sistema de enfriamiento.

La seccién de refrigerante presenta una conveccion forzada del refrigerante con la pared
que lo separa de los gases calientes en camara de combustion. Esta transferencia de calor se
puede presentar en diferentes regimenes de comportamiento dependiendo de las tasas de calor
y las temperaturas de la pared.

El enfriamiento se descompone en miltiples regimenes de transferencia. Esto depende de la
presion de operacién del refrigerante, si este se encuentra por encima de su presién critica (en
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Pelicula de gas
inestable

c_¢C

Radiacion /4

Ehullicidén
Nucleada

/ e
f /A\ Refrigerante

supercritico

Conveccion
Forzada

Tyt = T} (escala logaritmica)

Mustracion 2.12: Regimenes de transferencia de calor de una pared caliente hacia un refrige-
rante. Fuente: Rocket Propulsion Elements. (Sutton & Biblarz, 2001)

otras palabras, se encuentra en estado super critico), este refrigerante pierde la capacidad de
evaporaciéon. Por otro lado, si se logra una presién por debajo de su presién critica, se logra una
mejor transferencia de calor lo cual lleva a una menor temperatura de pared. En la siguiente
enumeracion se describen los diferentes regimenes de transferencia para un refrigerante en
estado subcritico, tal cual son descritos en la Ilustracion 2.12:

= Seccion A-B: Conveccion Forzada Se da una conveccién forzada siempre que la
temperatura de la pared se mantenga por debajo de la temperatura de ebullicién.

= Seccion B-C: Enfriamiento por ebullicién nucleada Una vez la temperatura de
la pared supera la temperatura de ebullicién del refrigerante, se inicia el proceso de
ebullicién del refrigerante. En este punto se empieza a dar la generacién de burbujas
que eventualmente colapsan dentro del flujo del refrigerante. Esta seccién presenta una
mejor tasa de transferencia de calor al refrigerante y por tanto se da una disminucion
de la tasa de calentamiento de la pared.

= Seccion C-D: Ebullicién de Transicion El punto C representa la maxima cantidad
de energia que se puede transmitir al refrigerante. En este punto las burbujas se unen
para generar una capa de vapor que reduce la transferencia de calor. Esto lleva a su vez
a un acelerado crecimiento de la temperatura de la pared. En ocasién este segmento de
la curva es saltado en un comportamiento normal de calentamiento, y por lo tanto se
da un salto repentino de la temperatura en la pared del motor. Esto generalmente lleva
a una pérdida del control de temperatura y por tanto a la destrucciéon del motor. Por
tanto se suele trabajar en un régimen entre los puntos A y C.

= Seccion D-E: Regién de Radiaciéon A partir del punto D se empieza a tener una
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transferencia donde la radiacién presenta un papel mucho mas importante. En general,
se considera que un motor ya ha fallado una vez llega a este punto de operacién, y
por tanto no se considera un régimen de importancia para el disefio de motores de
cohete.(Huzel y Huang, 1992)

Para la estimacion del coeficiente de transferencia de calor por conveccién en el régimen
A-B se usa la siguiente ecuacién presentada por Sutton y Biblarz (2001):

Dustep) (1) )

Me
hl:0,023*cp*A*< . k:

Donde:

= ¢, : Calor especifico promedio del refrigerante. ( kg‘i K)

= M, : Flujo mésico del refrigerante. (%)

A : Area transversal del flujo. (mz)

Dy : Didmetro Hidrdulico. (m)

v : Velocidad del refrigerante. (m)

s

1 : Viscosidad absoluta. (n]if S)

= k: Conductividad del Refrigerante. (m* K)

2.7.2. Radiacion

La transferencia de calor por radiacién se considera de suma importancia para determinar
de manera completa la carga térmica sobre el sistema de enfriamiento.(Cengel y Ghajar, 2011)

Grad = € * aw x 0 x (T¢— Tyy) (2.37)
Donde:

® ¢.qq: Calor por radiacién. (%)

» e Emisividad de la mezcla de gases. (Adimensional)
» ap: Absortividad de la pared. (Adimensional)

» 0: Constante de Stefan - Boltzmann.

» T¢: Temperatura dentro de la cdmara. (K)

» Ty : Temperatura en la pared de la cdmara. (K)

2.7.3. Recombinacion

La recombinacion se refiere al procesos de recombinacién de especies quimicas en las
fronteras mas frias de la cAmara de combustion que absorben energia térmica para lograr la
unién.(Degner, 1961) Dada la naturaleza de este mecanismo, y su complejidad quimica, no
se consideraran los efectos de recombinacion de especies quimicas en este trabajo final de
graduacién.
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2.7.4. Intercambiadores de Calor

En el libro Transferencia de Calor y Masa de los autores Yunus A. Cengel y Afshin J,
Ghajar, se definen los intercambiadores de calor como aparatos que facilitan el intercambio de
calor entre dos fluidos que se encuentran a temperaturas diferentes y evitan al mismo tiempo
que se mezclen entre si. En la practica, los intercambiadores de calor son de uso comun en
una amplia variedad de aplicaciones, desde los sistemas domésticos de calefaccién y acondi-
cionamiento del aire hasta los procesos quimicos y la produccién de energia en las plantas
grandes. Los intercambiadores de calor difieren de las caAmaras de mezclado en el sentido de
que no permiten que se combinen los dos fluidos que intervienen. Dependiendo del sentido de
flujo de los fluidos que lo componen se puede separar en diferentes tipos.

En uno del tipo de flujo paralelo, tanto el fluido caliente como el frio entran en el inter-
cambiador por el mismo extremo y se mueven en la misma direccién, en tanto que en uno
del tipo a contraflujo los fluidos caliente y frio entran en el intercambiador por los extremos
opuestos y fluyen en direcciones opuestas.(Cengel y Ghajar, 2011)

2.8. Sistemas de Enfriamiento

Como menciona Marco Pizzarelli en su presentacion Enfriamiento Regenerativo de Cdma-
ras de Empuje de Motores Liquidos de Cohete, espafiol para Regenerative Cooling of Liquid
Rocket Engine Thrust Chambers, las temperaturas de combustién de los combustibles de
cohete, generalmente superan el punto de fusién de las aleaciones comunes de metales y de
diferentes materiales refractarios, superando los 3600 K. Marco menciona que, como es conoci-
do, la resistencia de la mayoria de los materiales disminuye rapidamente a altas temperaturas,
por lo que en aplicaciones donde se utilizan motores de cohete, se considera como temperatura
maxima de operacién al valor donde el material del cual estd manufacturada la camara de
combustién y tobera pierde del 60 al 75 % de la resistencia a la temperatura.

Estas consideraciones sobre el cambio de resistencia de los materiales con la temperatura
y los altos valores a los cuales esta puede llegar, hacen necesario que haya un sistema para
retirar calor del motor. Fl sistema de enfriamiento debe de absorber la energia necesaria para
mantener las paredes del motor a temperaturas lo suficientemente bajas para que los mate-
riales que las componen tengan la resistencia requerida para soportar los esfuerzos impuestos
por las presion de los fluidos, gradientes de temperatura y otras cargas. Es por esto que el
diseno del motor es principalmente un problema termodindmico que requiere una apropiada
caracterizacién de la transferencia de calor.(Pizzarelli, 2017)

El anilisis térmico para la realizacién del sistema de enfriamiento, brinda una perspectiva
amplia de las temperaturas que el motor va a experimentar durante su operacién, asi como
las secciones de la cdmara de combustién y tobera que experimentaran el mayor diferencial
de temperatura. Estos resultados permiten visualizar los requerimientos que debe cumplir
este sistema con el fin de no comprometer la estructura del motor durante las pruebas y
eventualmente su funcionamiento. Existen diferentes tipos de sistema de enfriamiento para
los motores de los cohetes y su implementacién depende de las caracteristicas de diseno del
motor, asi como las condiciones bajo las cuales se espera que este opere.
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Sistemas de Enfriamiento Comunes

Hill y Peterson (1932) y Degner (1961) discuten los diferentes métodos existentes para el
control de temperatura y enfriamiento de un motor de cohete. A continuacién se presentan
los mas relevantes:

» Enfriamiento Evaporativo (“Film Cooling”): Consiste en la inyeccién de combus-
tible en la superficie de la pared de la cdmara y/o tobera con el objetivo de, mediante la
evaporacion del combustible inyectado, enfriar las paredes del motor. Es frecuentemen-
te usado como método adicional a alguno de los siguientes métodos.(Hoglauer y cols.,
2015)

= Depoésito Térmico y Enfriamiento Radiativo: Corresponde a la creaciéon de un
sistema que dependa exclusivamente de transferencia de calor mediante el mecanismo
de radiacién.

= Enfriamiento Ablativo: En este estilo de enfriamiento los materiales de los que
esta conformada la cdmara se empiezan a descomponer, causando un efecto de enfria-
miento.

= Enfriamiento Regenerativo: Consiste en el enfriamiento de la cAmara y tobera me-
diante el uso del propelente previo a la inyeccion de este a la cAmara de combustién. Se
puede usar tanto el combustible como el oxidante como refrigerante, pero, en general,
es mas comun el uso del combustible. En general se considera como el método més
eficiente de enfriamiento en motores liquidos.(Feng, 1995) Este método se expande més
en la siguiente seccién ya que este es el implementado en nuestro diseno.

= Enfriamiento por Descarga: Este mecanismo opera de manera semejante al enfria-
miento regenerativo en el que se usa uno de los propelentes para el enfriamiento, pero
difiere en que, luego de usar parte del propelente en el enfriamiento, este se descarga, en
lugar de inyectarlo a la caAmara de combustién. Este tipo de sistemas son usados prin-
cipalmente en motores con un bajo presupuesto de presiéon, lo cual prohibe la inyeccion
del refrigerante a la cdmara.(Pavli, Curley, Masters, y Schwartz, 1966)

= Recubrimiento Refractario: Se realiza un recubrimiento a la pared interior del motor
con el objetivo de reducir la transferencia de calor de la cdmara a la pared, mediante
el aumento de la resistencia térmica de conduccion. Este tipo de recubrimiento es ge-
neralmente aplicado a secciones especificas de la tobera, aunque existen casos donde se
aplica a todo el motor.(Degner, 1961)

2.8.1. Enfriamiento Regenerativo

Como se menciona en la anteriormente citada presentacién Regenerative Cooling of Liquid
Rocket Engine Thrust Chambers de la Agencia Espacial Italiana, las paredes de los motores
de cohetes de combustible liquido que utilizan enfriamiento regenerativo usualmente contie-
nen un arreglo de cavidades o tubos que siguen la forma de las paredes de la camara de
combustién y la tobera. En estos sistemas, usualmente se utiliza el mismo combustible como
fluido refrigerante, el cudl es luego inyectado en la cdmara de combustién para ser quemado.
Este aumento en la temperatura del combustible previo a la inyeccién incrementa los niveles
iniciales de energfa, elevando la velocidad de escape entre un 0,1 % a un 1,5 % y se vuelve més
notable entre més pequeno sea el motor.
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Desde un punto de vista térmico, este tipo de sistemas de enfriamiento consisten en el flujo
constante de calor de un gas caliente a través de una pared sélida hacia un fluido de menor
temperatura. El paso de calor por las paredes se realiza principalmente en la direccion radial
y es absorbido por el fluido refrigerante por medio de conveccién. Este problema puede ser
reducido al modelado de una chaqueta de enfriamiento de una dimensién (radial) ignorando la

transferencia de calor entre las paredes que separan los conductos por donde circula el fluido
refrigerante. (Pizzarelli, 2017)

Flujo de gas caliente

Toy

Flujo de gas
caliente

Tustracion 2.13: Ilustracién de transferencia de calor de una sola dimension. Fuente: Regene-
rative Cooling of Liquid Rocket Engine Thrust Chambers.

La Tustracién 2.14 presenta un diagrama de la distribucién de temperaturas para un
segmento de pared de un motor con enfriamiento regenerativo. Esta seccidon presenta un
panorama del comportamiento del sistema.
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Tlustracion 2.14: Diagrama de distribucion de temperatura en la pared de camara de un motor
de cohete tipico. Fuente: Sutton & Biblarz.

Se puede entonces determinar que se dan multiples efectos de capa limite tanto desde la
seccién de gas caliente, como en la seccion de refrigerante.
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Capitulo 3

Diseno General de Motor

3.1. Seleccion de Propelentes

El propelente de un motor de cohete consiste en la combinacién de los dos elementos de
una combustién, combustible y oxidante. Para la seleccién de dichos propelentes se buscé la
aprobacién de una serie de requisitos.

= Se buscé la seguridad del propelente. Especificamente se concentré en la estabilidad de
los compuestos en condiciones estdndar tanto de presién como de temperatura. Ningin
compuesto serd completamente seguro, dada la naturaleza como combustible y oxidante
de los dos compuestos a seleccionar. Se buscé, por tanto, un balance, en donde los com-
puestos pudiesen ser manejados de manera segura previo a su uso en el motor. Entre los
aspectos considerados estén la estabilidad quimica del compuesto, el grado se toxicidad,
y reactividad de los compuestos con otros materiales.

= Kl segundo punto a considerar fue la facilidad de obtencién. Parte de la justificacién
de este trabajo es la posibilidad del desarrollo de un motor de bajo costo mediante el
uso de componentes e insumos accesibles. Con este objetivo en mente se busca el uso de
propelentes accesibles en el mercado costarricense.

» El tercer punto a considerar fue el evitar el uso de propelentes criogénicos. Es-
to debido a que estos propelentes generan la necesidad de incrementar la complejidad
mecdanica del sistema. Esto se busco con el objetivo de evitar cargas térmicas a las pa-
redes y sistemas de tuberias de distribucién.

= El cuarto punto corresponde al Impulso Especifico y la Velocidad Caracteristica.
El impulso especifico corresponde a una medida del grado de eficiencia del propelente
en términos del peso de dicho propelente. La velocidad caracteristica corresponde al
grado de eficiencia de la combustién. Estas dos variables en conjunto permiten valorar
el rendimiento de un combustible.

= El quinto punto a considerar es la facilidad de manejo de los propelentes.
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Tomando estas cinco consideraciones, se estudiaron los siguientes combustibles y oxidantes.
Combustibles

FEn coheteria se usan comunmente los siguientes combustibles:

= Hidrégeno Liquido.

Queroseno. (En sus versiones refinadas como RP-1 y Jet A-1)

Hidracina.

Metano.

= Etanol.

En general existen otros combustibles alternativos como hidrocarburos diferentes al que-
roseno. Existen, también, compuestos como los alcoholes que pueden ser usados para la com-
bustién. Se seleccionaron los compuestos anteriores dado el cuerpo de literatura existente para
dichos compuestos.

Se realizé una tabla de decisién para seleccionar la mejor opcién entre los diferentes com-
bustibles.

Cuadro 3.1:FTalilg c(lieddecisién de comouitible1 I I
. acilidad de . mpulso acilidad de
Seguridad Obtencién Criogénico Espzciﬁco Manejo Total

Hidrégeno Liquido 7 4 0 10 3 24
Queroseno 9 9 9 8 9 44
Hidracina 2 1 10 7 1 21
Metano 8 6 7 8 7 36
Etanol 9 8 9 6 9 41

A partir de esta tabla se tomo la decisién de usar Queroseno como combustible. En par-
ticular, se decidié en el uso de la versién Jet A-1, dada la facilidad de obtencién en el pafs.!

Oxidantes

Se tienen las siguientes opciones de oxidantes a usar para el desarrollo del motor:
» Oxigeno Liquido. (LOX)
» Oxigeno Gaseoso. (GOX)

= Oxido Nitroso.

No existe una variedad significativa de oxidantes dentro de la coheteria. Se tomé la decision,
previo al desarrollo de la tabla de decisién, de no tomar bajo consideracién el uso del Peréxido
de Hidrégeno. Esto dado a su tendencia de descomposicién dentro de sistemas de tuberias en
cohetes.(Karabeyoglu, 2014) El Tetréxido de dinitrégeno se descarté por un motivo de alto
grado de toxicidad. Siguiendo el procedimiento se usé una tabla de toma de decisiones.

1 . . e g .
La Refinadora Costarricense de Petroleo importa Jet A-1 para su uso en aviacién comercial.

39



3.1. SELECCION DE PROPELENTES

CAPITULO 3. DISENO GENERAL

Cuadro 3.2: Tabla de decisién de oxidante
. Facilidad de N Impulso | Facilidad de
Seguridad Obtencién Criogénico Especifico Manejo Total
Oxigeno Liquido 7 7 0 10 3 27
Oxigeno Gaseoso 8 7 10 4 5 34
Oxido Nitroso 8 7 7 7 5 34

Se dio un empate entre el oxigeno gaseoso y el 6xido nitroso. Se tomé por tanto la decisién
de trabajar con 6xido nitroso como oxidante por encima del oxigeno gaseoso.

Dados los requerimientos particulares de los propelentes, y las condiciones de funciona-
miento por fuera de lo que se consideran pardmetros normales de sistemas de ingenieria
comunes, se realizé una investigacion detallada de los dos propelentes.

3.1.1. Oxido Nitroso

El éxido nitroso es un elemento muy usado en la coheteria, tanto a nivel amateur, como
a nivel profesional. Zakirov y Sweeting, en su articulo sobre los usos del éxido nitroso como
propelente, presentan cinco posibles usos para el mismo: (Zakirov y Sweeting, 2001)

1. Gas Frio.
2. Monopropelente.

3. Resistojet.

W

. Bi propelente.

5. Sistema de Propulsién de Multimodo.

Para el contexto de este trabajo se busca desarrollar el uso del 6xido nitroso en un esquema
bipropelente, siendo el mismo usado como un oxidante.

Peligros asociados

El éxido nitroso, dada su naturaleza como oxidante, presenta peligros intrinsecos. Desafor-
tunadamente existe poca investigacion que detalle el grado de peligrosidad de dicha sustancia,
en particular para sus usos en coheteria. Merrill en su informe sobre los peligros de explosién
del 6xido nitroso, presenta los siguientes particularidades del 6xido nitroso que deben de ser
consideradas.(Merrill, 2008)

1. Propiedades como solvente tanto en estado gaseoso como liquido.

2. Peligros de descargas electroestaticas al entrar en contacto liquido en movimiento (NO)
con sellos poliméricos.

3. Peligros de descomposicién catalitica a temperaturas superiores a los 520°C en presencia
de catalizadores especificos.
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Caracteristicas fisicas

Fl 6xido nitroso es un compuesto quimico oxidante. Es un gas incoloro no inflamable a
temperatura ambiente. Sus principales usos comprenden usos médicos como anestésico, y sus
usos en carreras automovilisticas para mejorar el rendimiento de la combustién.

