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RESUMEN

Este trabajo muestra el disefio preliminar de un motor de cohete a propulsantes quimicos
LOX/CHy, de alto impulso especifico, y aplicable a etapas superiores de lanzadores, y la
justificacion del porque utilizar la combinacion LOX/CH4. La base de este disefio se

aplicara luego al disefo de una etapa completa.

1. INTRODUCCION

La capacidad de transporte de carga util
de un vehiculo lanzador y la oOrbita
destino en relacion a su peso es afectada
por diversos pardmetros, pero en general,
el parametro que mdas impacta es el
impulso especifico. Para una determinada
presion fija, este parametro difiere segin
la  combinacion de oxidante y
combustible, por esta razén se asignan
diferentes  nimeros a  diferentes
combinaciones de estos. Como
caracteristica importante, el nimero
indica la eficiencia de los propelentes,
cuanto mas alto es el nimero, mayor es la
eficiencia, por lo tanto menor sera el peso
de propelentes requerido para una
determinada orbita y carga a transportar,
por ende, menor sera el peso del lanzador.
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Figura 1. Impulso especifico para diferentes tipos
de combinaciones de propelentes.

El motor a LOX/CH4 es uno de los
motores actualmente en desarrollo por
diferentes  agencias  espaciales. Su
combustible, el metano, es el principal
componente del gas natural, y es un
recurso muy abundante en el Sistema
Solar. Los cientificos tienen pruebas de
que hay metano en Marte, Titan, Japiter y
multitud de planetas y lunas, lo que
facilitaria la recarga de combustible de las
naves espaciales que partan de la Tierra
hacia destinos lejanos. Ademas, la
combinacion de LOX/CH4 permite
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obtener un alto impulso especifico, el mas
alto en comparacion con otros propelentes
convirtiéndolo en el motor de mayor
impulso especifico antes del LOX/LH,.
La combinacion LOX/CH4, nueva en
comparacion con otras, es considerada
como un sistema propulsor muy
prometedor. Siendo un hidrocarburo
ligero, la ventaja del metano en
comparacion con RP-1 es su
disponibilidad en todo el mundo y su mas
alto ISP. Desde el punto de vista de la
propulsion, la combustion del metano
presenta una baja tasa de hollin y una
buena capacidad para enfriar la cAmara de
empuje sin el riesgo de formacion de
grietas y depositos de carbon y gomas.

En comparacion con el combustible
hidrégeno liquido a pesar de su bajo IPS,
el metano presenta una densidad més alta
422 kg/m’ contra la del LH2 de 70,8
kg/m®, y una alta presion de vapor.

Las temperaturas de ebullicion, 90°K del
LOX, 110°K para CH4, en comparacion
con so6lo 20,28°K para el hidrogeno,
simplifica el disefio de la proteccion
térmica de los tanques.

En la Tabla 1 se exponen caracteristicas
de algunos motores Rusos propulsados
con LOX/CH4.

Engine |Launcher| Cycle | Fv (kN)| ISPv (s)| MR | Pc (bar)

RD-160 19,6 381 3,69 118 129

RD-169 | Riksha | SC 167 351 3,4 147 215

RD-185 Riksha sC 17% 378 34 147 415

RD-167 353 379 34 167 570

RD-182 | Riksha 902 353 3.4 172 1500

RD-190 | Riksha { SC 1000 351 34 147 1470

RD-M 2000 340 NA 157 NA

RD-192 2138 356 35 257 3300

Tabla 1. Parametros de motores Rusos a
LOX/CHA4.