Como parte del proceso de recopilaciéon de informacién se obtuvieron datos del Libro de
Quimica del National Institute of Standards and Technology (NIST).(NIST, 2017) A partir
de los datos obtenidos se conformé el grafico presentado en la Ilustracion 2.10.

Se puede observar en la Ilustracién 2.10 la variacion del punto de evaporacién del 6xido
nitroso con respecto a las variables de temperatura y presién. A partir de esta informacién
se puede concluir que el motor deberd de operar a presiones por encima de las 4,83 MPa
(700 psi), si se desea operar con un fluido completamente liquido. Esto no es completamente
necesario dado que se puede trabajar el motor con un fluido a dos fases, o alternativamente
se pueden refrigerar el sistema de almacenaje y distribucion.

3.1.2. Jet A-1

Uno de los principales motivos que llevé a la seleccion del Jet A-1 como combustible pa-
ra este diseno, fue buscar una sustancia que no requiriera de un sistema criogénico para su
almacenamiento como se muestra en la tabla 3.1. Este factor, junto a la comparacién de los
otros criterios mostrados en esta tabla llevaron a la seleccion del queroseno.

Una vez decidido el uso de queroseno utilizando el cuadro 3.1, se procedié a la seleccién del
tipo en especifico. Sin duda uno de los combustibles mas conocidos y utilizados en la coheteria
es el RP-1, el cudl, si bien es un combustible muy apropiado para la aplicaciéon, no es muy
facil de conseguir en el pais. Esto orienté la busqueda hacia los combustibles que presentan
caracteristicas similares y mayor accesibilidad en el mercado nacional.

Segun el Manual de Productos de la Refinadora Costarricense de Petréleo. (RECOPE), el
Jet A-1 es un combustible con buenas caracteristicas de combustién y alto contenido energéti-
co. Ademds, por ser utilizados mayoritariamente para el transporte aéreo, mantiene un estricto
control de calidad durante todo el proceso de produccién, almacenamiento y transporte. Esta
informacién fue de alta utilidad en el proceso de seleccidn, ya que para este tipo de aplica-
ciones, se busca que las caracteristicas de las sustancias sean lo mas apegadas a los valores
tedricos posibles, ya que las iteraciones de disenio practicas son de alto riesgo y las medidas
preventivas estan disenadas con base en simulaciones y aproximaciones tedricas.

3.2. Calculos Termoquimicos

Esta seccién comprende la determinacién de los valores termodindmicos necesarios para
la realizacién de los célculos de diseno de la caAmara de combustion y de la tobera.

La determinacién de los datos termoquimicos se realizé6 mediante el uso del programa en

linea facilitado por la NASA CEA (Chemical Equilibrium with Applications)(Gordon y Mc-
Bride, 1994). Este programa permite la seleccién de diferentes propelentes, y determina los

41



3.2. CALCULOS TERMOQUIMICOS CAPITULO 3. DISENO GENERAL

valores termodindmicos para cada reaccién. Se seleccionaron los propelentes de 6xido nitro-
so como oxidante y Jet A-1 como combustible como parametros de entrada.

Variacion de Velocidad Caracteristica en funcion de Razon O/F para diferentes presiones _o— g
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Iustracion 3.1: Variacién de la velocidad caracteristica con respecto a la razén de mezcla O/F.
Fuente: trabajo propio.

Como se muestra en la figura 3.1, se realiz6 el estudio de las reacciones termoquimicas
para multiples valores a través de diferentes presiones y razones de mezcla de oxidantes y
combustibles (conocido como razén O/F). Esto se realizé con el objetivo de obtener suficiente
informacién para determinar las mejores condiciones de disefio del motor.

En una primera iteracion de disefio se valoré el uso de una presién de camara de 2,76 MPa
(400 psi), lo cual ubica el punto de méxima eficiencia de reaccién entre los valores O/F de 6,6 y
6,8. Esto sin embargo se cambid en posteriores iteraciones del disefio dados los requerimientos
del sistema de refrigeracion. Las nuevas necesidades del sistema de refrigeracion requerian
una presion de operacion por debajo del punto de presiéon critico del queroseno de 2,0 MPa
(290 psi). Dado que esta deberd de ser la presiéon méxima del sistema de refrigeracion, se debe
operar la cAmara a una presion muy por debajo de la misma. Se considerd entonces oportuno la
seleccién de una presién de operacién de 1,03 MPa (150 psi), tomando en cuenta potenciales
pérdidas de presién por el inyector y el mismo sistema de refrigeracion.

3.2.1. Valores Intermedios para bajas presiones

Una vez determinada la presién de operacién, se empezé a determinar cudl seria el punto
ideal de operacién del motor. Se realizé un estudio en CEA para diversas relaciones de O/F
a una presion de 1,03 MPa. El resultado de dicho andlisis se presenta en la Ilustracion 3.2.

El punto de operacién ideal para una presiéon de operaciéon de 1,03 MPa es por tanto de
una razén O/F de 6.5. Esto genera un primer punto de partida de los cdlculos termoquimicos
con los cuales se inicia el disefio del motor.
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Velocidad Caracteristica en términos de la razén O/F
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Hustracién 3.2: Velocidades caracteristicas para diferentes razones O/F para una presién de
1,03 MPa (150 psi). Fuente: trabajo propio.

3.2.2. Valores Finales

El valor final de Razén O/F a utilizar en el diseno del motor es de 6. Este cambio se da
principalmente en respuesta a una necesidad de aumentar la proporcién de flujo mésico del
combustible, y de disminuir la carga térmica del motor en general. Las razones de este cambio
se explicardn en mayor profundidad en el capitulo dedicado al diseno del sistema de enfria-
miento. Con estos nuevos requerimientos se ajusté la corrida en el CEA para las condiciones
de presion y razén O/F. Los resultados principales de ese andlisis se presentan en el Cuadro 3.3.

Cuadro 3.3: Valores obtenidos mediante el andlisis de CEA

Variable Simbolo | Valor | Unidad
Temperatura de caAmara Tco 3184,23 K
Razén de Mezcla O/F r 6 -
Razén de Calores Especificos k 1,1534 -

Masa Molar M 24,7 mol/kg

Constante de Gases Especifico R¢ 336,6 | J/(kg*K)

El andlisis del CEA presenta la composicién de los gases de escape, suponiendo una com-
bustion adecuada dentro de la cdmara de combustion. La ilustracién 3.3 presenta la compo-
sicién de los gases a través de todo el motor. El cero en el valor de la razén de expansiéon se
considera como la composicién dentro de la cdmara de combustién.

De la Ilustracion 3.3 es importante notar que a partir de una razén de expansién de 2,0
la composicién de los gases se mantiene constante. Esto implica que para el momento que los
gases alcanzan la salida de la tobera con una razén de expansion de 2,4, todos los gases de la
combustién han terminado de reaccionar.

La Ilustracién 3.4 presenta la composicién final de los gases de escape. De esta figura se
observa que existen 4 principales especies quimicas, especificamente:
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Tlustracion 3.3: Composicién de los gases a través de la tobera. Fuente: trabajo propio.
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Es importante notar la ausencia de oxigeno no combinado en los gases de escape, asi como
la presencia de gas hidrégeno en una pequena cantidad. Esto ejemplifica que el motor no
estd operando a su mejor capacidad, pero la modificacién del punto de operacion presenta
beneficios en el diseno del sistema de enfriamiento.

3.3. Calculo de Caracteristicas Fisicas del Motor

Para el inicio del diseno se definieron cuatro valores esenciales para un motor de cohete
y estos son la presién de la cdmara, el empuje esperado, la razéon de contracciéon y la lon-
gitud caracteristica. Estos valores son necesarios para el disenio de la tobera y la camara de
combustién. El cuadro 3.4 presenta los cuatro principales valores no determinados mediante
el analisis de los procesos termoquimicos y més adelante se detalla sobre los criterios que
llevaron a su seleccion.

Cuadro 3.4: Valores iniciales de diseno

Variable Valor | Unidad
Presién de cdmara 1,03 MPa
1,03 MPa
Empuje Esperado 5 kN
Razén de Contraccién 3,5 -
Longitud Caracteristica | 0,75 m
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Tlustracién 3.4: Composicion final de los gases en el escape de la tobera.Datos obtenidos del
CEA. Fuente: trabajo propio.

Se selecciond una presién de cdmara 1,03 MPa (150 psi) y se comparé con los valores es-
cogidos en los disefios mostrados en el cuadro 2.2. El empuje escogido para el disefio es de 5 kN.

Para la razén de contraccién y la longitud caracteristica se siguié un proceso un poco
diferente, ya que existen varios métodos para su calculo, los cuales no siempre estan docu-
mentados publicamente. Por esta razén, se opté por realizar una comparacion de los valores
utilizados en motores con caracteristicas similares y a partir de ahi escoger los valores de este
diseno. Utilizando como ejemplo los valores mostrados en el Cuadro 2.2, se tomé la decisién
de utilizar una longitud caracteristica de 0,75 m y una razén de contraccion de 3,5.

Una vez escogidas estas caracteristicas y con los resultados de los calculos termoquimicos,
se procedid a realizar los cdlculos de flujo isoentrépico, utilizando las ecuaciones mencionadas
en la seccién 2.3 del marco tedrico.

Se inici6 con el cédlculo de los volumenes especificos en los tres puntos de andlisis, cdmara,
garganta y escape. Para esto se utilizaron las ecuaciones 2.9, 2.10 y 2.11. Luego de agregar
los valores de diseno y los resultados del andlisis termoquimico, se obtuvieron los siguientes
valores.

El célculo de los voliimenes especificos permite utilizar las ecuaciones 2.12 y 2.13 para
obtener las temperaturas esperadas en la garganta y el escape y la ecuacién 2.14, permite
obtener la presién critica de garganta. Se recuerda que la presiéon de cdmara es considerada
una variable de diseno y que la presion de escape es aproximadamente la presién atmosférica.
Gracias a las ecuaciones antes mencionadas se obtuvieron los valores de la siguiente tabla.
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Cuadro 3.5: Volimenes especificos
Variable Valor | Unidad
Volumen Camara | 1,036 | m>/kg
Volumen Garganta | 1,678 m3 kg
Volumen Escape 7,778 | m3/kg

Cuadro 3.6: Temperaturas y presién

Variable Valor | Unidad
Presion Critica de Garganta | 0,593 MPa
Temperatura de Garganta 2957,4 K
Temperatura de Escape 2336,89 K

Para proceder a realizar los cdlculos de flujo de masa y asi poder calcular las caracteristicas
fisicas del motor, se requirié del cdlculo de las velocidades en las secciones de interés. De igual
manera que las secciones anteriores, se utilizaron las ecuaciones del capitulo 3 del libro Rocket
Propulsion Elements de Sutton y Biblarz (Sutton y Biblarz, 2001), obteniendo los siguientes
resultados.

Cuadro 3.7: Velocidades

Variable Valor | Unidad
Velocidad en Garganta 1071,52 m/s
Velocidad Soénica en Garganta | 1071,52 m/s
Ntdmero Mach 1 -
Velocidad en Escape 2070,99 m/s
Velocidad Sénica en Escape | 952,50 m/s
Ntumero Mach 2,17 -

Estos célculos, como fue mencionado anteriormente, permitieron obtener las caracteristi-
cas fisicas de la tobera mediante el cdlculo de las areas de la garganta y el escape. Como lo
indica George Sutton en su libro, estas areas se calculan como el producto del flujo mésico y la
razén entre el volumen especifico y la velocidad, lo que es aplicable tanto a la garganta como
al escape. La obtencién de las areas permite extraer el valor del didmetro en ambos puntos,
los cuales corresponden a 0,0694 m y 0,1075 m respectivamente para la garganta y el escape.

Para el cdlculo de las caracteristicas fisicas de la cdmara de combustién, se utilizaron
ecuaciones del libro Modern Engineering for Design of Liquid-Propellant Rocket Engine de
Dieter K. Huzel and David H. Huang (Huzel y Huang, 1992). Como es mencionado en este
libro, el area de la camara se puede calcular como el producto del drea transversal de la gar-
ganta (cuyo célculo fue mencionado anteriormente) y la razén de dreas de compresién, que
se recuerda, es un parametro definido por los disenadores. El resultado de este producto fue
de 1,32 x 1072 m2, lo que lleva a un valor de 0,1298 m de didmetro. Esta drea, multiplicada
por la longitud caracteristica seleccionada de 0,75 m, la cual es un valor de diseno, da co-
mo resultado el volumen que se requiere para la cdmara, el cual corresponde a 2,84 x 1072 m?3.

Este valor de volumen incluye tanto la seccion cilindrica como la secciéon conica conver-
gente del motor por lo que, para averiguar la longitud de la seccién cilindrica, es necesario
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restar a este volumen el volumen cénico y aplicar algunos calculos trigonométricos. Utilizan-
do el didmetro de la cAmara y el de la garganta, junto a un angulo de inclinacién de 45°, se
logré obtener una longitud de seccién cénica de 0,0302 m.

La decision de utilizar un angulo de 45° se debe a la comparacién con otros disenos, pero
vale la pena mencionar que este no es un valor critico para la eficiencia del motor, como se
indica més adelante cuando se profundiza més en el disefio de la tobera, por lo que se puede
tomar como otro parametro. Utilizando este valor y la ecuaciéon trigonométrica para el calculo
de volumen de cono truncado, se obtuvo un valor de 2,43 x 10~* m?, que llevé a un valor de
volumen de seccién cilindrica de 2,59 x 1073 m3. Este se obtuvo restando el volumen de la
seccién cénica al volumen total de la caAmara calculado anteriormente.

Una vez obtenidos estos valores, se procedié a calcular la longitud del cilindro, partiendo
del hecho de que el volumen de la seccion cilindrica, V., es igual al drea transversal del ci-
lindro multiplicada por la longitud de este, dando como resultado un valor de 0,1960 m. Con
esto se puede modelar una camara de combustién inicial y obtener valores necesarios para el
diseno de la tobera.

3.4. Tobera Convergente - Divergente

El diseno de tobera escogido cuenta con tres secciones de area transversal circular, la sec-
cién convergente que se encuentra inmediatamente después de la cdmara de combustién, la
garganta o seccién de menor didmetro y la seccién divergente. Como se menciona en el libro
Rocket Propulsion Elements (Sutton y Biblarz, 2001) la seccién convergente, histéricamente,
nunca ha sido un elemento critico para alcanzar un alto rendimiento del motor. Lo antes
mencionado, se deriva de que los gradientes de presién son muy altos en estas secciones, pro-
vocando que el fluido se adhiera a las paredes, por lo tanto, la parte méas critica para lograr
un buen rendimiento es la seccién divergente.

Cuando se disefia una tobera, se busca obtener el maximo impulso especifico posible y
minimizar la masa. Todos estos aspectos son de suma importancia y se deben de tomar en
cuenta a la hora de escoger el método de diseno para la seccién divergente de la misma. Las
configuraciones de secciones divergentes mas utilizadas y frecuentemente mencionadas en las
referencias que se han citado a largo de este trabajo son la cénica y la campana (parabdlica).

La seccién cénica es la mas simple de las antes mencionadas y es ain muy utilizada en
motores pequenos y medianos debido a que su disefio es sencillo, lo que facilita en gran me-
dida su manufactura. Esta fue la primera seccién que se utilizé y con la cual se realizaron las
primeras simulaciones computacionales.

Una tobera busca una descompresién de los gases hasta una presion muy cercana a la
local atmosférica. Para lograr esto con una tobera cénica, que presenta un angulo de pared
constante, se requiere alargar la seccion divergente hasta alcanzar la presién esperada. Esto
ultimo se traduce en mayor masa en la tobera y por tanto una disminucién en la capacidad
de carga del cohete.

En los cédlculos realizados por computadora (mostrados en la ilustracién 5.1 del capitulo
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de andlisis de resultados), se logra observar el fluido moviéndose de manera no axial una vez
que abandona las paredes de la tobera. Esta apertura de fluido genera componentes de fuerza
en direcciones que no benefician el movimiento esperado del cohete, lo que se traduce en una
pérdida de eficiencia. Para evitar esto y también reducir el largo de la tobera se procedié a
considerar diferentes métodos para un rediseno.

Se considero la seccion divergente tipo campana la cual es probablemente la mas utilizada
a nivel comercial, ya que el contorno se diseia con el fin de evitar pérdidas y desprendimiento,
lo que la hace mas eficiente que las toberas conicas.

Otro posible método para un diseno es el método de caracteristicas, el cual, como es men-
cionado en el marco tedérico, busca minimizar el nimero de ondas de choque dentro de la
tobera, para que asi el flujo se mueva principalmente en una direccién paralela al eje central
del motor. Si bien este método es muy recomendado por la literatura, dada su alta eficiencia,
la documentacién requerida para implementarlo es muy limitada, por lo que se opté por rea-
lizar un diseno de tobera utilizando el método de aproximacién parabdlica.

Como se mencioné en el marco tedrico, y en la literatura referenciada, las toberas parabdli-
cas proporcionan un punto intermedio entre las toberas tipo cénicas y la aproximacién por el
método de caracteristicas en la biisqueda de un mejor rendimiento y una menor concentracién
de masa. Al aplicar conocimiento de geometria general como lo es el calculo de una parabola y
definiendo simetria se puede llegar a la ecuacion 2.25. En esta ecuacion es requerido el célculo
de los valores de las constantes a y c.

y=azr’+c (2.25)

Los valores de a y de ¢ de la ecuacién 2.25 se pueden obtener al igualar la curva de la
tobera con dos rectas en los puntos de inflexién y de escape. Dichas rectas tendréan por pen-
diente el valor de la tangente al angulo expresado en la Ilustracién 2.7.

Se tomd la decisién de usar una tobera parabdlica con un 80% de la longitud de una
tobera cénica equivalente. Esto se realizé con el objetivo de no comprometer una expansién
limpia de los gases al realizar la expansién subita.

Con el objetivo de automatizar el proceso de diseno, se realizd una regresiéon matematica
de las curvas para lograr determinar los valores los dngulos sin necesidad de modificarlos
manualmente. El resultado de dicha regresién se presenta a continuacion.

0; = 19,08 40,8015 * € — 0,01789 * €2 + 0,000142 * €3 (3.1)
6. = 15,52 — 0,5981 * € + 0,01638¢> — 0,000162€> (3.2)
Donde:

= 6; : Angulo de Entrada en el Punto de Inflexién. (Grados) 2

= 0, : Angulo de Salida. (Grados)

2El punto de inflexién esta representado por la letra I en la Ilustracién 2.6
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= ¢: Razdén de Areas de Expansion.

Una vez calculados los dngulos de inflexién se procedié a obtener la posicién tanto ver-
tical como horizontal del punto de inflexiéon mediante el uso de cdlculos geométricos. Otro
valor importante que se calculd fue la longitud de la seccién divergente con la aproximacién
parabdlica, la cual, como se mencioné anteriormente es el 80 % de la longitud de la seccién
divergente conica equivalente. Estos valores junto a la relacién de distancias entre la posicion
en el eje horizontal y los putos de inflexién y escape, fueron utilizados para obtener los va-
lores de las contantes a y ¢ mencionadas anteriormente y asi comprobar la distancia vertical
(perpendicular al eje simétrico del motor).

3.4.1. Eficiencia Teérica

Gracias a la informacién recopilada anteriormente, se logran analizar las relaciones de los
datos obtenidos en el diseno utilizando diferentes criterios, los cuales permiten tener una idea
del rendimiento tedrico del motor disefiado. Uno de estos es la razén de area de expansion,
la cual se obtiene dividiendo el drea transversal de escape, entre el drea transversal de la gar-
ganta. Este cdlculo da un resultado de 4,78, el cual no es un valor de entrada para el diseno,
pero se puede utilizar como referencia y como comparacion con otros motores de la misma
naturaleza y referencias bibliograficas. En este trabajo no se profundizard en el andlisis de
este valor ya que se les darda mayor enfoque a dos de las medidas de eficiencia mas utilizadas,
el impulso especifico y la velocidad caracteristica.

La velocidad caracteristica se calculé utilizando la ecuacién 2.7 y dio como resultado un
valor aproximado de 1322 m/s. Como es mencionado en el marco tedrico, la velocidad carac-
teristica es un valor de medida de eficiencia que es independiente de las caracteristicas fisicas
del motor. Al existir esta independencia se puede utilizar para realizar una comparacién entre
combustibles o tecnologias. En este caso este valor se utiliz6 inicialmente en la grafica 3.1
como parte de los criterios para la seleccién de la relacién O/F. Utilizando las graficas 3.1 y
3.2 se puede observar que el valor de velocidad caracteristica de ideal para la presién seleccio-
nada es de aproximadamente 1603 m/s. El valor de equilibrio ayudé a elegir la relacién O/F
que diera una mayor eficiencia, sin embargo, se tomo la decisién de reducir esta razén para
poder cumplir con las limitaciones fisicas de los fluidos que se seleccionaron para el sistema
de enfriamiento, como se menciona més adelante en este trabajo.

La velocidad de los gases de escape no es uniforme a lo largo y ancho de la seccién transver-
sal de una tobera, por lo tanto, como es mencionado en Rocket Propusion Elements (Sutton
y Biblarz, 2001), se asume por conveniencia una velocidad de escape axial uniforme que per-
mite reducir el problema a un cdlculo unidimensional. Esta velocidad se denomina velocidad
de escape efectiva y permite facilitar los célculos de otros pardmetros de eficiencia.

Otro valor que se puede utilizar como referencia para la eficiencia tedrica del motor es el
impulso especifico, el cudl es dependiente de las dimensiones del motor, por lo que se puede
tomar como un parametro de comparacién de eficiencia para el motor en especifico. Como
se menciona anteriormente en este proyecto, este valor se calcula utilizando la ecuacién 2.4,
la cual divide la velocidad efectiva de los gases de escape entre la aceleracién gravitacional
estandar. Este calculo da como resultado un impulso especifico de 211,11 s. Disenos como el
de Eric T. Pillai (Pillai, 2018) y el de Stewart H. Youngblood (Youngblood, 2015) utilizan va-
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lores entre los 200 y 260 con algunas iteraciones del disefio que inclusive superan estos valores.

Como se puede observar al comparar los resultados. La eficiencia de este motor es relativa-
mente baja, pero fue una decisién que se tomé con el fin de mejorar los resultados térmicos y
poder utilizar un sistema de enfriamiento regenerativo. Mas adelante se comenta este proceso
de rediseno y el porqué de la modificaciéon de los factores que tuvieron un impacto directo en
la eficiencia del motor, como lo es la relaciéon O/F.

3.5. Diseno Preliminar

Basado en los valores presentados para las dimensiones de cdmara de combustion y tobera,
se realizaron multiples disenios preliminares para lograr una visualizacién del concepto tedrico.
Las ilustraciones 3.5 y 3.6 presentan las vistas de frente y trasera, respectivamente, de una de
las primeras iteraciones utilizando una seccién divergente de forma cénica. Si bien este diseno
se modificé de manera significativa, el modelo mostrado mas adelante fue de gran utilidad a
la hora de realizar una simulacién inicial y justificar el rediseno de la tobera utilizando un
método diferente como fue mencionado en la seccién anterior.

Si bien, para el momento de la realizacién de este modelo no se habia profundizado en
el disefio del sistema de enfriamiento, si se tenia una idea inicial y una inclinacién por la
configuracién de chaqueta de enfriamiento, por lo que se incluy6 en este disefio como se puede
observar en las siguientes ilustraciones.

La Ilustracién 3.5 muestra el escape del motor con un puerto de entrada para el refri-
gerante. Esta entrada es realizada en la parte inferior para poder optar como opcién inicial
del aprovechamiento del combustible como refrigerante, en una configuraciéon de enfriamiento
regenerativo. Versiones siguientes presentan el desarrollo de un distribuidor que permite ase-
gurar una cobertura equitativa del fluido refrigerante alrededor del motor, el cual se ubica a
la altura del escape de la tobera.

La ilustracion 3.6 muestra la seccién superior del motor donde se puede observar la confi-
guracién que se utiliza para anclar el motor al plato inyector de combustible. Este puede ser
utilizado de igual manera para ensamblar el motor en una estructura, ya sea de integracién
al cohete o un banco de pruebas para realizar un estudio del comportamiento de este y de los
otros sistemas auxiliares que permiten su funcionamiento. En esta imagen se logran observar
una serie de agujeros en la parte superior, los cuales permiten el paso de refrigerante que, en
caso de ser el mismo combustible, debe de ser redirigido hacia el inyector para ser suminis-
trado a la cdmara de combustion.

Esta configuracion se utilizé como punto de partida para realizar las primeras modifica-
ciones e iteraciones de diseno, como lo es la geometria de la tobera mencionada en la seccion
previa, visualizar la posible geometria para el sistema de enfriamiento y empezar a hacer mo-
dificaciones mientras se avanzé con los diferentes andlisis tanto térmicos como de eficiencia.

3.5.1. Seleccién preliminar de material

Como parte del proceso de disefio y debido a la alta cantidad de energia liberada por el
motor por lo cual se prevé una necesidad de alta resistencia a la temperatura, se debe de
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Tlustracién 3.5: Concepto de motor (Versién 3). Fuente: trabajo propio.

seleccionar con cuidado el material de la pared del motor.

En general se tiene ciertos requisitos para el material del motor:

Alta temperatura maxima de operacién.

Resistencia a ambientes corrosivos.?

Compatibilidad con oxidante y combustible.

Alta resistencia mecénica en tension.

Maquinabilidad a alto nivel de precision.

En general, estos requisitos excluyen a la mayoria de los materiales con la clara excepcién
de los metales. Se escogié el acero inoxidable, con el grado AISI 321. Su rango de operacion
permite una operacién a una temperatura de hasta 816 °C (1089,15 K).

Otras alternativas son los aceros inoxidables de grado AISI 347, sin embargo no se consi-
dera tan atractivos, dado que pueden presentar corrosion por estrés. La alternativa de grado
aeroespacial es la aleacion denominada Inconel. Posee una resistencia alta a través de un am-
plio rango de temperaturas, desde temperaturas criogénicas hasta un maximo de operacién
de 1100°C (1373,15K).

3Esto se debe a la presencia de Oxido Nitroso en el motor, el cual desgasta rdpidamente miiltiples metales.
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Tustracion 3.6: Concepto de motor (Versién 3), seccién trasera. Fuente: trabajo propio.
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Capitulo 4

Diseno de Sistema de Enfriamiento

El objetivo del sistema de enfriamiento consiste en lograr alargar los tiempos de operacion
del motor, tanto para someter a prueba los sistemas de control, asi como para alargar la vida
util del motor. El diseno del sistema se descompuso en miltiples etapas.

Etapa A: Determinacién de Régimen de Operacién.

Etapa B: Determinacion de la Carga Térmica del motor.

Etapa C: Seleccién de método de enfriamiento.

Etapa D: Determinacion de parametros de flujo.

Etapa E: Verificacién de Sistema de Enfriamiento.

4.1. Metodologia

La determinacion de cargas térmicas, diseno del sistema de enfriamiento, y cédlculos aso-
ciados, vuelve necesaria la definicién de diferentes caracteristicas a todo lo largo del motor. Se
decidié, en lugar de realizar estudios en un ntimero pequeno de puntos, optar por la realizacion
de un analisis por elementos finitos en la variable de posicién en el eje axial. La discretizacion
del motor se realizé a lo largo del eje con un ntimero de divisiones de 350 segmentos. Dado
un largo de motor de 31,3 cm, cada divisién tiene un largo de 0,89mm.

Este estilo de analisis de elementos en el eje axial se aplica a partir de la Etapa B. La
Etapa A, realiza un andlisis semejante, pero con una variacion en el tiempo y en el espacio.

4.2. Régimen de Operacion

Esta etapa comprende el estudio del tipo de régimen bajo el cual operara el motor de com-
bustible en lo que se considera el régimen normal de operacién. Para tal efecto se estudio si
la carga térmica causaba al sistema a entrar en estado estacionario, o si, dentro del periodo
de estudio, se presentaban condiciones transitorias. Para tal efecto, se realizé un estudio uni-
dimensional en puntos particulares del motor con tal de observar el comportamiento a través
del tiempo.

Es importante aclarar que este estudio se realizé en paralelo a la Determinacion de la
Carga Térmica del Motor, dada la necesidad de dichos datos. Adicionalmente se agregé al
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estudio la definicién de la descarga térmica por parte de la pared ante la presencia de un
refrigerante. Esto dltimo con el objetivo de permitir encontrar los tiempos de estabilidad del
sistema, en caso de usarse un sistema de refrigeracién regenerativa o por descarga.

El estudio consistié en un anélisis de la conduccién de calor en régimen transitorio para
una pared plana, suponiendo una entrada y salida de calor tanto por métodos de conduccion
como radiaciéon. Dicha pared no presenta generacion de calor, y la unica entrada de energia
consiste en los dos métodos de transferencia mencionados. Por tanto un costado de la pared
tendra la entrada de energia en forma de calor, y el otro costado tendra la salida.

Este estudio consiste de un andlisis de elementos finitos de un segmento de la pared,
suponiendo una condicién de estado transitorio a través del motor. Trata de un estudio uni-
dimensional, por tanto se ignoran los efectos de pérdida de calor por los costados la pared.

4.2.1. Suposiciones

Para este andlisis se presentan las siguientes suposiciones:

1. Temperatura de la pared es uniforme en los momentos iniciales. (Todos los nodos tienen
la misma temperatura)

2. Sistema se encuentra en estado transitorio.
3. Area transversal se asemeja a una pared plana de espesor constante.

4. Sistema unidimensional. No hay transferencia de calor hacia los costados, o dicha trans-
ferencia es tan pequena que puede ser despreciada.

5. Propiedades térmicas y mecénicas se mantienen constantes.
6. Condiciones de la cdmara de combustién se consideran constantes.

7. Coeficientes de transferencia de calor por conveccién se mantienen constantes.

Para la realizacién del estudio se usé un método de diferencia finitas en la forma explicita.
Si bien esto presenta limitaciones en términos del tamano del intervalo de tiempo, presenta un
desarrollo mas favorable en términos de la complejidad de las ecuaciones. (Cengel y Ghajar,
2011)

4.2.2. Ecuaciones usadas

Es necesaria la formulacién de un nimero discreto de Fourier para el estudio. (Cengel y
Ghajar, 2011)

ax At

e (4.1)

T =

Donde:

» 7: Numero discreto de Fourier. (Adimensional)

» «: Difusividad térmica. (%2)
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» A: Intervalo de tiempo. (s)
» Az: Tamano de malla. (m)

Dado que este estudio utiliza una metodologia de andlisis por elementos finitos, se debe
realizar una malla con multiples nodos para la determinacién de la temperatura a través del
tiempo.

Nodo Inicial

El nodo inicial presenta dos entradas de calor por medio de los mecanismos de conduccion
y radiacion provenientes de los gases calientes en la cdmara de combustion. La tnica salida
de calor proviene del mecanismo de conduccién hacia la pieza externa.

) Tz _ Tl A TZ'+1 _ Tz
hg*AS*(TC—Té)—l—k:*AS*%—I—apmed*[eGas*a*AS*(Tév—Tél)] = p*AS*g*cp*oTto
T

(4.2)
Esto, mediante un arreglo matematico, se puede simplificar a:

. hy * A . 2T x A T x k ;
Té+1:<1—27*<1+ 9* x>>*T5+T2$*[hg*Tc+ 1 +@Pared*€Gas*U*(Té‘_T54>]

k Ax
(4.3)
Nodos Intermedios
Para los nodos intermedios se utilizé la siguiente ecuacién:
Tt =7 (T} + Thyy) + (1 —27) x T2, (4.4)

Nodo Final

De manera semejante al nodo inicial, se presenta la ecuacion base que describe el compor-
tamiento energético del nodo.

i, T

— hy* Ag * (Tf _TL)+k*AS* T _ePared*aRefrigerante*AS*U* (T?_Té)
Ax T;H—T}
:p*AS*T*Cp*T

(4.5)

Esta expresién permite despejarse a una expresion para la temperatura del nodo en una
forma explicita.

. h; * A ;
T}+1:(127*<1+ lk x>)*T}

Ax ) k .
+ 27 * T * (hl * Ti + — * T}_l — QlRefrigerante * €Pared * 0 * (T;L - TI%))

(4.6)
Ax
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4.2.3. Condiciones de Inicio

El intervalo de tiempo para este estudio se establecié en 3 minutos (180 s). En general se
espera que una prueba de cohete opere por al menos unos 2 minutos.

Cuadro 4.1: Valores de inicio de simulacién

Variable Valor | Unidad
Espesor de Pared 0,005 m
Temperatura Ambiente 293 K
Tiempo de Estudio 3 min
Conductividad Térmica 400 | W/m*K
Temperatura de camara 3184 K
Temperatura de Refrigerante 335 K
Coeficiente de Conveccién - Gas Caliente | 1714 | W/m?K
Coeficiente de Conveccién - Refrigerante | 6571 | W/m?K
Nimero de Nodos en x 100 -

4.2.4. Resultados

Relacion a traves del tiempo
1200 T T T T T T

1000

800

600

Temperatura [k]

400 ff

200

Lado de Gas Caliente
Lado de refrigerante
0 1 1 1 1 1 1 1

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180

Tiempo [s]

Tlustracion 4.1: Resultados de primera prueba de estado transitorio. Fuente: trabajo propio.

Basado en los resultados de la prueba 1, ejemplificados en la Ilustracién 4.1, se contempla
que el motor alcanza estado estacionario dentro de 1 minuto de tiempo. Esto implica menos del
tiempo de operacion necesario para el motor, pensado en 2 minutos, por lo cual se procedera a
un andlisis en estado estacionario para los cdlculos subsiguientes.
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4.3. Cargas Térmicas

La Etapa B consistio en la etapa mas extensa debido al alto grado de complejidad en el
célculo de la carga térmica del motor. Esta etapa consiste en la determinacién de la trans-
ferencia de calor por convecciéon y radiacién de los gases calientes de combustion hacia la
pared y de la conduccion a través de la pared. Se realizaron multiples subprocesos para la
determinacion final de la carga térmica.

1. Determinacién de caracteristicas fisicas en cada punto del motor.
2. Calculo de factores de correccion.

3. Célculo de coeficiente de conveccién.

4.3.1. Determinacion de Caracteristicas Fisicas

Dada la complejidad de los cédlculos para los factores de correccién y el coeficiente, se
requiere tener una comprensiéon de los valores de las variables de velocidad, temperatura y
razén de areas para cualquier punto del motor con el objetivo de obtener una representacion
realista de la carga térmica, no solo distribuida a través del motor, sino también poder realizar
un célculo total de la carga térmica.

Como primer paso se realizé6 una descripcién matematica de la pared del motor con el
objetivo de segmentarla en secciones Az, para poder analizar multiples segmentos pequenos.
En esencia se realizé un analisis de elementos finitos en la longitud del motor. Parte del pro-
ceso de expresién matemadtica de la pared se describié a detalle en el Capitulo 3. Este andlisis
matematico permitié la determinacién de la razén de areas relativo al area de la garganta a
través de toda la longitud del motor.

El siguiente paso consiste en la determinacién de las caracteristicas de expansiéon de un
flujo isoentrépico a partir de la razén de drea del motor. En general, dicho proceso se realiza
a partir de la variable de nimero Mach.

Se generd una tabla de expansién isoentrépical para el valor de la razén de calores es-
pecificos, particular para la mezcla de gases bajo uso en el motor. Esta tabla se generd a partir
de las ecuaciones de flujo isoentrépico para el numero Mach presentadas anteriormente.

La primera relacién de importancia para el analisis consiste en la variacién de la razoén
de areas y el numero Mach del gas. Esto dado que las relaciones de expansién isoentrépica
permiten describir las demés variables (temperatura, presién, densidad). En particular, es de
interés la relacion entre el nimero Mach y la razén de temperatura, dado que esto permite
obtener la temperatura del gas en cada punto a todo el largo del motor.