Si fijamos ciertos parametros como ser el
modulo del vector empuje, la presion de
combustion, la relacion de expansion y el
tiempo de quemado del motor, podemos

ver en la Tabla 2 como varian en forma
aproximada los caudales masicos, pesos y
volumenes de los propelentes para las
cuatro combinaciones clasicas utilizadas
de propelentes:

PROPELENTES EMPUIE/PC Tq R=0/F COMBUSTIBLE OXIDANTE TOTAL ETAPA
32kg/s 61kg/s Ke/s

9,38

MMH/TO%HNO, 3%N,0, 18 1280 kg M0kg 7N kg
1418 Wtros 1626 ltros 3044 Inros
3,09kg/s 5,88 kg/s 897kg/s
LOX/RP-1 19 1236 kg 2352 kg 3588 kg
£23000 kgt 1498 Ftros 2022 fitros 3520 ftros
Pe-GOkg/om2 400 seg
Ae/At=0,008atm 177 kgfs 6,2kgfs 7.99kgfs
LOX/CHA 35 708 kg 2280 kg 3188 kg
1677 fitros. 2134 litros 3301 iitros.
1,01 kg/s 5,5kg/s 6Skg/s
LOX/H2 55 408 kg 2200 kg 2604 kg

5700 fitros 1893 litros. 7593 litros.
Tabla 2. Comparacion de masa y voliimenes para
diferentes combinaciones de propelentes.

A partir de estas consideraciones a
continuacion se presenta el disefio
preliminar de un motor para uso en etapas
superiores en lanzadores.

2. DESARROLLO

Los parametros basicos de partida para el
disefio del motor son:

Parametros para el disefio del motor

Oxidante: LOX.

Tipo de propelentes Combustible: CH4.

Sistema de alimentacion Wledmits
electrobombas
Presion ‘a'bsoluta en camara de 35k g/cmz
combustion
Empuje a tobera adaptada 3000 kgf
Altura de adaptacion de tobera 85 km
Relacion de mezcla masica 39
R=0/F >
Tiempo de quema nominal 400 seg
— g . Refrigerada +
Disefio de cAmara de empuje Radiativa

Tabla 3. Parametros basicos para disefio del
motor.

2.1.Analisis de parametros basicos
de disefio

Como objetivo al disefar el motor se
desea obtener el maximo impulso
especifico I con el objeto de optimizar la

2
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masa requerida de propelentes de la etapa.
Inicialmente se analiza la variacion del
impulsor especifico en funciéon de la
relacion de mezcla masica R=O/F para la
presion de 35 kg/cm?,

Dadas las elevadas temperaturas que se
alcanzan en la cdmara de combustion de
un motor de cohete, la performance de los
propelentes no puede evaluarse solo con
la energia de reaccion, sino que es
necesario tener en cuenta el pasaje de los
productos de combustion por la tobera.
Esto se logra mediante la consideracion
del impulso especifico. A este se lo puede
definir como el empuje que puede
obtenerse de un cohete equivalente que
tenga una variacion de flujo de peso igual
a la unidad, o sea, para dos cohetes de
igual empuje, aquel que tenga mayor I
sera mas liviano por requerir menor
consumo de propelentes (m) a igual
tiempo de combustion.

La definicion matematica del impulso

especifico I es:

/ F F
s = . = — .
Meotal Mox + mfuel

y este viene relacionado a través de la

relacion de mezcla:
m, Caudal masico oxidante

mf - Caudal masico combustible

Por lo tanto, la seleccion de mezcla R
juega un papel muy importante en el
disefio del motor, ya que no solo nos
permite variar la magnitud del I sino que
también nos pone una restriccion en lo
que respecta a la temperatura de
combustion 7., y esta es una limitante
debido a los materiales utilizados para la
fabricacion del motor y la capacidad de
refrigeracion de la cdmara de empuje.

Por lo tanto, para igual relacion de
presion de combustion se puede variar el
valor de R hasta obtener el maximo
impulso especifico a la temperatura de

combustiéon compatible con el disefio del
motor.

En la Figura 2 se pueden ver como
varian Is y T, al variar R manteniendo la
presion de combustion constante para
nuestro disefio, tal como se aprecia el
maximo impulso especifico se obtiene
para R=3,5.
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Figura 2. Variacion del impulso especifico y la
temperatura de los gases en la camara de
combustion, con la relacion de mezcla para tobera
adaptada.