Se usé la ecuacion 2.22 para determinar el ntimero Mach en cada punto del motor. Dado
que la ecuacion 2.22 no presenta un despeje algebraico sencillo, se usé un método iterativo
para lograr determinar el nimero Mach que se ajustase al valor de razén de areas de la geo-

!Dicha tabla se puede encontrar en los anexos de este Trabajo Final de Graduacién.
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metria del motor en cada punto. 23

Una vez determinado el niimero Mach para cada punto, se determiné la razoén de tem-
peraturas mediante el uso de la ecuacién 2.19. Esto a su vez permite la determinacion de la
temperatura de los gases en cada punto del motor.

4.3.2. Determinacion de la Temperatura de Pared

El céalculo de la transferencia de calor, tanto por radiacién como conveccién es inherente-
mente multivariable. Dado que se desea determinar cual es el valor de la carga térmica final
para el diseno de un sistema de enfriamiento acorde, se debe determinar una temperatura de
pared objetivo en la superficie interna de la misma, con el fin de lograr solucionar las ecua-
ciones de transferencia de calor.

Esta metodologia presenta, sin embargo, una serie de problematicas a la hora de reali-
zar su implementacién. El primer problema consiste en la consecuencia logica de poner una
temperatura objetivo, la cual implica que el sistema de refrigeracién debe poder remover la
cantidad de energia de diseno. En caso contrario, la temperatura de la pared incrementara su
valor, en casos extremos hasta el punto de fallo.

El segundo problema consiste en la determinacion del comportamiento de la temperatura
de pared interna a través del motor. Esto debe de ser definido, sin embargo, se presenta cierto
grado de libertad en este comportamiento. En gran medida, el comportamiento de la tempe-
ratura, al igual que la magnitud dependeran de las capacidades del sistema de enfriamiento
de absorber la energia térmica liberada por el motor.

Se definen entonces los siguientes requerimientos para el establecimiento de la temperatura
de la pared:

= La Temperatura de la pared no debe de superar la maxima temperatura de operacion
de la aleacion. (Una temperatura de 816 °C o 1089,15 K para la aleacién AISI 321)

» La cantidad de calor transmitido debe ser tal que el refrigerante pueda absorberlo. 4

= El flujo de calor debe ser inferior a un qpsq; para evitar la presencia del efecto de
Leidenfrost.(Sutton y Biblarz, 2001) °

Como punto de inicio del proceso de disenio se utilizé una temperatura constante a lo largo
del motor. Este comportamiento debié de ser alterado ya que en la posicién de la garganta,
se presenta un pico de flujo de calor que fomenta la presencia del efecto de Leidenfrost en
dicho punto. Adicionalmente, una temperatura constante implica una mayor transferencia de

2El método de solucién original fue la regresién a partir de los datos generados para la Tabla de Expansién
isoentrépica. Este método, sin embargo, no daba suficiente precisién dado que se requerian de dos funciones
con comportamientos diferentes para lograr describir la relacién entre razén de dreas y nimero Mach.

3La macro usada para el método iterativo en el programa Microsoft Excel se encuentra en los anexos del
documento.

4En otras palabras, la capacidad del refrigerante debe de ser mayor a la carga térmica total.

5El efecto de Leidenfrost consiste en la vaporizacién de una capa del refrigerante entre el cuerpo principal
del mismo, y la superficie de la pared caliente. Este efecto reduce significativamente la tasa de transferencia
hacia el refrigerante, lo cual puede llevar a la falla del motor.
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la necesaria en varios puntos.

Debido a los requerimientos expresados, e inspirado por la temperatura de pared del motor
propuesto por Pillai (2018), se propone el uso de una funcién discontinua compuesta de una
componente recta decreciente, con una cresta representada como funcion cuadratica alrededor
del punto de garganta, con el objetivo de evitar el efecto de Leidenfrost en este punto especifico.

Temperatura de Pared Interna
1200

1000
800
600
400

200

Temperatura Superficie Interna (K)

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35

Posicion en Eje Axial (m)

Tlustracion 4.2: Temperatura de la pared interna. Fuente: trabajo propio.

La Tlustracion 4.2 presenta los valores y el comportamiento de la temperatura de la pared
en su superficie interna, usados en el cdlculo de la transferencia de calor.

4.3.3. Calculo de Factores de Correccion

El siguiente paso cosiste en determinar la temperatura del gas en la pared. Dado que existe
un efecto de capa limite, existe una capa de gas que se encuentra estancado a la par de la
pared, cuya temperatura es diferente (y en general, ligeramente inferior) a la temperatura
del gas principal. Esto se obtiene al calcular primero los factores de recuperacién efectivos y
locales descritos por las ecuaciones 2.34 y 2.35.

Una vez determinados los factores de recuperacién se puede aplicar la ecuacién 2.33 con
el objetivo de determinar la temperatura de los gases adyacentes a la pared. Un factor de
correccion final corresponde a un factor adimensional para compensar por las variaciones
de las propiedades como densidad y viscosidad a través de la capa de frontera. Este factor
esté especificado por la ecuacion 2.29.

4.3.4. Calculo de Transferencia por Conveccion

FEl coeficiente de transferencia por conveccion se obtiene por medio de la ecuacion 2.28. Los
valores obtenidos por medio de esta ecuacién son valores de referencia aplicables a cualquier
motor con caracteristicas semejantes. Esto sin embargo no contempla la deposicién de carbon
en las paredes del motor en un fenémeno conocido como ”coking”. Coking se da debido a la
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presencia de hidrocarburos (en este caso Jet A-1) con temperaturas por encima de los 700 K.
(Soller, Wagner, Kirchberger, y cols., 2005)%
Calculo de la Resistencia térmica por deposicion

El célculo del efecto de deposicién se realiza determinando el grado de resistencia térmica.
Este valor se obtiene mediante la Ilustracién 2.11. Con el objetivo de simplificar el proceso
de diseno iterativo, se realizé una regresién matematica para poder expresar dicha grafica en
términos de una funcién. Dada la forma de la grafica, se segment6 en dos, un segmento para
la seccién convergente, y otro para la divergente.

Convergente

Ry = —5128,2¢% 4 33814¢* — 87981¢ + 113378€% — 72117¢ + 19168 (4.7)

Para valores convergentes de razén de areas de 1,9 - 1.
Divergente

Ry = 137,22¢ + 996,67 (4.8)

Para valores divergentes de razén de areas de 1 - 2,9

Donde:

= R;: Resistencia por deposicién de carbono (z 2 _s—°F/ Btu)
= ¢ Razén de Areas

Una vez determinada la resistencia por deposicién, se hace el ajuste al coeficiente de

conveccién mediante el uso de la ecuacién 2.32
hoe = 1 (2.32)

Una vez determinado el valor del coeficiente de transferencia por conveccién se procede a
realizar el calculo del flujo de calor y de la potencia térmica para cada segmento del calculo
de elementos. El valor final de potencia térmica para todo el motor consistié de 146,5 kW
por el mecanismo de conveccién.

4.3.5. Calculo de Transferencia por Radiacion

Se logra parametrizar el flujo de calor por medio de la ecuacién 2.37.

Grad = aw * (€q * 0 * (T - Tﬁlv)) (2.37)

Se procederd a realizar un analisis del origen de los valores usados en el estudio.

Soller, Wagner, Kirchberger, y cols. (2005) especifican que la deposicién se presenta debido a reacciones de
pirdlisis. Esto consiste esencialmente en la descomposicién a alta temperatura de combustible en la ausencia
de oxigeno.
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Emisividad de los gases

FEl gas que emite es una mezlca de gases de combustién. La Ilustracién 3.4 muestra la
composicién de los gases. Se presentan 5 componentes a la mezcla:

» Nitrégeno (N2): 55%

» Monéxido de Carbono (CO): 21%

Diéxido de Carbono (CO3): 12%

Vapor de Agua (H20): 12%

Hidrégeno (H): 1%

En general, las moléculas di-atémicas no presentan aportes significativos en la absorcién
o emisién por medio de la radiacién.(Cengel y Ghajar, 2011) Esto implica que los efectos del
Nitrégeno y del Hidrégeno pueden ser despreciados en términos de la radiacion del sistema.

Cengel y Ghajar (2011), citando a Hottel (1954), presentan un procedimiento para la
determinacién de la emisividad de una mezcla de gases "neutros” con la presencia de vapor
de agua y dioxido de carbono. Este procedimiento, sin embargo, no contempla la presencia
de mondxido de carbono, y no presenta valores para presiones por encima de 0,51 MPa (5
atmésferas) (el motor opera a 1,03 MPa, 10,2 atmdsferas), o temperaturas mayores a 2100 K.

Alberti, Weber, y Mancini (2018), en el articulo Gray Gas Emissivities for HoO - CO2-CO-
No Muixtures, realizaron un andlisis de espectros de emisién para mezclas de gases conteniendo
COs, HyO, CO, y Ny en rangos de 300 K hasta 3000 K y presiones de 0,1 bar hasta 100 bar.
El principio de calculo se basa en la siguiente ecuacion:

tot __ _H20 CO2 CcO H20 H>0 CO2
€ =c¢ +e 2 +e” = Aecp, — Aech” — Aegd” + Ae (4.9)

Los valores de Deltas son valores de correcciéon por la superposicion de las ondas en los
espectros de emisién. Adicionalmente, con la presencia de méas de dos elementos “activos” en
la mezcla, se debe de agregar un factor de correccién adicional Ae. (Alberti y cols., 2018)
Estos valores de correccion dependen de las variables de presién, temperatura, y dimensiéon
del contenedor. Por tanto, los valores de emisividad varian dentro del motor, principalmente
dentro de la tobera. Alberti y cols. (2018) presentan este modelo, no solo en forma grafica, sino
también como un archivo de Microsoft Excel (2013). Dicho archivo fue el método principal
para la determinacién de emisividades a través del motor.

Con el objetivo de lograr generar una funcién global que vinculase la emisividad con la
presién de los gases en los diferentes puntos de la tobera, se evaluaron 21 puntos distribuidos
de manera equitativa a través del rango de presion, para determinar el valor de emisividad en
cada uno de ellos.

La Tlustracion 4.3 presenta el comportamiento de la emisividad de los 21 puntos con
base en sus respectivos valores de presion. Se hizo una regresién polinomial para lograr una
descripcién matematica del comportamiento de la emisividad.

e:a5*P5+a4*P4+a3*P3+a2*P2+a1*P—i—ao (410)

El Cuadro 4.2 presenta los coeficientes para la ecuacién anterior.
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Emisividad de los gases de combustion en términos de la

Presion
0.06 - . . . - ——
¥ = 5.5421627E-06x - 1.36992 14E-04x" + 1.3051100E-03x - 5.8121951E-03x% + 1.2984548E-02x
¢ 1.1883723E-02
0.05 R* = 9.9614780E-01
- 0.04
Z 003
= om
0.01
0
0 2 4 6 8 10 12

Presion (bar)

Nustracion 4.3: Emisividad de los gases de combustion en términos de la presién. Fuente:
trabajo propio.

Cuadro 4.2: Coeficientes de ecuacién polinomial de grado 5 para la descripcion de la emisividad
as | 5,5421627 x 1076
ag | —1,3699214 x 10~%
ag | 1,3051100 x 1073
as | —5,8121951 x 1073
a; | 1,2984548 x 1072
ag | 1,1883723 x 1072

Es importante recalcar que estos valores son dependientes de las dimensiones fisicas del
motor, de la composicion de gases, y por tanto del comportamiento de estos a través de sus
variables descriptoras.

Absortividad de la Pared

La absortividad de la pared es dificil de determinar, ya que es dependiente de los espectros
de emisién, asi como de la capacidad del material de absorber en dichos espectros. Adicional-
mente se da la complejidad de que los gases emisores son una mezcla que dificulta el calculo
de propiedades homogéneas.

Otro factor a tomar en cuenta es el recubrimiento de la superficie de la pared con hollin,
cuyas propiedades son dificiles de estimar. Este recubrimiento termina siendo la superficie de
transferencia sobre la cual se dard la radiacién.

En general se decidié tomar una valor de absortividad de 0,97. Este valor se trata de un
valor inexacto dado que no existen determinaciones definitivas con respecto a las propiedades
de los recubrimientos de carbono por combustién de 6xido nitroso y Jet A-1. Sin embargo, se
espera que sea un valor en particular inflado, y que de esta manera sirva como un factor de
seguridad no cuantificable.
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Transferencia de Calor Total

=
Lh

Transferencia de Calor (kW)

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35

Posicion (m)
Tlustracién 4.4: Carga total de calor para cada punto de calculo. Fuente: trabajo propio.

Valor Final de la Radiacién

Tomando estos valores y la ecuacién del flujo de calor para la radiacién, se obtuvo un valor
de 26,5 kW de potencia térmica a través de todo el motor. Esto hace que la transferencia

por radiacién, si bien pequena en comparacion con la transferencia por conveccién, no pueda
ser despreciada.

4.3.6. Valor Final de la Carga Térmica

Se obtuvo un valor de la carga térmica final mediante la suma de las cargas por radiacién
y conveccion en cada segmento. El valor total de la carga por radiacién es de 173 kW. La

carga de conveccion representa el 84,7 %, mientras que la carga por radiacién representa el
15,3 % restante.

Dado que el método de célculo de la carga térmica es por medio de una suma de elementos
finitos, se puede observar las cargas individuales de cada segmento. Esto esta representado en
la Tlustracién 4.47 donde el eje denominado posicién representa el eje axial del motor.

4.3.7. Conduccion en la pared interna

La transferencia a través de la pared se da por el mecanismo de conduccién. La conductivi-
dad térmica reportada del material corresponde a 10,8 W/m K, con un espesor de pared de

2 mm, se puede calcular la temperatura de la superficie externa de la pared interna mediante
la ecuacion:

QTotal * 1

Tut = Twg = kx A
S

(4.11)
Donde:

» Tywi: Temperatura de la superficie del refrigerante de la pared interna. (K)

"Dada la cantidad de puntos que se usan en el cdlculo, no se pueden distinguir puntos independientes
mediante el uso de marcadores. Ante esta situacién se evita el uso de los mismos por razones visuales o de
apariencia.
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Twg: Temperatura de la superficie del gas caliente de la pared interna. (K)

» Qrotq: Carga térmica. (W)

t: Espesor de la pared. (m)

k: Conductividad de la pared. (W/m*K)

Ag: Area superficial. (m?2)

La Tlustracién 2.14 presenta un diagrama que representa la distribucién de temperaturas
del motor de cohete.

4.4. Método de Enfriamiento

4.4.1. Seleccion

Basado en las cargas térmicas expuestas en la secciéon anterior, y dado el deseo de un
motor reutilizable, se opté por el diseno de un sistema de enfriamiento por medio de un en-
friamiento regenerativo. Esto debido a las deficiencias técnicas de un enfriamiento por
descarga, en particular al bajo punto de Leidenfrost para el agua como refrigerante. La ausen-
cia de materiales en mercados locales, y su alto peso asociado, hace poco atractivo el uso de
soluciones como recubrimientos refractarios y recubrimientos ablativos. Y finalmente la falta
de datos sobre nuevas aleaciones, la intencién de uso atmosférico del motor, y las condiciones
de disparos de larga duracién, hace poco atractivo el uso de un depédsito térmico.

En general, un sistema regenerativo consiste en el uso del combustible u oxidante como
refrigerante. Dado el bajo punto de fusién del 6xido nitroso, este se debe descartar como
posible refrigerante para este motor. Esto implica, que para un esquema regenerativo, se debe
analizar el uso de Jet A-1 como refrigerante.

4.4.2. Determinacién de la Capacidad del Refrigerante

La capacidad del refrigerante se refiere a la cantidad de calor que puede absorber un
refrigerante antes del inicio de la vaporizacién. Este valor permite un primer punto de datos
en el diseno del sistema de enfriamiento.

QR = mRpg * Cp * (ch - Tcz) (412)
Donde:

» Qr: Capacidad del Refrigerante (kW)

mpg: Flujo mésico del refrigerante (kg/s)

¢p: Calor especifico del refrigerante (J/ kg K)

Tee: Temperatura critica del refrigerante (K)

T.;: Temperatura de entrada del refrigerante (K)
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La temperatura critica del queroseno (el principal componente del Jet A-1)% es de 678
K a una presién critica de 2,0 MPa. Sin embargo, la presiéon de operacion hacia el final del
motor se espera que esté mds cercana a 1,38 MPa, con una temperatura de evaporacion de
651 K.(Sutton y Biblarz, 2001) Por este motivo, se tomard la temperatura de 651 K como
temperatura critica para el calculo de la capacidad del refrigerante.

La temperatura de entrada del refrigerante es la temperatura ambiente. Para el cdlculo de
la capacidad, se usard el valor de 293,15 K. Tomando como referencia las propiedades del Jet
A-1 presentadas en el Capitulo 3, se usa el valor de ¢, reportado. El valor de la capacidad del
refrigerante es de 257,6 kW, lo cual se encuentra por encima del valor de la carga térmica
encontrado en la seccién anterior. Esto implica que el Jet A-1 es capaz de actuar como un
refrigerante apropiado sin evaporarse.

4.4.3. Temperatura del Refrigerante

Se procede a determinar la temperatura del refrigerante mediante la aplicacion de la
siguiente ecuacién:

=T+ Qi (4.13)
mRp *Cp

Donde:

» Ty: Temperatura final del segmento en estudio. (K)

T;: Temperatura inicial del segmento en estudio. (K)

Qs: Potencia térmica a absorber por segmento. (W)

mpg: Flujo mésico del refrigerante. (kg/s)

¢p: Calor especifico del refrigerante. (J/ kg K)

Se toman los valores de inicio del sistema como aquellos ya definidos y mencionados
anteriormente. Especificamente con respecto a la temperatura inicial del refrigerante de 293,15
K.

4.4.4. Efecto de la transferencia de calor al exterior

Existe un grado de transferencia de calor desde el refrigerante, hacia la pared externa del
motor. Este efecto fue despreciado en la seccién anterior al tomar todo el calor generado desde
la pared interna, y suponer que el refrigerante absorberia todo este calor. Esto se da gracias
a la pequena cantidad de transferencia respecto a la cantidad total de calor que se transfiere
al refrigerante.

Esta determinacion se realizé calculando el valor de la maxima transferencia de calor entre
la pared externa y el exterior mediante una convecciéon natural libre de gases. Se buscé cal-
cular esta conveccién usando los maximos valores esperables para el escenario de diseno.