Por otro lado, el impulso especifico y al
igual que la temperatura de los gases de
combustion también se incrementan con
el aumento de la presion de combustion,
lo cual se aprecia en la Figura 3 en donde
se mantuvo una relacion de mezcla fija de
3,2 y se vari6 la presion de combustion
desde 7,5 a 200 kg/cm®.
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Figura 3. Variacion del impulso especifico y la
temperatura de los gases en la camara de
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combustion, con el incremento de la presion de
combustion.

Si se observa detenidamente la Figura 3
se podra apreciar que para la combinacion
de propelentes seleccionada y una R=3,2
la pendiente maxima con que crece el I
es hasta los 60 kg/cm® de presion de
camara y después de esa magnitud el I
aumenta pero con una pendiente mas
suave, esto nos dice que si se desea
obtener un alto Is se deberia trabajar con
presiones superiores a los 60 kg/cmz, lo
mismo sucede con la temperatura de
combustion con la excepcion de que el
cambio de pendiente se da en
aproximadamente los 35 kg/cm®.  Sin
embargo, el incremento de presion de
camara trae aparejado el aumento de las
tensiones, las dificultad de fabricacidon
por tener que recurrir a materiales
especiales, y en el caso de tratarse de un
motor de etapa superior regenerativo de
un empuje tan bajo, el aumentar
demasiado la  presion  disminuye
demasiado el tamafio de la camara de
empuje lo que también dificulta su
fabricacion, ademas de la imposibilidad
de aplicar protecciones térmicas como el
Zirconio en tan bajos diametros.

Si bien en nuestro caso se trata de un
motor con refrigeracion regenerativa en el
cual tenemos muy marcado el efecto de la
temperatura debido a la relacion de
mezcla que se utilice, se disefia
inicialmente con presion de combustion
de 35 kg/em® y R = 3,2 y posteriormente
se analizara la posibilidad de trabajar con
3,5 y presiones superiores.

2.2.Diseiio del motor

A continuacién se exponen algunas de las
hipotesis y criterios utilizados para los
calculos, y los resultados hallados.

2.2.1. Diseno de la camara de
empuje

Las hipotesis para los calculos son:

e Se supone, que previo a la
combustiéon hay un mezclado ideal
entre los propelentes, y que la
combustion es completa.

e Ademas, se supone que la evolucion
de los productos de combustion es
isoentropica, por lo que dichos
productos estin en  equilibrio
energético y quimico.

e La sustancia activa (productos de la
combustion) es homogénea e
invariante en composicion a través
del motor.

e El flujo de propulsantes en la cdmara
y tobera es laminar y constante.

e Todos los gases de salida que dejan
la tobera del motor tienen wuna
velocidad dirigida axialmente.

e La velocidad del gas es uniforme a
través de cualquier seccion del eje de
la tobera.

e Se considera como volumen de
combustion al volumen contenido
entre las secciones cilindrica,
convergente y garganta de la cadmara
de empuje, tal como se aprecia en la
Figura 4.

Volumen de combustion

Seccion cilindrica

1
Seccion convergente
)
1

Ga'rga nta

Figura 4. Volumen definido como camara de
combustion.
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A continuacion se exponen algunos
criterios que se tuvieron en cuenta para el
disefio.

La cdmara de combustion del motor es un
dispositivo donde se efectiia el proceso
fisico y quimico de la combustion. [4]

Los aspectos generales del proceso de
combustion en un motor cohete son
bastantes conocidos y se aplican a casi
todas las mezclas de propelentes usadas
comunmente. Aunque no ha sido posible
estudiar el mecanismo exacto del proceso
de combustion, ello no ha impedido el
desarrollo exitoso de sistemas de
inyeccion y combustion.

En general, en un sistema propulsor, para
el caso de usar un motor bipropelente, o
sea, oxidante y combustibles separados,
tienen lugar los pasos descriptos en los
proximos parrafos segun progresa el
propulsante desde la cafieria hacia la
tobera de salida del motor:

@ Injector e Vaporization
Hydraulics o Vaoor Phase Mixing
o Combustion Gas Mixing
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Gas-Side Heat Transfer
Stability
Figura 5. Evolucion de los propelentes en la
camara de combustion.

La energia quimica en forma de
combustible y oxidante son introducidos
en la cdmara de combustién por medio de
los inyectores, o sea, cada propelente
liquido se inyecta dentro de la camara a

una determinada velocidad a través de
agujeros o toberas de inyeccion, de los
cuales hay innumerables disefos. Los
chorros de propelentes o bien chocan
entre si y forman una fina lluvia de
gotitas, o bien entran en los gases
calientes de la camara de combustion en
forma de un chorro o serie de gotitas. En
todos los casos, sin embargo, deben
evaporarse por el agregado de calor.
Luego se produce el proceso de
combustién en el que se transforma la
energia quimica en energia calorica.

La energia calorica de los gases es luego
transformada parcialmente en energia
cinética por medio de la aceleracion de
los gases a través de la tobera.

HYPERGOLIC PROPELLANT

Mixing in liquid Atomization of the
phase fuel and of the
oxidizer

Chemical reactions

in liquid phase *vaporization

‘aporization and
reactions invapours
phase

Reactions in
vapour phase
Diffusion flame
carmbustion of
oxidizer and fuel
Mixing of gas and vapours droplets

Combustion in gaseous phase
prerixed flame

a) COMBUSTION PRODUCTS

“ WON-HYPERGOLIC PROPELLANT

Homogeneous Afomization and possible Heterogeneous
combustion mixing in liguid phase combustion

“Waparization Heterogensous mixing of the
liquid and gaseous phase

Secondary atomization Combustion of droplets

Gaseous phase mixing Gaseous phase reactions,

diffusion flame

Ractions in gaseous phase,
prermixed flame

@2
I s

" COMBUSTION PRODUCTS

Figura 6. Representacion esquematica del
proceso de combustion en un motor de cohete. a)
mezclas hipergoélicas, b) mezclas no hipergolicas.

Por lo tanto, la primera operacion la
realiza el inyector que es la de introducir
el propulsante dentro de la camara de
combustion 'y prepararlo para una
inmediata y completa combustion. Una de
las caracteristicas principales de la
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camara de combustion es permitir el
minimo de tiempo suficiente para que se
produzca el quemado completo de los
propelentes antes de que los gases
productos de tal quemado entren en la
tobera de salida, por lo tanto estos dos
componentes basicos del motor son
interdependientes.

Se deduce entonces que el problema
basico es poder predecir el minimo de
volumen de la camara y la configuracion
requerida para un  motor  de
especificaciones dadas.

A altas velocidades, los gases dentro de la
camara (numero de Mach > 0.2) producen
perdidas de energia, cuya magnitud no se
debe despreciar. Estudios experimentales
demuestran que las camaras de
combustion de dareas de seccion recta
(Figura 7) que se aproximen al valor de
la de su seccion de garganta, son de
rendimiento menor en la transformacion
de energia térmica en energia cinética del
chorro que las de camaras con secciones
rectas comparativamente mayores. Esto
se puede apreciar en la Figura 8:

Ac
At

Ac_PEQUENO O
A;  MODERADO

Ac

A_t= GRANDE

Figura 7. Diferentes geometrias de motores de
cohetes con secciones rectas de la camara de
combustion.

PERDIDA DE RENDIMIENTO DE

.0 1.5 2,0 2.5
AREA DE LA CAMARA, A¢
AREA DE LA GARGANTA. At

Figura 8. Perdida de rendimiento de energia
utilizable en funcidn de la relacion de areas.
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Figura 9. Perdida de empuje en funcién de la
relacion de areas.