8Durante el desarrollo del sistema de enfriamiento, se usaron valores de queroseno con el fin de cubrir la
falta de conocimiento del Jet A-1 dada la similitud entre el Jet A-1 y el queroseno
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Se utilizé un valor de coeficiente de transferencia de calor de 5 W/m?2K, que es el limite
superior de los valores tipicos presentados por Cengel y Ghajar (2011). Como temperatura
superficial de pared se tomo la temperatura del refrigerante tal cual fue prevista en la seccién
anterior, dado que esta debe de ser la maxima temperatura posible en la pared, asumiendo
que esta encuentra estabilidad con el refrigerante. Se tomé como temperatura ambiente 293,15
K.

El valor agregado para todos los elementos del andlisis da una potencia térmica de 71,28
W a través de todo el motor. Esto representa un 0,04 % de toda la carga térmica del motor. Es
por este motivo que se prefirié despreciar este valor en el calculo del sistema de enfriamiento.

4.4.5. Calculo del coeficiente de transferencia por conveccién

Mediante la determinacién de la temperatura del refrigerante se obtiene el diferencial de
temperatura entre el refrigerante y la pared en cada punto. Con la determinacion de la poten-
cia térmica, y este diferencial de temperatura se puede calcular el coeficiente de transferencia
por convecciéon que se debe de lograr para mantener la temperatura de la pared.

Coeficiente de calor por conveccion para el refrigerante
0.07 4000

0.06 3500

005 3000

2500
= 0.04

2000

Radial (m)

0.03

=

1500

Ej

0.02 1000

0.01 500

Coeficiente de Calor por Conveceion
(Wm2K)

0 0
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35

Eje Axial (m)

—Pared Interna —Cocf. de calor por conveeeion del Refrigerante
Tlustracion 4.5: Coeficiente de calor por conveccién para el refrigerante. Fuente: trabajo propio.

La Tlustracion 4.5 muestra el comportamiento del coeficiente de transferencia a través del
motor.

4.4.6. Determinacion del Diametro Hidraulico

El sistema de enfriamiento, como ya se ha mencionado, consiste en un sistema de cha-
queta en donde se fuerza un flujo de refrigerante (Jet A-1 en este caso) en una direccién
de contra flujo con respecto al escape de gases del motor. Esto representa una figura de tu-
beria anular en la cual se consideran dos tubos concéntricos de didametros diferentes, donde
el mas pequenio conforma la cdmara de combustion, y el mas grande conforma el espacio del
refrigerante. Este esquema de tubos concéntricos se da en toda la longitud del motor, desde
el final de la tobera, cubriendo la cdmara de combustion y llegando hasta el inicio del inyector.

Para comprender cual es la distancia de separacién entre estos dos cilindros se debe calcu-
lar el didmetro hidraulico, el cual es el didmetro equivalente para definir el caudal necesario
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para enfriar el motor.

La determinacion del didmetro hidraulico se realizé mediante el estudio de la ecuacién 2.36.
En esta ecuacién se da la relacion entre las variables del diametro hidraulico, drea transversal,
y velocidad para el cdlculo del coeficiente de transferencia por conveccién de un refrigerante.
Dado que ya se determiné un coeficiente necesario, se requiere lograr despejar la ecuacién para
determinar el didmetro hidraulico con el objetivo de dimensionar el sistema de refrigeracién
necesario.

El despeje de la ecuacién devolvio el siguiente resultado:

1 2
a5 0,023-¢5 % ks
- 0,3 i

(5)7 T s
A esta ecuacion no se le logré encontrar una solucién algebraica simple para la determi-
nacién del valor del diametro. Para la solucién de este valor, se utilizé la funcién de buscar
objetivo hasta llegar iterativamente a la solucién de la ecuacion. La diferencia entre los dos
lados de la ecuacién se igualé a cero, modificando iterativamente el valor del diametro hidrauli-

CO.9

DH . (DH + 2D1)

(4.14)

Para la determinacién del didmetro de la pared externa, se utilizé la ecuacion del diametro
hidraulico para una configuracién de tubos anulares.

Dy =Dy — Dy, (4.15)
Donde:
s Dy Didametro Hidrédulico.
= Ds: Didmetro interno de pared externa.
= D,;: Didmetro externo de pared interna.

A partir de estos valores se logré determinar el valor final del didmetro hidraulico, y de la
posicion de la pared externa.

4.4.7. Determinacién de parametros de Flujo
Los parametros de flujo son esenciales para entender el comportamiento del sistema de
refrigeracién como un sistema de trasiego de fluido.

Velocidad

Usando el area determinada por medio del didmetro hidraulico, y tomando en cuenta el
flujo maésico y las propiedades del queroseno, se puede determinar la velocidad del fluido para
cada punto del motor.

me
p-Ar

U=

(4.16)

9F1 cédigo de la funcién macro utilizada para la iteracién progresiva de todas las lineas del motor se
encuentra en los anexos de este documento.
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Diametro Hidraulico
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Ilustracion 4.6: Diametro hidraulico. Fuente: trabajo propio.

Velocidad del Refrigerante

Velocidad (mys)

a 005 01 0.5 o2 .25 0.3 035

Tlustracién 4.7: Velocidad del refrigerante. Fuente: trabajo propio.

Pérdidas

Para el calculo de pérdidas en el conducto de refrigeracion se utiliza la ecuacién de Darcy

- Weisback:

L &
Dy 2g
Se utiliz6 el método de Colebrook & White para la determinacion del factor de friccién de

las paredes del conducto, utilizando la siguiente ecuacién:

I €/Dy 2,51
\/f_—Q-log( 3.7 + Re-ﬁ) (4.18)

De manera semejante al didmetro hidraulico, la determinacién del factor de friccion se
hizo mediante un método iterativo. El valor final de perdida resulté en un valor de 80,5 kPa
(11,68 psi).

hy=f (4.17)
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Presion del Sistema de Refrigeracién

Se determiné la presion de operacion del sistema basdndose en dos puntos principales:
primero, la presién de camara, segundo, la presion critica del refrigerante. La presién de ope-
racién del motor consiste en 1,03 MPa (150 psi). De acuerdo a Sutton y Biblarz (2001) y
Degner (1961), la presion critica del queroseno consiste en 2,0 MPa (290 psi) con una tempe-
ratura critica de 678 K.

Por tanto, la temperatura debe de encontrarse entre estos dos valores. Idealmente con un
rango de 0,34 MPa (50 psi) por encima de la cdmara en la salida del sistema para permitir
una caida de presion en el inyector. Se desea mantener a una presion inferior a la critica con el
objetivo de aprovechar la transferencia por evaporacién nucleada dentro del sistema. Dada la
existencia de datos provistos por Sutton y Biblarz (2001) para una presién de 1,38 MPa (200
psi), se decidié operar el sistema de refrigeracién alrededor de dicha presién, estableciendo
esta como la presion de salida del sistema.
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Capitulo 5

Analisis de Resultados

5.1. Analisis de Flujos por simulacién CFD

5.1.1. Primer andlisis de flujo

Como se mencioné en capitulos anteriores, el primer diseno, realizado con las dimensiones
previas a las iteraciones producto del andlisis térmico, contaba con una tobera cuya seccion
divergente era del tipo cénica. Este estilo de disenos, a pesar de no ser el de mayor eficiencia,
permite tener una buena aproximaciéon del comportamiento del motor, para lograr realizar
una evaluacion inicial de los parametros de diseno escogidos. Por esta razén, se procedié a
realizar un primer andlisis del comportamiento del flujo dentro del cuerpo del motor. Es-
te se realiz6 mediante el desarrollo de una simulacién usando el programa ANSYS, el cual
permitié la obtencién de una aproximacién inicial de los valores de temperatura, presion, y
velocidad. Con esta simulacién, se logré obtener informacién relevante para justificar un cam-
bio en el disefio de la tobera y para tener una idea inicial del comportamiento del disefio con
los pardmetros seleccionados.

En la imagen anterior, se puede observar el comportamiento de la velocidad dentro de la
camara de combustion, tobera y el espacio externo, una vez que el fluido pasa el escape y entra
en contacto con la atmésfera. Como se puede observar, se da un aumento significativo en la
seccién divergente y cabe recalcar que el fluido alcanza la velocidad del sonido en la garganta
como era esperado. Una vez que se supera la velocidad del sonido, el fluido se convierte en
supersénico y se comienza a acelerar conforme se aumenta el drea transversal de la seccion
convergente y por consecuencia, se disminuye la presion. El fluido continia aumentando su
velocidad conforme se expande en la seccién divergente y cuando este llega a estar en contacto
con la atmoésfera, se logran observar los diamantes de choque. Las ondas de choque inician
dentro de la garganta de la tobera y contintian a lo largo de la seccion divergente, e incluso,
cuando el fluido se encuentra fuera de la misma tratando de alcanzar un equilibrio.

Idealmente se busca que el gas de escape tenga una presién igual a la presion atmosférica
para asegurarse que el impulso especifico va a ser éptimo. Cuando esto no sucede, se puede
obtener un fluido sub-expandido si la presiéon de escape es mayor a la atmosférica o sobre
expandido cuando la presién de escape es menor a la atmosférica y ambos casos presentan
repercusiones sobre la eficiencia el motor. Sin embargo, es preferible tener una sub-expansion
que una sobre expansion, ya que en esta ultima se puede dar un desprendimiento del fluido en
la seccién divergente, generando asi una entrada de aire que provoca fluctuaciones en el fluido
v una disminucién del empuje y del impulso especifico. Ademaés, como se puede observar en el
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Tlustracion 5.1: Comportamiento de la velocidad. Fuente: trabajo propio.

capitulo 3.3 de Rocket Propulsion Elements (Sutton y Biblarz, 2001), se muestra en una tabla
comparativa que indica que los motores que presentan sub-expansion, también presentan un
mayor impulso especifico.

La temperatura se comporta de una manera esperada en términos de tendencia sin em-
bargo se sabia que estos datos no serian los finales y se procedié a esperar posteriores andlisis
para profundizar en este tema. No obstante, se puede observar el mismo comportamiento de
ondas de choque una vez que el fluido sale de la tobera y se puede observar un aumento en
la temperatura cada vez que el fluido se compresiona de nuevo, lo que es un comportamiento
esperado.

En esta dltima imagen se muestra el comportamiento de la presién, la cual disminuye
conforme aumenta la velocidad del fluido. Es importante notar que en esta representacion
también se pueden observar los efectos de las ondas de choque tanto dentro como fuera de la
tobera.

Las figuras 5.1 y 5.2 fueron de especial utilidad para justificar la necesidad de un rediseno
de la seccién divergente de la tobera. Esto debido a que se puede observar una tendencia del
fluido a expandirse una vez que este abandona la tobera, demostrando un comportamiento
de sub-expansién a nivel del mar (condiciones de presién tomadas para esta simulacién). Este
comportamiento hace que se creen componentes del flujo que se mueven en direccién no axial,
provocando una pérdida en la eficiencia debido a que la fuerza de reaccion resultante no apor-
ta al movimiento del cohete tan efectivamente, como lo haria un fluido completamente axial.
Si bien, es esperado que el comportamiento no sea completamente axial, es preferible reducir
este efecto, ya que en caso de que se logre materializar este diseno en futuros proyectos y

71



5.2. VERIFICACION DE SISTEMA CAPITULO 5. ANALISIS DE RESULTADOS
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Ilustracion 5.2: Comportamiento de la temperatura. Fuente: trabajo propio.

aplicarlo a un cohete, se espera que el comportamiento se intensifique debido a la disminucién
de la presion atmosférica a mayores alturas.

Posterior a este andlisis y debido a la biisqueda de la disminucién de la concentracion de
masa en la tobera se optd por realizar un cambio en la seccién divergente como se menciond en
capitulos anteriores.

5.2. Verificacion de Sistema de Enfriamiento

La verificacién del sistema de enfriamiento consiste en determinar si el mismo cumple con
las necesidades presentadas por el motor.

5.2.1. Verificacién de Temperaturas

En general las temperaturas del sistema se comportan de la manera esperada y por debajo
de los valores limite necesarios. La Ilustracion 5.4 muestra el comportamiento de temperaturas
a través del motor.

El cuadro 5.1 muestra los limites previamente establecidos para las temperaturas tanto
del refrigerante como de la pared, de acuerdo con las propiedades de los materiales. El punto
de maxima temperatura en la pared alcanza un valor de 1066 K en la posicion inicial del
motor. Como se puede observar en el cuadro 5.1, este valor maximo que alcanza la pared se
encuentra por debajo de limite de resistencia para el material.
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Pressure ANSYS
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Tlustracion 5.3: Comportamiento de la presién. Fuente: trabajo propio.
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Ilustracion 5.4: Distribucién de temperaturas. Fuente: trabajo propio.

Cuadro 5.1: Valores limite establecidos para las temperaturas de los materiales
Variable Valor | Unidad

Temperatura de ebullicién de queroseno 651 K
Méxima Temperatura de operacién de AIST 321 | 1088,15 K

El refrigerante alcanza una temperatura maxima de 528,9 K, significativamente por de-
bajo del valor de la temperatura de ebullicién para la presién de operacién.
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5.2.2. Flujo de calor maximo y el efecto de Leidenfrost

La verificacién de los flujos de calor se realizd con el objetivo de lograr evitar la presencia
del efecto de Leidenfrost, que podria causar un comportamiento inesperado en la trasferencia
de calor de la pared al refrigerante. Existen valores maximos permisibles en el flujo de calor
para los refrigerantes. Si el flujo de calor al cual se somete el refrigerante es superior al valor
maximo permisible, se puede dar la vaporizacién del refrigerante en la superficie de contacto
generando una capa de vapor local que aisle el cuerpo principal del refrigerante. Esto genera
una disminucioén de la tasa de transferencia, lo cual a su vez genera un incremento incontro-
lable de la temperatura de la pared. Esto puede ocasionar la falla del motor si no se logra
mantener bajo control.

Sutton y Biblarz (2001) y Degner (1961) presentan valores para el flujo de calor maximo.
Para el caso del queroseno, a la presion del sistema de refrigeracién, se presentan dos valores
de flujo méximo, asociados a la velocidad del refrigerante. Dada la ausencia de informacién
m&s completa, se usa la suposicién de un comportamiento lineal en el crecimiento del flujo
méximo de calor con la velocidad.

Cuadro 5.2: Valores de flujo maximo de calor para ebullicién nucleada

Temperatura (K) | Presién (MPa) | Velocidad (m/s) | Flujo Méaximo (MW /m?)

297,2 1,38 1 2,3
8,5 6,2

El cuadro 5.2 presenta los valores de flujo méximo presentados por Sutton y Biblarz (2001)
para el queroseno. A partir de estos valores se realizé una funcién lineal para lograr determinar
valores intermedios a diferentes velocidades del fluido.

dMax :0,5217f+1,78 (51)

La ecuacion 5.1 debe considerarse como una aproximaciéon dado en parte a la falta de
informacién disponible con respecto a los valores de flujo de calor maximo. La Ilustracién
5.5 presenta los valores del flujo de calor calculado para la transferencia entre la pared y el
refrigerante, y el flujo de calor maximo calculado mediante la ecuacién 5.1.

Siempre que el flujo de calor efectivo o flujo de calor que se remueve del sistema, esté por
debajo del valor de flujo de calor maximo predicho, se evita el fendémeno del efecto de Leiden-
frost. Se logra comprobar que ese es el caso a través de todo el motor.

5.3. Resistencia de Materiales

La resistencia de materiales es un componente esencial en el desarrollo de un motor de
cohete. En términos generales se puede simplificar el motor como un recipiente de presion.

Los recipientes de presién se pueden subdividir en dos tipos, de pared delgada, o pared

gruesa (Mott, 2009). El criterio de separacién establece que para tubos delgados la razén entre
el didmetro medio y el espesor de pared debe de ser superior a 20 para considerarse como tal.
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Tlustracion 5.5: Flujos de calor. Fuente: trabajo propio.
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= > 20 (5.2)

Para la pared interna se tiene una razén de 65,4 y para la pared externa se tiene una
razéon de 67,4. Esto implica que los dos motores se van a considerar de pared delgada.

5.3.1. Esfuerzos de Tension

Para recipientes de presién de pared delgada existen dos esfuerzos principales. Los esfuerzos
tangenciales y los esfuerzos longitudinales(Beer, Johnston Jr., DeWolf, y Mazurek, 2013).

P x R;
o = Lx R (5.3)
t
2= 2xt (54)

Donde:

o1: Esfuerzo Tangencial. (Pa)

o9: Esfuerzo Longitudinal. (Pa)

P: Presién. (Pa)

R;: Radio interno. (m)
» t: Espesor de pared. (m)

A partir de las ecuaciones anteriores, se puede observar que el esfuerzo principal siempre
consistira en el esfuerzo tangencial del motor. Por tanto, el estudio de resistencia se concen-
trard en el esfuerzo tangencial para cada caso.

La Tabla 5.3 presenta los valores de presiones dentro del motor y los valores de diferencia

de presion a través de la pared. Dado que el refrigerante estd presurizado, la diferencia de pre-
sién es minima en la pared interna del motor. La principal diferencia de presién se encuentra
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en la pared externa del motor.

Cuadro 5.3: Valores de presién
Variable Valor | Unidad
Presién Interna 1,03 MPa
Presiéon Minima Refrigerante | 1,38 MPa
Presién Méaxima Refrigerante | 1,44 MPa
Diferencial Médximo Interno 0,41 MPa
Diferencial Méximo Externo 1,34 MPa

Una vez definidas las presiones a través de las paredes, se puede determinar los esfuerzos
tangenciales.

Cuadro 5.4: Esfuerzos tangenciales
Variable Valor | Unidad

Pared Interna 13,3 MPa

Pared Externa | 44,6 MPa

Se debe determinar la variacion de los esfuerzos méaximos permisibles con la temperatura
del motor.

5.3.2. Efectos térmicos

Los valores de esfuerzos de cedencia y ultimos del material seleccionado van a sufrir una
variacion importante con la temperatura. Este efecto es significativo, debido a la presencia de
altas temperaturas a través del motor. La Ilustracion 5.6 presenta la variacién de los esfuerzos
de acuerdo con la temperatura.(Stainless Steels Types 321,347 and 348, s.f.)

Variacion de Esfuerzos con la temperatura para el Acero

Inoxidable 321

—eo—[Esfuerzo de
500 ~ Cedencia

Millones

300 . —o— F.'sfperm
Ultimo

Esfuerzos (Pa)
=
=3

0 200 400 600 800 1000

Temperatura (°C)

Iustracion 5.6: Variacion de los esfuerzos de tension ltimos y de cedencia con la temperatura
para acero inoxidable 321. Fuente: Grafica generada a base de la informacién de Allegheny
Ludlum.
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A partir de estos valores se definié una funcién polinomial para la determinacién de los
esfuerzos de cedencia a través de diferentes valores de temperatura.

Sy:aG>|<T6+a5*T5+a4*T4+a3*T3+a2*T2+a1*T+ao (5.5)

Cuadro 5.5: Coeficientes para ecuacion de variacion de esfuerzos con temperatura
ag | —1,21908 x 10~8
as | 3,19595 x 107
as | —3,28953 x 10~
as 16,2375

as | —3,42636 x 10°
ar | —2,39969 x 10*
ag | 2,18221 x 108

A partir de estos valores se puede determinar el margen de seguridad en relacion a los nue-
vos limites de cedencia establecidos en términos de las maximas temperaturas en las paredes
del motor. El cuadro 5.6 presenta los resultados de los cdlculos de los esfuerzos de cedencia
con base en la metodologia presentada.

Cuadro 5.6: Resultados de célculo de esfuerzos

Variable Valor | Unidad
Temperatura de Pared Interna | 793,2 °C
Temperatura de Pared Externa | 255,7 °C

Esfuerzo de Cedencia Interno 124 MPa
Esfuerzo de Cedencia Externo 150 MPa
Margen de Seguridad Interno 9,31
Margen de Seguridad Externo 3,37

El valor de temperatura de la pared externa corresponde al valor maximo de la tempera-
tura de la pared. Se usa este valor dado que no se tiene una idea completa de la temperatura
de la pared externa sin realizar multiples supuestos. Dado que la temperatura méaxima de la
pared externa no puede ser mayor a la del refrigerante, se usé la temperatura de este para
determinar la resistencia de la pared.

A partir de los resultados expuestos se puede apreciar que se manejan valores de margenes
de seguridad muy por encima de 1, para las dos paredes del motor en sus puntos de mayor
grado de exigencia. No se calcularon otros puntos dado que la temperatura y dimensiones
fisicas los hacen menos susceptibles a fallos. La tobera, dado que presenta un menor diametro
que la cdmara, es menos susceptible a un dano por esfuerzo tangencial. El menor margen de
seguridad que se presenta es en la pared externa del motor, donde el alto gradiente de presion
y mayor didmetro generan un valor significativo en esfuerzo tangencial. Cabe aclarar que este
valor se considera que se encuentra en su condicién extrema de operacién y atun presenta un
margen de seguridad apropiado.
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5.3.3. Efectos de Soldadura

Debido a la geometria del motor, se espera que ciertos segmentos del motor requieran ser
soldados entre si. Esto implica que se introducen soldaduras dentro del andlisis de resisten-
cia. Las soldaduras usadas en este motor son de tope entre dos piezas, tanto en la direccion
longitudinal (en la pared externa de la tobera), como en direccién tangencial (en la unién
entre la cdmara y la tobera). Dado que el esfuerzo mas significativo en el motor va a ser en el
esfuerzo tangencial, se prestard mayor cuidado al estudio de la soldadura que va en direccién
longitudinal (perpendicular a la direccién del esfuerzo).

El punto de estudio se da en la tobera, especificamente en la pared externa!. En este
punto la temperatura del fluido no supera los 126°C. Esta sera la temperatura usada para
determinar el esfuerzo de cedencia local.

Budynas y Nisbett (2012) presentan valores descritos en el cédigo AISC para la deter-
minacion de los esfuerzos maximos permisibles en términos de los esfuerzos de cedencia del
material. Para una soldadura de tope se establece un esfuerzo maximo permisible de 0,6 * S,
(Budynas y Nisbett, 2012). Para un esfuerzo de cedencia calculado de 186 MPa se obtiene
un esfuerzo permisible de 111 MPa. Tomando el valor de la Tabla 5.4, se puede determinar
un margen de seguridad de 2,5. Este valor es esperable que mejore si se realiza un estudio a
través de todo el largo de la tobera, dada la disminucién del radio interno a todo lo largo, y
al aumento del esfuerzo de cedencia con el decrecimiento de la temperatura acercandose a la
entrada del refrigerante. Este estudio no se realizé dado que el anélisis de los puntos criticos
provee todos los datos necesarios.

!La pared interna de la tobera se espera se fabrique de una tnica pieza, por lo cual no requiere de un estudio
especifico.

78



Capitulo 6

Diseno Final

6.1. Dimensiones finales

Gracias a los andlisis expuestos en secciones anteriores, se logré iterar sobre el diseno ini-
cial para lograr obtener un motor con una soluciéon termodinamica factible, que cumple con
las medidas de eficiencia esperadas. Sus dimensiones se consideran controlables para la expe-
riencia que se tiene en el pais para el manejo de motores de cohete, mas especificamente, la de
los integrantes del Grupo de Ingenieria Aeroespacial de la Universidad de Costa Rica. Como
resultado se obtuvo un disefio con las dimensiones y especificaciones mostradas a continuacion.

Cuadro 6.1: Dimensiones finales del motor

Variable Valor | Unidad
Didmetro de cdmara 0,1298 m
Didmetro de la Garganta 0,0694 m
Didmetro de Escape 0,1075 m
Longitud de la Seccién Cilindrica | 0,1960 m
Longitud Seccién Convergente 0,0600 m
Longitud Seccion Divergente 0,0569 m
Largo de Motor 0,3129 m

Estas son las medidas generales, como recopilacién de lo descrito en las secciones anterio-
res, donde se profundiza en el flujo del diseno. Como resultado de este proceso y del estudio
termodinamico, se buscé agregar al diseno, el sistema de distribucién descrito anteriormente
junto con los canales de la chaqueta de enfriamiento. Estos componentes, con la configuracion
final se pueden observar en la siguiente imagen.

Las Ilustraciones 6.1 y 6.2 presentan el diseno final del motor, el cual incorpora todos
los elementos presentados en el desarrollo del proyecto. Adicionalmente presenta una serie de
elementos adicionales para el adecuado funcionamiento del motor.

La Iustracién 6.3 presenta una vista con un corte de 3/4, con el objetivo de presentar los
elementos internos del motor. Es importante recalcar la presencia de un esquema de doble
pared por donde se da el flujo del refrigerante en direccién a contra flujo con respecto a la
direccion de los gases calientes hacia el escape. Se puede visualizar la presencia del inyector y
demas elementos internos para el trasiego del combustible y oxidante atraves del motor.
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Tlustracion 6.1: Disefio final. Fuente: trabajo propio.

80



6.1. DIMENSIONES FINALES CAPITULO 6. DISENO FINAL

Tustracion 6.3: Disefio final. Fuente: trabajo propio.

6.1.1. Diseno del distribuidor

Como se puede observar en la Ilustracién 6.1, se presenta un caracol en la salida de la
tobera. Para asegurarse que el fluido refrigerante se va a distribuir a toda la superficie de ma-
nera uniforme, se procedié a realizar un disefio de distribucién similar al de una turbina tipo
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Francis, donde el didmetro del conducto que lleva al fluido va disminuyendo progresivamente.

Cuadro 6.2: Valores de diseno del distribuidor

Variable Valor | Unidad
Diametro Inicial del Distribuidor | 12,7 mm
Diametro Final del Distribuidor 1 mim

La Ilustracion 6.4 presenta el comportamiento esperado en el distribuidor. Se espera que,
dentro del distribuidor la pérdida de presién por efectos de friccion llegue a un valor de 19,59
kPa.

Comportamiento del Distribuidor
0.4 7
0.35 6

—o—Flujo Masico

—e—Velocidad del Flujo

Flujo Masico (kg/s)
o

Velocidad del Flujo (m/s)

0.05 I

0 100 200 300 400
Angulo del Distribuidor (Grados)

Ilustracion 6.4: Comportamiento de las variables dentro del distribuidor. Fuente: trabajo pro-
pio.

La Ilustracién 6.4 presenta los comportamientos del flujo mésico y la velocidad del fluido a
lo largo de su movimiento en el distribuidor. El disefio debia de conformarse a las limitaciones
de diametro de entrada, que consistia en el didmetro de tuberia de trasiego del combustible,
asi como un didametro final que permitiese la manufactura.

Se presenta una imagen del distribuidor en la Ilustracion 6.5. Este esta disenado para ser
soldado a las paredes internas y externas de la tobera.

6.1.2. Diseno de Inyector

El diseno de un inyector para un motor de cohete presenta un grado de dificultad seme-
jante al de este Proyecto Final de Graduacién, y se encuentra fuera de los limites establecidos
para este trabajo. Sin embargo, los autores consideran que el disenio estaria incompleto sin la
presentacién de un diseno preliminar del inyector.

Existen tres tipos principales de inyector, Inyector de Pin (“Pintle Injector”), Inyector
de Remolino (“Swirl Injector”), y el Inyector de Plato (“Plate Injector”)(Sutton y Biblarz,
2001). Dada la relativa facilidad de su diseno, se eligié la configuracién de Inyector de Pla-
to. La distribucién de los agujeros del inyector se hizo en una configuracién central para los
agujeros de inyeccién de combustible. La distribucién de los agujeros de inyeccién de oxidante
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Tlustracion 6.5: Distribuidor. Fuente: trabajo propio.

se dan en una configuracion circular externa al circulo central de combustible, con agujeros
angulados de forma tal que impacten el “anillo” central de combustible a cierta distancia del
plato de inyeccion.

El plato de inyeccién recibe los flujos combinados del oxidante y combustible. Si bien estos
dos flujos se mueven a considerables velocidades como para enfriar el plato de inyeccién, no
se ha realizado un estudio de transferencia sobre esta superficie. Ante tal ausencia de infor-
macién, se recomienda, adicionalmente a un estudio en mayor profundidad del tema, el uso
de materiales especiales para alta resistencia a temperatura, en particular Inconel.

Cuadro 6.3: Parametros de inyector

Variable Valor Unidad
Numero de Agujeros de Oxidante 60 -
Nimero de Agujeros de Combustible 10 -
Didametro de Oxidante 1,59 (1/16) | mm (in)
Didmetro de Combustible 1,59 (1/16) | mm (in)
Velocidad de Oxidante 21,8 m/s
Velocidad de Combustible 22,3 m/s
Caida de Presién Oxidante 0,23 MPa
Caida de Presién Combustible 0,24 MPa

El Cuadro 6.3 presenta los principales valores descriptores del inyector. Se utilizé6 un
coeficiente de descarga (Cy) de 0,9, de acuerdo a la Tabla 8-2 presentada en Rocket Propulsion
Elements (Sutton y Biblarz, 2001). El calculo de pérdidas se realizé por medio de la ecuacién:

S\ 2

p U

AP ==.-(— 6.1

2 <Cd> (6.1)

Se buscé obtener la velocidad lo més cercana al valor de 19,5 m/s mencionado por Pillai
(2018) para un cohete con caracteristicas semejantes.
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Es importante recalcar que esta seccién representa una versién muy preliminar del proce-
so de diseno de un inyector de cohete. Dentro de las recomendaciones de este documento se
mencionard mas sobre el inyector.

Tlustracion 6.6: Inyector. Fuente: trabajo propio.

6.2. Sistema de distribucion

El disenio del sistema de distribucién de los propelentes, para el funcionamiento dentro
de un cohete es altamente complejo debido a que se busca que sea lo mas optimizado posi-
ble, y asi pueda ser ubicado dentro del vehiculo. Debido a que este disenio estd enfocado a
ser utilizado en una prueba estatica, el sistema de distribucion es dependiente del banco de
pruebas donde va a ser ubicado y el diseno se encuentra fuera del enfoque de este proyecto
de graduacién. Por esta razén se realizard una descripcién general de los componentes del
sistema de distribucién, asi como de la configuracion.

6.2.1. Meétodo de distribucion de propelentes

Para lograr transportar el 6xido nitroso y el Jet A-1 desde sus respectivos tanques de
almacenamiento hasta el motor, se propone utilizar un sistema de presurizacién donde se
inyecta un gas inerte para llevar el propelente a la presiéon necesaria para distribuirlo a través
de las tuberfas y valvulas. Segin Newburn (1961), los dos gases més utilizados en los sistemas
de presurizacién son el helio y el nitréogeno. El helio es utilizado sobre todo en sistemas
criogénicos dado que el nitréogeno presenta un problema de solubilidad sobre combustibles
y oxidantes en esos rangos de temperatura. Dado que el sistema expuesto no requiere de
temperaturas criogénicas, su ficil obtencién y bajo costo, se decidié seleccionar el nitrégeno.
En la imagen 6.7 se muestra un diagrama bésico que ilustra el principio de funcionamiento.
Como es de esperar, el uso de este sistema implica la utilizacion de tanques que aguanten la
presion de almacenamiento, asi como tuberias y valvulas.
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Gas Presurizado

. mmm) Propelente

Tlustracion 6.7: Diagrama de presurizacién. Fuente: trabajo propio.

6.2.2. Componentes para trasiego

Como se mencioné anteriormente, el sistema de enfriamiento planteado requiere de dife-
rentes dispositivos para poder trasegar el fluido hasta la cdmara de combustién. Se inici6é por
los tanques de almacenamiento del combustible, el comburente y el gas de presurizacién, los
cuales deben de soportar una presién de 5,52 MPa (800 psi). Estos se deben de ubicar aislados
del sistema par evitar que hagan ignicién en caso de un accidente.

Las tuberias se seleccionaron para ser de acero inoxidable, esto debido a que el éxido nitroso
tiene una tendencia a reaccionar con aceros ordinarios, llenando el combustible de impurezas
y generando ineficiencias. La aleacion seleccionada para las mismas es acero inoxidable grado
304 debido a su disponibilidad en el mercado. Estas tuberias contaran con diferentes tipos
de valvulas para manejar y regular el flujo en su interior. Se planea tener vélvulas de alivio
y reguladores, para evitar cualquier excedente en la presion y asegurarse que los propelentes
entren a la presién adecuada al motor, la cual fue seleccionada para el diseno. Entre otros
componentes, se propone el uso de valvulas manuales, electrénicas y también valvulas de re-
tencién o de una via para controlar el flujo del fluido. El uso de estas valvulas, la longitud
de las tuberias, demdas accesorios como codos y las pérdidas ligadas a estos, se reitera, son
dependientes de la configuraciéon de banco de pruebas y de las instalaciones donde se ubicara,
por esto, se recomienda hacer un estudio més profundo de ser decidido construir el motor.
Adicionalmente, se pueden utilizar sensores de presion y termocuplas para monitorear el com-
portamiento de los fluidos durante el trasiego.

En la figura 6.8, se muestra un disefio general de los componentes que se consideran nece-
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sarios para el trasiego de los fluidos desde los tanques hasta el motor.

Carga de

—D@Dﬂ— Carga de Carga de
Propelente Propelente

Elemento Simbolo ()

Valvula Manual

Electro-valvula (o

Reg. Presion

Valvula Alivio

L\

NC: Normalmente Cerrada

CPH(D)

Termocupla

0@ [hH &

Sensor Presion

Ilustracion 6.8: Diagrama sistema de distribucion. Fuente: trabajo propio.

6.3. Instalaciones de prueba e instrumentacion del sistema

En este proyecto se delimit6 al disenio del motor, sin contemplar la construccién y prueba
de este por motivos de seguridad, presupuesto e infraestructura. Sin embargo, se decidié com-
partir algunos detalles respecto a las instalaciones que pueden ser de utilidad en caso de darle
continuacién al proyecto. En esta subseccion, se comentaran algunos detalles que pueden ser
de utilidad para proyectos donde se enfoque en el diseno y/o construccién de instalaciones
con la capacidad de probar este tipo de motores y la posible instrumentacién necesaria.
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6.3.1. Instalaciones de prueba

Se debe recalcar que las pruebas de motores de cohete, de cualquier tipo y tamano son
de alto riesgo, sin embargo, los motores de combustible liquido se encuentran en la parte alta
de la lista debido a la cantidad de subsistemas que lo componen, que anaden variables de
riesgo a la ecuacién. Por esto, se recomienda mantener un alto seguimiento de las buenas
practicas para la seguridad y las precauciones de seguridad establecidas por diferentes entes
internacionales. Las instalaciones deben estar lo méas alejado posible de las zonas urbanas y
de cualquier zona habitada, por lo que las propiedades que ofrece la Universidad externas al
Valle Central son una buena opcién para considerar.

Para realizar la prueba, se recomienda tener un hangar especializado que proteja a las
personas encargadas de la prueba, aislandolos del compartimento o habitacién donde se ubi-
ca el motor, a una distancia prudente que les permita realizar el control de los dispositivos
(valvulas y sistema de medicién) remotamente. Debe contar con un compartimento donde se
ubican los tanques de los propelentes y el gas de presurizaciéon que como ya se menciond ante-
riormente, para este diseno es el nitrégeno. Este compartimento, debe estar aislado también
para evitar que sea afectado por una accidental explosién o por las condiciones de operacion
del motor, especialmente debido a la temperatura de los gases de escape. Se han observado
casos donde estos tanques se ubican bajo tierra en un compartimento especializado para man-
tener las condiciones de almacenamiento adecuadas. En la habitacién de pruebas se deben
colocar ciertos equipos para el monitoreo del comportamiento del motor, estos dispositivos
usualmente son convertidores analégico-digitales de alto costo por lo que es necesario ubicarlos
en un recinto o encierro que los mantenga aislados y protegidos de las condiciones de la prueba.

6.3.2. Instrumentacion del sistema

Es necesario monitorear diferentes variables que permitan conocer el verdadero compor-
tamiento del motor una vez en funcionamiento, para asi comparar estos resultados con las
aproximaciones tedricas, sin embargo, otras variables que usualmente son medidas también
se monitorean para prevenir accidentes en caso de que el motor esté presentando comporta-
mientos andémalos durante su operacién. A continuacién, se muestran algunas de las variables
que se recomienda medir, asi como los sensores que permiten hacerlo.

Cuadro 6.4: Variables para adquisicién de datos

Variable Sensor
Temperatura Termopar
Presion Transductores de Presién
Empuje Celdas de Carga
Velocidad de fluido Sensor de flujo

Los sensores mencionados anteriormente entregan senales analdgicas de corriente o vol-
taje que deben de ser procesados por un convertidor analégico-digital (ADC por sus siglas
en inglés) para asi ser leidos por un controlador, que puede ser un sistema embebido en el
mismo dispositivo o que puede estar ubicado en un compartimento de control aislado. En este
controlador se debe contar con un programa que permita leer estos datos crudos y traducirlos
a las unidades respectivas dependiendo del sensor del cual provengan. Entre los programas
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Cuarto de Cubierta de Proteccion Celda de Carga
Control Conexion ’7
Ethernet Dispositivo de
Adquisicion de Datos [ —— Termopar
I I Modular.