Las pérdidas en la energia disponible
ocurren solamente en la camara tubular,
mientras que la conversion de energia
térmica en la tobera se efecta sin
pérdida. Como la cantidad relativa de
energia convertida en la tobera aumenta
con el crecimiento de la relacion entre la
presion de entrada a la cdmara y la
presion de salida de la tobera, la pérdida
de energia en la cémara serd un
porcentaje menor de la energia disponible
total. Las pérdidas son debidas a la
expansion no isoentropica dentro de la
camara de combustion y son mayores
para relaciones sucesivamente menores de
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las secciones rectas de la cdmara y
garganta y para relaciones de presion
P./P, cada vez mas bajas, como se ve en
la Figura 8 y Figura 9. Por ejemplo para

., . A
una relacién de secciones rectas ¢/ A=
t

1 y una relacién PC/ p = 10, la perdida de
e

energia es del 8%, pero para una relacion
de areas de 2, la pérdida es del 1.7%.

Por lo tanto, como el complejo
mecanismo de la combustiéon y de la
liberacion de energia quimica en las
camaras de empuje de los motores de
cohetes con propulsantes liquidos no es
completamente conocido, el flujo de
propulsante a través de la camara de
combustiéon puede ser sometido a un
sencillo andlisis considerando solamente
las condiciones iniciales y finales al
principio y al fin de la zona de
combustion.

2.2.2. Diseiio de la  seccion
refrigerada de la camara de
empuje

El motor cohete regenerativo es una de
las técnicas de refrigeracion mas usadas
en motores cohetes a propulsantes
liquidos. En dichos motores, la region de
la garganta de la tobera usualmente tiene
el mayor flujo de calor y es por lo tanto la
region con mas dificultad de refrigerar.

En sistemas de refrigeracion regenerativo,
el  refrigerante,  generalmente el
combustible, entra por pasajes ubicados a
la salida de la tobera, pasando por la
region de la garganta y saliendo cerca de
la cara del inyector. Los canales de
refrigeracion pueden estar formados por
tubos soldados a lo largo del motor o por
canales fresados a lo largo de las paredes
del motor. La seccion transversal de los
pasajes rectangulares suelen ser pequenas

en la region de alto flujo de calor, esto es
para incrementar la velocidad del fluido
refrigerante en esa zona.

Para la refrigeracion del motor se plantea
utilizar canales rectangulares fresados a lo
largo del contorno de la pared del motor y
para el cierre de esto se selecciona
electrodeposicion de Niquel, tal como
poseen numeros motores de diversas
agencias, como por ejemplo el Vulcain.
En la Figura 10 se observa un corte del
motor, donde se muestran los canales de
refrigeracion. [2]

Parad Extarna

Canales de Refrigeracion Frésado

s RSY
> 1O T o

F.Bl"ﬁd I_nta rior

Figura 10. Corte de la camara de empuje, canales
de Refrigeracion.

Desde el punto de vista de los propelentes
y su capacidad de refrigeracion, existen
varios métodos que fueron adoptados y
probados experimentalmente para la
refrigeracion de la cdmara de empuje:
e Refrigeracion total con el combustible.
e Refrigeracion mediante ambos
propelentes.
e Refrigeracion total con el oxidante.

El mas comunmente utilizado es el
primero (Figura 11 a) ya que
normalmente los combustibles son menos
corrosivos que los oxidantes y poseen
mejores propiedades de refrigeracion, sin
embargo en los casos en que el caudal de
combustible no es suficiente para
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refrigerar la cdmara de empuje, se recurre adaptada

al segundo (Figura 11 b) o tercer o G £2lba 4] g g
la tobera, a tobera

método, a pesar de la capacidad de
corrosion de los materiales, mas aun a -

, Relacion de mezcla
elevadas temperaturas, lo cual haria R=0/F 32 -
trabajar con aleaciones diferentes y Relacion de
compatibles con cada uno. No obstante, expansion el | 1:215,1 -
se debe tener en cuenta que también las £
propiedades de los propelentes son las Didmetro de salida de QEppwrR m
que determinan su capacidad o no de S tobera

i ., , 1 Temperatura de los
reirigeracion, segun sca €1 €aso. gases a la salida de la 1138,6 °K
CH4

tobera

Diametro de la

garganta de la tobera
a) Temperatura de los
gases en la garganta RPN/ °K
de la tobera
Velocidad
caracteristica
Impulso especifico a
tobera adaptada
Caudal masico de
combustible
Densidad del
combustible
Caudal volumétrico 4,49 litros/seg

- - de combustible (0,00449)  (m3/seg)
Figura 11. Corte de la camara de empuje, canales CoGeEl neen  Ge

de Refrigeracion. oxidante 6,17 Kg/s

- . Densidad de oxidante [ESSGYAY Kg/m?3
Para el disefio del motor se trabaja con el Caudal volumétrico 53 a6

caso a) de la Figura 11, refrigerando de oxidante (0,0053)  (m3/seg)
regenerativamente hasta una relacion de RelGon de

expansion de &,_g; = 6 y de este punto expansién  6ptima 16
hasta la expansion &, = 215,1 se trabaja para adaptacién a '

con expansion radiativa. LA T (]
Empuje para tobera

recortada a nivel del
mar
2.2.3. Resultados Relacién de
contraccion de 1la 3,164 -
Los  parametros mas  importantes camara (g, = A /A,
resultantes del disefio del motor son los Temperatura 3435 oK

siguientes [3] [S]: combustion

Eficiencia global 0,9553 -
PARAMETRO VALOR UNIDAD

Eficiencia de reaccion 0,9769 --
Caudal masico total

Eficiencia de la 0.9779 _
consumido por el 8,1 kg/s

(0, 98) (KPa)
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Tabla 4. Parametros generales del motor.

motor

Empuje desarrollado 3000 kgf
por el motor a tobera (29.4) (KN)
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La geometria resultante del disefio de la

camara de empuje se expone en la Figura
12.

2156 mnm
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1674 mo

131,3 mrp_

2180.8 mm ‘

a) b)
Figura 12. Dimensiones generales de la camara
de empuje para tobera adaptada: a) nivel del mar,
E=2224,8 kgf; b) Pe=0,01 atm, E=3000 kgf.
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En la Figura 13 se expone el disefio de la
camara de empuje, donde se aprecia la
seccion refrigerada y la seccion radiativa.

regenerativa

Entradas de
combustible

Seccion
radiativa

Figura 13. Camara de empuje.

2.2.4. Conclusiones

Del analisis de los resultados se observa
que:

e Se pudo obtener la geometria
basica que permite el
dimensionado de la cémara de
empuje del motor.

e La combinacién de propelentes
LOX/CH4 permite obtener un

motor de  mayor impulso
especifico que con las demas
combinaciones de propelentes, a
excepcion que con LOX/LH2, lo
que disminuye la masa de
propelentes y los volimenes que
estos ocupan, lo que a su vez
disminuye el peso de los tanques,
permitiendo asi optimizar la etapa
del lanzador en que se aplique.

e Si se desea obtener un buen
impulso  especifico se debe
trabajar con  presiones  ho
inferiores a los 50 kg/em?
asegurando asi pasar la brecha de
cambio crecimiento brusco del I,
siempre que sea compatible con el
disefio y fabricacion del motor.

e La geometria del motor revela la
posible dificultad de aplicacion de
protecciones térmicas como ser
Zr, punto a tener encuentra
durante el analisis térmico lo que
impone restricciones, mas si se
desea aumentar la relacion de
mezcla R=0O/F.

e Todos los resultados obtenidos
deberan ser validados mediantes
ensayos.
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