Tlustracion 6.9: Diagrama adquisicién de datos. Fuente: trabajo propio.

que se pueden utilizar estdn LabVIEW y Matlab, herramientas que ya estdn disponibles para
los estudiantes de la Escuela de Ingenieria Mecanica de la UCR hoy en dia y su seleccion es
dependiente de los equipos seleccionados (sensores y por ende convertidores). Adicionalmen-
te, se pueden agregar otro tipo de sistemas y andlisis como por ejemplo el uso de sistemas
de visién con diferentes camaras para monitorear el comportamiento de los gases durante la
combustién, los componentes de estos y realizar un anélisis de danos estructurales posterior a
la prueba. De igual manera, se pueden agregar acelerémetros y microfonos para medir vibra-
ciones y sonido, tomando en cuenta que entre més cantidad y tipos de sensores se seleccionen,
més complejo y costosos se vuelve el equipo de adquisicién de datos.

Para concretar un sistema de adquisicion de datos especifico para este sistema, se requiere
definir los sensores a utilizar para conocer las especificaciones y requerimientos. Las celdas de
carga y sensores de presién usualmente requieren de excitaciéon, la cudl, dependiendo de su
valor, puede ser suministrada por el equipo de adquisiciéon de datos o puede que requiera de
una fuente de alimentacién externa. Debido a que en este trabajo final de graduacion, no se
enfocara en la seleccion especifica de los mismos, se procedié a realizar una propuesta general
que cubra los sensores generales.

Se pensé en un sistema CompactDAQ de la empresa National Instruments para esta pro-
puesta, la cual requiere de la seleccién de un chasis y médulos especificos a las variables fisicas
que se quieran medir. El chasis seleccionado es un cDAQ-9137, el cudl cuenta con un contro-
lador embebido. Como se observa en la Ilustracién 6.9, se planteé un panel de control donde
se ubicard una computadora, la misma estard solamente monitoreando el sistema debido a
que el procesamiento y almacenamiento de datos se realizara en el controlador del chasis.
Posteriormente, se seleccionaron algunos médulos para cubrir la adquisicién de los sensores
antes mencionados. Para la medida de temperatura con termocuplas, se propone el uso de
un NI-9213 que puede medir de 16 sensores simultdneamente, para lo sensores de presién y
celdas de carga se recomienda un NI-9237 dado que permite medir de 4 sensores, por lo que se
requeriria mas de uno y por ultimo se consideré un NI-9219 que es un moédulo universal que
permite tener versatilidad en el sistema y expansién (para sensores de presion y temperatura).
Como se menciond anteriormente, esto es solo una propuesta inicial que debera de ser estudia-
da més a fondo. Se recomienda considerar mas opciones y realizar una comparacién entre ellas.
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Conclusiones

Se logro utilizar el flujo de diseno definido al inicio de este trabajo y especificado en los
objetivos especificos, obteniendo los siguientes resultados.

» Mediante diferentes analisis que incluyen factores de seguridad, disponibilidad en el
mercado, caracteristicas térmicas, manejo y eficiencia, se seleccioné el Jet A-1 como
combustible y el 6xido nitroso como oxidante.

= Utilizando los datos termodinamicos obtenidos de la herramienta CEA, se determinaron
los valores ideales de operacién para los propelentes. Se obtuvo un impulso especifico
tedrico de 211,11 s, una velocidad caracteristica de 1600,4 m/s, para una presién de
camara de 1,03 MPa (150 psi) y una razén de O/F de 6.

= Las ecuaciones de flujo isoentrépico junto con la seleccién de un empuje de 5 kN permi-
tieron calcular las diferentes dimensiones fisicas y definir la geometria del motor.Para la
camara de combustion se calculé un didmetro de 129,8 mm y una longitud de 196 mm.
Los calculos de dimensiones para la tobera resultaron en un didmetro de garganta de
69,4 mm un didmetro de escape de 107,5 mm con una razén de areas de expansion de
2.4.

= Se logré iterar sobre un disefio inicial de tobera, con su seccién divergente tipo coénica,
hasta llegar a una aproximacion parabdlica, en la bisqueda de una mayor eficiencia que
fue justificada por los resultados de diferentes simulaciones. Estas simulaciones permitie-
ron comprobar que el fluido acelerado por el motor alcanzaria velocidades supersénicas.
Se logré obtener una velocidad de escape de 2070,99 m/s para un nimero Mach equi-
valente de 2,17.

= Para la tobera y cAmara de combustién se seleccioné como material para su manufactura
el acero inoxidable de grado AISI 321 debido a que permite operar temperaturas de hasta
1089,15 K y ademas tiene alta resistencia y baja reactividad.

= Se decidi6 una configuracién de chaqueta de enfriamiento que permite cubrir la mayor
superficie del motor con el fluido refrigerante. Después de realizar varios cédlculos para
validar su capacidad de absorcién de calor y su comportamiento en las condiciones
necesarias, se decidié utilizar el mismo combustible (Jet A-1) para enfriar el motor
v asi precalentarlo antes de entrar a la cdmara de combustién, aumentando asi en la
eficiencia.
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A partir de un andlisis computacional de aproximaciéon por elementos finitos se deter-
mind una carga térmica en el motor de 170,2 kW a ser removidos por el sistema de
enfriamiento. Para dicha carga térmica se determiné una temperatura de superficie in-
terna de pared de 1066,33 K, con una temperatura de refrigerante en el escape del ciclo
de enfriamiento de 528,9 K.

Como parte del andlisis de carga térmica, se determiné un estado de operaciéon en un
régimen estacionario para un tiempo de 2 minutos. Esto se logré mediante la aplicacién
del método de elementos finitos a través del tiempo, con el objetivo de determinar el
comportamiento final del sistema.

Se determind la pérdida generada por el sistema sobre el fluido refrigerante para su flujo
a través del sistema. Para el segmento recto de la chaqueta de enfriamiento se presenta
una pérdida de 64,52 kPa.

Una vez listo el diseno final de motor, se procedié a realizar un anélisis y descripcion
general de los demds elementos que se requieren para su funcionamiento en un banco
de pruebas. Se mencionaron diferentes aspectos que deben ser tomados en cuenta para
el diseno de las instalaciones donde se probaria el motor, y se realizé una aproximacion
inicial del sistema de medicién de las variables relevantes para su estudio.
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Capitulo 8

Recomendaciones

En este campo de estudio, la prueba fisica de los sistemas es de suma importancia y
permite realizar muchos ajustes al disefio, para aumentar su eficiencia y confiabilidad. Una
de las principales limitaciones que se tuvo fue el hecho de no poder llevar el diseno a estas
instancias por motivos de presupuesto, complejidad, falta de instalaciones y seguridad. Es
por esto que las siguientes recomendaciones estan relacionadas principalmente a los pasos a
seguir para que futuros proyectos logren llevar este diseno a su materializacién y optimizacion.

= Una de las recomendaciones generales es mejorar la profundizacién en el diseno de to-
beras para lograr disefios de mayor eficiencia y complejidad, como los que son posibles
con el método de caracteristicas. El disenio de la tobera en el motor presentado usa una
aproximacién parabdlica ampliamente aceptada, pero en aplicaciones de alto rendimien-
to se prefiere la aplicacion del método de caracteristicas. Este método permite realizar
un diseno de la seccion divergente de la tobera mucho mas eficiente que los dos métodos
aplicados en este proyecto de graduacién.

= Se pueden realizar ajustes al diseno y mejorar la aproximacién al comportamiento real
del sistema analizando con mas detalles algunas caracteristicas que se asumieron, tenian
un comportamiento constante, como se puede observar en las suposiciones listadas a lo
largo de los diferentes andlisis. En particular parametros descriptivos del comportamien-
to de los elementos, como capacidades calorificas, viscosidades y densidades en ciertos
puntos del diseno

= Antes de llevar este disenio a una etapa de manufactura, se recomienda realizar simula-
ciones adicionales para validar y verificar su comportamiento de manera computacional.
Esto permitird analizar méds a fondo de las ventajas y desventajas de los métodos de
manufactura disponibles. Estos andlisis deberan de realizarse en términos de la distri-
bucién de temperaturas, comportamiento del flujo de los gases de combustién y del flujo
del refrigerante

= Si bien la resistencia de los materiales fue considerada, un andlisis méas exhaustivo de
las cargas que recibird la estructura sera de alto beneficio para evitar fallas en la prueba
estatica, la cual debe de ser el siguiente paso. Se puede tomar provecho de diferentes
programas para aplicar andlisis de elementos finitos a este estudio también.

= Una profundizacién en los sistemas auxiliares es requerida antes de realizar un plan-
teamiento para la manufactura de este motor. Por sistemas auxiliares se especifican los
sistemas de diagnéstico, sistemas de medicién y sistemas de control del motor.
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= Es necesario un estudio dedicado hacia el sistema de inyeccién. Se realizé un diseno de
inyector inicial, pero el funcionamiento del motor se puede mejorar haciendo un estudio
apropiado. Se recomienda considerar el cambio a un inyector de Pin (“Pintle Injector”),
en particular por su funcionalidad en motores con empuje regulable!.

= Es necesario un estudio detallado del sistema de presurizacién de los tanques de pro-
pelentes. En particular investigar las capacidades que presenta el 6xido nitroso para
presurizacion autégena. Se recomienda al lector el articulo “Engineering Model for Self-
Pressurizing Saturated-NoO-Propellant Feed Systems” (Whitmore y Chandler, 2010) en
este escenario particular.

= Se recomienda el estudio de sistemas de regulacion de empuje con el objetivo de un
desarrollo a futuro de motores para aterrizajes verticales en sistemas de transporte
reutilizable. Para tal efecto se recomienda la lectura de “Liquid-Propellant Rocket Engine
Throttling: A Comprehensive Review”(Casiano, Hulka, y Yang, 2010).

= Para mejorar el disenio del sistema de enfriamiento, aumentar el espesor de capa de
refrigerante y facilitar la manufactura, se puede suplantar la configuracién de arreglo
anular con flujo axial por un arreglo tipo bobina con flujo radial de refrigerante. Este
diseno alternativo permite que se disminuya la velocidad del fluido, sin embargo, como
cada particula recorre una mayor area, se logra mantener la extraccién de energia.

= Respecto al sistema de distribucion, se debe de realizar un andlisis detallado de las
instalaciones donde va a estar ubicado el banco de pruebas, ya que de esto depende el
diseno de las tuberias y tanques de alimentacién de propelentes al sistema. Se recomienda
una amplia investigacion tanto de los sistemas de control como de los de adquisicién de
datos para llegar a la mayor automatizacién u operacién remota posible, debido a lo
riesgosas que son estas pruebas.

= Las instalaciones donde se ubique el banco de pruebas deben de estar alejadas de zonas
habitadas que se puedan ver afectadas por un accidente. Para la seleccién del lugar,
asi como para la realizacién de pruebas en el futuro, se recomienda el asesoramiento de
un Certificado nivel 2 de la Asociaciéon de Coheteria de Alta Potencia de TRIPOLI de
EE. UU. Esto debido al conocimiento en términos de seguridad que es requerido para
adquirir esta certificaciéon. Una gran ventaja es que el pais ya cuenta con una importante
cantidad de certificados.

= Se recomienda la realizacién de un estudio de inestabilidades del sistema de combustién.
Dada la complejidad del sistema de inyeccién y combustion, el motor puede presentar
inestabilidades en su comportamiento.

'Los motores con empuje regulable son muy dtiles en cohetes reutilizables, o en cohetes con aterrizaje
vertical.
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ANEXO

ANEXO

Anexo A.2. Tabla de expansion isoentropica

M A/A* P/ P p/po T/To V/Vo
0.01 59.532 1.000 1.000 1.000 1.000
0.02 29.771 1.000 1.000 1.000 1.000
0.03 19.853 0.999 1.000 1.000 1.000
0.04 14.895 0.999 0.999 1.000 1.001
0.05 11.922 0.999 0.999 1.000 1.001
0.06 9.941 0.998 0.998 1.000 1.002
0.07 8.527 0.997 0.998 1.000 1.002
0.08 7.467 0.996 0.997 1.000 1.003
0.09 6.643 0.995 0.996 0.999 1.004
0.10 5.985 0.994 0.995 0.999 1.005
0.11 5.447 0.993 0.994 0.999 1.006
0.12 4.999 0.992 0.993 0.999 1.007
0.13 4.621 0.990 0.992 0.999 1.008
0.14 4.297 0.989 0.990 0.998 1.010
0.15 4.017 0.987 0.989 0.998 1.011
0.16 3.772 0.985 0.987 0.998 1.013
0.17 3.557 0.983 0.986 0.998 1.015
0.18 3.365 0.982 0.984 0.998 1.016
0.19 3.195 0.979 0.982 0.997 1.018
0.20 3.041 0.977 0.980 0.997 1.020
0.21 2.903 0.975 0.978 0.997 1.022
0.22 2.777 0.973 0.976 0.996 1.024
0.23 2.663 0.970 0.974 0.996 1.027
0.24 2.558 0.967 0.972 0.996 1.029
0.25 2.462 0.965 0.969 0.995 1.032
0.26 2.374 0.962 0.967 0.995 1.034
0.27 2.293 0.959 0.964 0.994 1.037
0.28 2.217 0.956 0.962 0.994 1.040
0.29 2.147 0.953 0.959 0.994 1.043
0.30 2.082 0.950 0.956 0.993 1.046
0.31 2.022 0.946 0.953 0.993 1.049
0.32 1.965 0.943 0.950 0.992 1.052
0.33 1.912 0.939 0.947 0.992 1.056
0.34 1.863 0.936 0.944 0.991 1.059
0.35 1.816 0.932 0.941 0.991 1.063
0.36 1.772 0.928 0.938 0.990 1.067
0.37 1.731 0.924 0.934 0.990 1.070
0.38 1.692 0.921 0.931 0.989 1.074
0.39 1.656 0.916 0.927 0.988 1.079
0.40 1.621 0.912 0.924 0.988 1.083
0.41 1.589 0.908 0.920 0.987 1.087
0.42 1.558 0.904 0.916 0.987 1.092
0.43 1.528 0.900 0.912 0.986 1.096
0.44 1.500 0.895 0.908 0.985 1.101
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0.45 1.474 0.891 0.904 0.985 1.106
0.46 1.449 0.886 0.900 0.984 1.111
0.47 1.425 0.881 0.896 0.983 1.116
0.48 1.402 0.877 0.892 0.983 1.121
0.49 1.381 0.872 0.888 0.982 1.126
0.50 1.360 0.867 0.884 0.981 1.132
0.51 1.341 0.862 0.879 0.980 1.137
0.52 1.322 0.857 0.875 0.980 1.143
0.53 1.304 0.852 0.870 0.979 1.149
0.54 1.288 0.847 0.866 0.978 1.155
0.55 1.271 0.842 0.861 0.977 1.161
0.56 1.256 0.836 0.856 0.977 1.168
0.57 1.241 0.831 0.852 0.976 1.174
0.58 1.227 0.826 0.847 0.975 1.181
0.59 1.214 0.820 0.842 0.974 1.187
0.60 1.201 0.815 0.837 0.973 1.194
0.61 1.189 0.809 0.832 0.972 1.201
0.62 1.177 0.804 0.827 0.971 1.209
0.63 1.166 0.798 0.822 0.970 1.216
0.64 1.156 0.792 0.817 0.970 1.223
0.65 1.146 0.787 0.812 0.969 1.231
0.66 1.136 0.781 0.807 0.968 1.239
0.67 1.127 0.775 0.802 0.967 1.247
0.68 1.118 0.769 0.797 0.966 1.255
0.69 1.110 0.764 0.792 0.965 1.263
0.70 1.102 0.758 0.786 0.964 1.272
0.71 1.094 0.752 0.781 0.963 1.281
0.72 1.087 0.746 0.776 0.962 1.289
0.73 1.080 0.740 0.770 0.961 1.298
0.74 1.074 0.734 0.765 0.960 1.308
0.75 1.068 0.728 0.759 0.959 1.317
0.76 1.062 0.722 0.754 0.958 1.327
0.77 1.056 0.716 0.748 0.957 1.336
0.78 1.051 0.710 0.743 0.955 1.346
0.79 1.046 0.704 0.737 0.954 1.356
0.80 1.042 0.697 0.732 0.953 1.367
0.81 1.037 0.691 0.726 0.952 1.377
0.82 1.033 0.685 0.720 0.951 1.388
0.83 1.029 0.679 0.715 0.950 1.399
0.84 1.026 0.673 0.709 0.949 1.410
0.85 1.023 0.667 0.704 0.947 1.421
0.86 1.020 0.660 0.698 0.946 1.433
0.87 1.017 0.654 0.692 0.945 1.445
0.88 1.014 0.648 0.687 0.944 1.457
0.89 1.012 0.642 0.681 0.943 1.469
0.90 1.010 0.636 0.675 0.942 1.481
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0.91 1.008 0.629 0.669 0.940 1.494
0.92 1.006 0.623 0.664 0.939 1.507
0.93 1.005 0.617 0.658 0.938 1.520
0.94 1.003 0.611 0.652 0.937 1.533
0.95 1.002 0.605 0.646 0.935 1.547
0.96 1.002 0.598 0.641 0.934 1.561
0.97 1.001 0.592 0.635 0.933 1.575
0.98 1.000 0.586 0.629 0.931 1.589
0.99 1.000 0.580 0.623 0.930 1.604
1.00 1.000 0.574 0.618 0.929 1.619
1.01 1.000 0.568 0.612 0.927 1.634
1.02 1.000 0.561 0.606 0.926 1.650
1.03 1.001 0.555 0.601 0.925 1.665
1.04 1.001 0.549 0.595 0.923 1.681
1.05 1.002 0.543 0.589 0.922 1.698
1.06 1.003 0.537 0.583 0.921 1.714
1.07 1.004 0.531 0.578 0.919 1.731
1.08 1.006 0.525 0.572 0.918 1.748
1.09 1.007 0.519 0.566 0.916 1.766
1.10 1.009 0.513 0.561 0.915 1.783
1.11 1.011 0.507 0.555 0.914 1.802
1.12 1.013 0.501 0.549 0.912 1.820
1.13 1.015 0.495 0.544 0.911 1.839
1.14 1.017 0.489 0.538 0.909 1.858
1.15 1.020 0.484 0.533 0.908 1.877
1.16 1.023 0.478 0.527 0.906 1.897
1.17 1.025 0.472 0.522 0.905 1.917
1.18 1.028 0.466 0.516 0.904 1.938
1.19 1.032 0.461 0.511 0.902 1.958
1.20 1.035 0.455 0.505 0.901 1.980
1.21 1.038 0.449 0.500 0.899 2.001
1.22 1.042 0.444 0.494 0.898 2.023
1.23 1.046 0.438 0.489 0.896 2.046
1.24 1.050 0.432 0.483 0.895 2.068
1.25 1.054 0.427 0.478 0.893 2.091
1.26 1.058 0.421 0.473 0.891 2.115
1.27 1.063 0.416 0.468 0.890 2.139
1.28 1.067 0.411 0.462 0.888 2.163
1.29 1.072 0.405 0.457 0.887 2.188
1.30 1.077 0.400 0.452 0.885 2.213
1.31 1.082 0.395 0.447 0.884 2.239
1.32 1.088 0.389 0.441 0.882 2.265
1.33 1.093 0.384 0.436 0.881 2.292
1.34 1.099 0.379 0.431 0.879 2.319
1.35 1.105 0.374 0.426 0.877 2.347
1.36 1.111 0.369 0.421 0.876 2.375
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1.37 1.117 0.364 0.416 0.874 2.403
1.38 1.123 0.359 0.411 0.873 2.432
1.39 1.130 0.354 0.406 0.871 2.462
1.40 1.136 0.349 0.401 0.869 2.492
1.41 1.143 0.344 0.396 0.868 2.522
1.42 1.150 0.339 0.392 0.866 2.553
1.43 1.157 0.334 0.387 0.864 2.585
1.44 1.165 0.330 0.382 0.863 2.617
1.45 1.172 0.325 0.377 0.861 2.650
1.46 1.180 0.320 0.373 0.859 2.684
1.47 1.188 0.316 0.368 0.858 2.718
1.48 1.196 0.311 0.363 0.856 2.752
1.49 1.205 0.307 0.359 0.854 2.787
1.50 1.213 0.302 0.354 0.853 2.823
1.51 1.222 0.298 0.350 0.851 2.859
1.52 1.231 0.293 0.345 0.849 2.897
1.53 1.240 0.289 0.341 0.848 2.934
1.54 1.249 0.285 0.336 0.846 2.973
1.55 1.259 0.280 0.332 0.844 3.012
1.56 1.268 0.276 0.328 0.843 3.052
1.57 1.278 0.272 0.323 0.841 3.092
1.58 1.289 0.268 0.319 0.839 3.133
1.59 1.299 0.264 0.315 0.838 3.175
1.60 1.309 0.260 0.311 0.836 3.218
1.61 1.320 0.256 0.307 0.834 3.261
1.62 1.331 0.252 0.303 0.832 3.305
1.63 1.342 0.248 0.298 0.831 3.350
1.64 1.354 0.244 0.294 0.829 3.396
1.65 1.366 0.240 0.290 0.827 3.443
1.66 1.378 0.237 0.287 0.826 3.490
1.67 1.390 0.233 0.283 0.824 3.538
1.68 1.402 0.229 0.279 0.822 3.587
1.69 1.415 0.226 0.275 0.820 3.637
1.70 1.428 0.222 0.271 0.819 3.688
1.71 1.441 0.218 0.267 0.817 3.740
1.72 1.454 0.215 0.264 0.815 3.793
1.73 1.468 0.211 0.260 0.813 3.846
1.74 1.482 0.208 0.256 0.812 3.901
1.75 1.496 0.205 0.253 0.810 3.957
1.76 1.510 0.201 0.249 0.808 4.013
1.77 1.525 0.198 0.246 0.806 4.071
1.78 1.540 0.195 0.242 0.804 4.129
1.79 1.555 0.192 0.239 0.803 4.189
1.80 1.570 0.188 0.235 0.801 4.250
1.81 1.586 0.185 0.232 0.799 4.312
1.82 1.602 0.182 0.229 0.797 4.375
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1.83 1.619 0.179 0.225 0.796 4.439
1.84 1.635 0.176 0.222 0.794 4.504
1.85 1.652 0.173 0.219 0.792 4.570
1.86 1.670 0.170 0.216 0.790 4.638
1.87 1.687 0.168 0.212 0.789 4.707
1.88 1.705 0.165 0.209 0.787 4.777
1.89 1.723 0.162 0.206 0.785 4.848
1.90 1.742 0.159 0.203 0.783 4.920
1.91 1.761 0.156 0.200 0.781 4.994
1.92 1.780 0.154 0.197 0.780 5.069
1.93 1.800 0.151 0.194 0.778 5.146
1.94 1.820 0.149 0.191 0.776 5.224
1.95 1.840 0.146 0.189 0.774 5.303
1.96 1.861 0.143 0.186 0.772 5.384
1.97 1.882 0.141 0.183 0.771 5.466
1.98 1.903 0.139 0.180 0.769 5.550
1.99 1.925 0.136 0.177 0.767 5.635
2.00 1.947 0.134 0.175 0.765 5.722
2.01 1.970 0.131 0.172 0.763 5.810
2.02 1.992 0.129 0.169 0.762 5.900
2.03 2.016 0.127 0.167 0.760 5.992
2.04 2.040 0.125 0.164 0.758 6.085
2.05 2.064 0.122 0.162 0.756 6.180
2.06 2.088 0.120 0.159 0.754 6.277
2.07 2.113 0.118 0.157 0.753 6.375
2.08 2.139 0.116 0.154 0.751 6.476
2.09 2.165 0.114 0.152 0.749 6.578
2.10 2.191 0.112 0.150 0.747 6.682
2.11 2.218 0.110 0.147 0.745 6.787
2.12 2.245 0.108 0.145 0.744 6.895
2.13 2.273 0.106 0.143 0.742 7.005
2.14 2.301 0.104 0.141 0.740 7.116
2.15 2.330 0.102 0.138 0.738 7.230
2.16 2.359 0.100 0.136 0.736 7.346
2.17 2.389 0.098 0.134 0.735 7.464
2.18 2.419 0.097 0.132 0.733 7.584
2.19 2.450 0.095 0.130 0.731 7.706
2.20 2.481 0.093 0.128 0.729 7.831
2.21 2.513 0.091 0.126 0.727 7.958
2.22 2.545 0.090 0.124 0.726 8.087
2.23 2.578 0.088 0.122 0.724 8.218
2.24 2.612 0.086 0.120 0.722 8.352
2.25 2.646 0.085 0.118 0.720 8.488
2.26 2.681 0.083 0.116 0.719 8.627
2.27 2.716 0.082 0.114 0.717 8.769
2.28 2.752 0.080 0.112 0.715 8.913
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2.29 2.789 0.079 0.110 0.713 9.059

2.30 2.826 0.077 0.109 0.711 9.208

2.31 2.864 0.076 0.107 0.710 9.360

2.32 2.902 0.074 0.105 0.708 9.515

2.33 2.941 0.073 0.103 0.706 9.673

2.34 2.981 0.072 0.102 0.704 9.834

2.35 3.022 0.070 0.100 0.702 9.997

2.36 3.063 0.069 0.098 0.701 10.164
2.37 3.105 0.068 0.097 0.699 10.333
2.38 3.147 0.066 0.095 0.697 10.506
2.39 3.191 0.065 0.094 0.695 10.682
2.40 3.235 0.064 0.092 0.694 10.861
2.41 3.280 0.063 0.091 0.692 11.043
2.42 3.325 0.061 0.089 0.690 11.229
2.43 3.372 0.060 0.088 0.688 11.419
2.44 3.419 0.059 0.086 0.687 11.611
2.45 3.467 0.058 0.085 0.685 11.808
2.46 3.516 0.057 0.083 0.683 12.007
2.47 3.566 0.056 0.082 0.681 12.211
2.48 3.616 0.055 0.081 0.679 12.418
2.49 3.668 0.054 0.079 0.678 12.630
2.50 3.720 0.053 0.078 0.676 12.845
2.51 3.773 0.052 0.077 0.674 13.064
2.52 3.828 0.051 0.075 0.672 13.287
2.53 3.883 0.050 0.074 0.671 13.514
2.54 3.939 0.049 0.073 0.669 13.746
2.55 3.996 0.048 0.072 0.667 13.981
2.56 4.054 0.047 0.070 0.665 14.221
2.57 4.113 0.046 0.069 0.664 14.466
2.58 4.173 0.045 0.068 0.662 14.715
2.59 4.234 0.044 0.067 0.660 14.969
2.60 4.296 0.043 0.066 0.659 15.227
2.61 4.359 0.042 0.065 0.657 15.490
2.62 4.424 0.042 0.063 0.655 15.758
2.63 4.489 0.041 0.062 0.653 16.031
2.64 4.556 0.040 0.061 0.652 16.309
2.65 4.623 0.039 0.060 0.650 16.592
2.66 4.692 0.038 0.059 0.648 16.881
2.67 4.762 0.038 0.058 0.647 17.174
2.68 4.834 0.037 0.057 0.645 17.473
2.69 4.906 0.036 0.056 0.643 17.778
2.70 4.980 0.035 0.055 0.641 18.089
2.71 5.055 0.035 0.054 0.640 18.405
2.72 5.131 0.034 0.053 0.638 18.727
2.73 5.209 0.033 0.052 0.636 19.055
2.74 5.288 0.033 0.052 0.635 19.389

119



ANEXO

ANEXO

2.75 5.368 0.032 0.051 0.633 19.729
2.76 5.450 0.031 0.050 0.631 20.076
2.77 5.533 0.031 0.049 0.630 20.429
2.78 5.618 0.030 0.048 0.628 20.788
2.79 5.704 0.030 0.047 0.626 21.154
2.80 5.792 0.029 0.046 0.624 21.527
2.81 5.881 0.028 0.046 0.623 21.907
2.82 5.971 0.028 0.045 0.621 22.294
2.83 6.064 0.027 0.044 0.619 22.688
2.84 6.157 0.027 0.043 0.618 23.090
2.85 6.253 0.026 0.043 0.616 23.498
2.86 6.350 0.026 0.042 0.614 23.915
2.87 6.449 0.025 0.041 0.613 24.339
2.88 6.549 0.025 0.040 0.611 24.771
2.89 6.652 0.024 0.040 0.610 25.211
2.90 6.756 0.024 0.039 0.608 25.699
2.91 6.861 0.023 0.038 0.606 26.116
2.92 6.969 0.023 0.038 0.605 26.581
2.93 7.079 0.022 0.037 0.603 27.054
2.94 7.190 0.022 0.036 0.601 27.537
2.95 7.304 0.021 0.036 0.600 28.028
2.96 7.419 0.021 0.035 0.598 28.529
2.97 7.536 0.021 0.034 0.596 29.038
2.98 7.656 0.020 0.034 0.595 29.558
2.99 77T 0.020 0.033 0.593 30.086
3.00 7.901 0.019 0.033 0.592 30.625
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Anexo A.3. Macros de Excel

Niuimero Mach

Sub NumeroMach()

> NumeroMach Macro
> Determincion de Nimero Mach

)

> Acceso directo: CTRL-+m

9

Dim i As Integer

For i = 94 To 445

Cells(i, 13).GoalSeek Goal:=0, ChangingCell:=Cells(i, 14)
Next i

End Sub

Didametro Hidraulico

Sub DiametroHidraulico()
> DiametroHidraulico Macro
> Determinacién del Didmetro Hidraulico

)

> Acceso directo: CTRLA+r

Dim i As Integer
For i = 94 To 445

Cells(i, 48).GoalSeek Goal:=0, ChangingCell:=Cells(i, 49)
Next i

End Sub

Calculo de Factor de Fricciéon por Colebrook

Sub Colebrook()

” Colebrook Macro

’ Célculo de la ecuacién de Colebrook para el factor de friccién
Dim i As Integer

For i = 94 To 445

Cells(i, 58).GoalSeek Goal:=1, ChangingCell:=Cells(i, 59)
Next i

End Sub
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Anexo A.4. Programa de analisis en estado transitorio

% %Comentarios Iniciales
%
Estudio de transferencia de calor en regimen estacionario para la pared de camara, garganta
y escape del motor de cohete

Fecha: 06/Nov/19

Version: 1

%
% % Suposiciones

%
1. Temperatura de la pared es uniforme en los momentos iniciales (Todos los nodos tienen la
misma temperatura)
2. Sistema se encuentra en estado transitorio
3. Area transversal se asemeja a una pared plana de espesor constante
4. Sistema unidimensional
5. Propiedades térmicas y mecanicas se mantienen constantes.

%

cle;
clear all;
close all;

% % Valores de Entrada
% Condiciones de inicio

Espesor_pared= 0.005; % Valor de espesor entre lado caliente y refrigerante
Temperatura_amb = 21+273.15; %Temperatura de inicio del sistema

minutos=3;
Tiempo_Estudio = 60*minutos; %Tiempo en segundos. Se multiplica la cantidad de minutos
por 60s.

alfa=1.172e-5; %Difusividad Termica (m"2/s)
emisividad_gas=0.2;

absortividad_acero=0.7;

emisividad_acero=0.17;
absortividad_keroseno=0.5;

sigma=>5.67e-8; %Constante de Stefan-Boltzmann

k=400; %Conductividad Térmica
Tc=3184;

122



ANEXO ANEXO

T1=335;

h_int=1596.3;
h_ext=10171.16;

% % Valores de la malla

delta_t= 0.0001; % Valor de tiempo entre cada nodo de la malla
numero_i=Tiempo_Estudio/delta_t;

numero_M=100; %Numero de nodos en la variable x.
delta_x=Espesor_pared/(numero_M-1); %Valor de distancia entre cada nodo de la malla

% % Calculos Iniciales

Tau=(alfa*delta_t)/(delta_x"2);
Temp_GasCaliente=zeros(1,numero_i);
Temp_Refrigerante=zeros(1,numero_i);
Temp_Final=zeros(1,numero_M);

% % Criterio de Estabilidad
%

Este criterio busca lograr la estabilidad de la solucién limitando el tamano del delta_t.

%

%Primer Criterio de Estabilidad
deltat_ MAX=delta_x"2/(2*alfa);

if Tanj0.5
estabilidad = true;
display(’Criterio de Estabilidad 1 Correcto’);
else
display("Error de operacién: Criterio de Estabilidad 1 Falso’);
return
end

%Segundo Criterio de Estabilidad

crit2 = 1-2*Tau-2*Tau*h_int*delta_x/k; %Criterio de Estabilidad para Transferencia en
Gas Caliente
critd = 1-2*Tau-2*Tau*h_ext*delta_x/k; %Criterio de Estabilidad para Transferencia en Re-
frigerante

if crit2;0
display(’Criterio de Estabilidad 2 Correcto’);
else
display("Error de operacién: Criterio de Estabilidad 2 Falso’);
return
end
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if crit3;0

display(’'Criterio de Estabilidad 3 Correcto’);

else

display("Error de operacién: Criterio de Estabilidad 3 Falso’);
return

end

% % Armado de Matriz

Temperaturas=zeros(numero_i,numero_M); %Inicializacién de Matriz, y definicién en me-
moria.
Pos=zeros(1,numero_M);
T=zeros(1,numero_i);
Q-entrada=zeros(1,numero_i);

%Inicializacién

for n=1:numero_M %Cliclo para los valores iniciales de Temperatura.
Temperaturas(1,n)=Temperatura_amb;
end

for i=1:numero_i
T(1,i)=delta_t*(i-1);
end
for i=1:numero_M
Pos(1,i)=delta_x*(i-1);
end

for t=2:numero_i
for x=1:numero_M
if x == 1%Caso de Punto Inicial

Temperaturas(t,x)=(1-2*Tau*(1+(h-int*delta_x/k)))* Temperaturas(t-1,x)+ (2*Tau*delta_x/k)*
(h_int*Tc+Temperaturas(t-1,x+1)* k/delta_x+absortividad _acero*emisividad_gas*sigma* (Tc"4-
Temperaturas(t-1,x)"4));

Temp_GasCaliente(1,t)=Temperaturas(t,x);
Q_entrada(1,t)=h_int*(Tc-Temperaturas(t-1,x)) + k*(Temperaturas(t-1,x+1) - Temperaturas(t-
1,x)) / delta_x+absortividad_acero*emisividad_gas*sigma *(Tc"4-Temperaturas(t-1,x)"4);

elseif x == numero_M %Caso de Punto Final
Temperaturas(t,x)=(1-2*Tau* (1+(h_ext*delta_x/k))) *Temperaturas(t-1,x) +(2*Tau*delta_x/k)*
(h_ext*T1+ Temperaturas(t-1,x-1)*k/ delta_x-absortividad _keroseno*emisividad_acero * sigma*(Temperatur
1,x)"4-T1°4));
Temp_Refrigerante(1,t)=Temperaturas(t,x);

else %Caso de Punto Intermedio
Temperaturas(t,x)=Tau*(Temperaturas(t-1,x-1)+Temperaturas(t-1,x+1))+(1-2*Tau)*Temperaturas(t-
1,x);
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end

1ft == numero;
Temp_Final(1,x)=Temperaturas(t,x);
end

end

end

display('Final de Calculo’);

% % Ploteo
figure(1)
plot(T,Temp_GasCaliente,’r’);
title(’Relacién a traves del tiempo’);
hold on
plot(T,Temp_Refrigerante,’b’);
ylabel("Temperatura [k]’)
xlabel("Tiempo [s]’)
legend('Lado de Gas Caliente’,’Lado de refrigerante’,’Location’,’southeast’);

figure(2)
Yonexttile
plot(Pos,Temp_Final,’k’);
title("TemperaturadelaparedenelintanteT,
xlabel("Posicién [m]’)
ylabel('Temperatura[K]")

inal );

figure(3)
plot(T, Qentrada,’ r');
title('Relacién a través del tiempo’);
ylabel (' FlujodeCalor[W/m?)")
zlabel('Tiempols]’)
xlim([00,05])

% % Final de Operacién
display('Final de operacion’);
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