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l|.- RESUMEN:

�030fl

_ Este proyecto de lnvestigacion consiste en el Dise}401oy Fabricacién de un Banco

de Pruebas para motores cohete de hasta 10 toneladas de empuje. Se

dise}401aray fabricara un cohete de combustible liquido y Iuego se realizaran las

pruebas bésicas en el Banco de Pruebas dise}401adopreviamente tales como :

empuje ,tiempo de combustion, presién méxima desarrollacla en la cémara de V

combustion, temperatura de combustion, uniformidad del flujo por la tobera.

Todo prototipo de cohete o misil antes del lanzamiento tiene que pasar

necesariamente por el Banco de pruebas, a fin de comprobar sus parémetros I

(93 dise}401o. �030

_ Este Banco de Pruebas de Motores Cohete seré dise}401adocon

componentes, materiales y tecnologia nacional, que se pueden encontrar

fécilmente en el mercado interno peruano sin recurrir a la importacién, tales

como: tubos de acero sin costura Schedule 40, Tubes de acero sin costura para _

' calderas ASTM A-192, perfiles estructurales ASTM A-36 ( L, T , I , platinas,

eti:�030.),electrodos de soldadura, pernos Mangueras de alta presién,

manémetros, termocuplas, cronémetros, etc. Este Proyecto de Investigacién

de.Tecno|ogia Nacional, viene siendo desarrollado en la Facultad de Ingenieria

lvigecénica - Energia de la Universidad Nacional del Callao, y sera' un gran

aporte para el pais, que esté sumamente atrasado en el campo aeroespacial.

El objetivo principal de este Proyecto de Investigacién es dise}401arun ,

motor cohete de combustible liquido y su respective Banco de pruebas, para

luego realizar los Ensayos Bésicos del cohete en el Banco de Pruebas dise}401ado

y fabricado para tal fin. Se utilizara la Técnica de recopilacién de datos ensayo-

error, tenemos una Iarga experiencia en el dise}401o,fabricacién y

experimentacién de motores cohete de combustible sélido con mas de 200

' lanzamientos exitosos, también con cohetes de combustible liquido y cohetes

d(é)combustib|e hibrido. Los resultados obtenidos han sido excelentes, ya que

se consiguié, dise}401ar,fabricar y disparar cohetes con gran éxito. En este

informe final acljuntamos algunos videos de dichos lanzamientos y pruebas de

banco de motores cohete.

U



||l.�024INTRODUCCION :

Durante el proceso de investigacién y desarrollo de los motores cohete, ya sean

e�030/séosde combustible sélido, liquido o hibrido, es necesario hacer uso de algunos

equipos tales como : tuneles de viento, bancos de ensayo de motores cohete,

software de simulacién, tanto para la etapa de dise}401ocomo para la etapa de vuelo.

Ultimamente debido al avance de la electrénica y la�030informa'ticase puede reemplazar

1 el tunel de viento para ver el comportamiento aerodinémico de un cohete por un

Software especifico de simulacién.

' En este Proyecto de lnvestigacién, se dise}401aray construira' un Banco de

Pruebas de Motores cohete, y luego se probara un cohete, a fin de evaluar sus

para'metros de dise}401otales como : empuje, lmpulso especifico, tiempo de

cgmbustién, temperatura de combustion ,presién en la cémara de combustion,

uiiiformidad del flujo por la tobera, etc. Todas estas pruebas se realizaran antes del

lanzamiento del Cohete Prototipo, porque si no pasamos al cohete prototipo por el

Banco de Pruebas, nada nos garantiza que el cohete tendré un vuelo estable y

uniforme y que soportara satisfactorlamente Ios grandes esfuerzos, presiones y

temperaturas durante el vuelo.

Es importante que el cohete tenga un vuelo estable y uniforme, es decir

_ Vuele en Iinea recta, porque de lo contrario puede poner en serio peligro a las

personas involucradas en el lanzamiento o da}401arlas propiedades publicas o privadas

_ De Ios alrededores.

'3! Los cohetes pueden cumplir diferentes objetivos, segun su tama}401o,tipo de

combustible, tipo de carga titil , etc. Para comenzar el Proyecto de Dise}401ode un

cohete, se debe comenzar haciéndonos las siguientes preguntas:

�024 aHacia dénde deseo Ilegar (Km)?

- ¢'Qué cantidad de carga dtil deseo Ilevar (Kg)?

» éQué tipo de carga Litil deseo Ilevar (civil, militar)?

Generalmente Ios cohetes se Proyectan para cumplir con algunos de los siguientes

�030 Objetivos especificos:

- - Produccién de lluvias artificiales en las zonas de sequia (bombardeando

algunos tipos de nubes con ioduro de plata).

ti; - lnvestigacién Aeroespacial (estudio de las capas superiores de la atmosfera,

Puesta en érbita de satélites artificiales).

- Usos Militares (cohetes y misiles: tierra-tierra de largo alcance, misiles

antitanque, misiles antiaéreos, misiles aire-superficie, etc.)

Aproximadamente desde hace 25 a}401osvengo estudiando, dise}401ando,fabricando y

experimentando con diferentes tipos de motores cohete: de combustible sélido, de

�030 Combustible liquido, de combustible hibrido. Hasta la fecha ya realice mas de 200

Lanzamientos exitosos de diferentes prototipos de motores cohete, por tal motivo

El éxito del presente Proyecto de lnvestigacién e lnnovacién Tecnolégica esta'

p}401inamentegarantizado.

2
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. 3.1.�024PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA DE INVESTIGACION :

En el campo de la Defensa Nacional, el Peru esta estratégicamente ubicado en

América del Sur y tiene grandes recursos naturales, en algunos casos todavia aun sin

expiotar, lo que es motivo de envidia y codicia de algunos paises vecinos, por lo

tanto el Peru debe desarrollar una politica de estado en lo concerniente a la Defensa

_ Nacional, es decir debe desarrollar sus propias armas para su defensa, en este

contexto el Peru como todo pais en vias de desarrollo, importa el 100% de su

a_.g-vjilleria reactiva (cohetes y misi|es),por Io tanto urge desarrollar inmediatamente

La tecnologia de Ios motores cohete, considerando ademés que tenemos un

I problema de limites maritimos con ei pais del sur y que se esta' ventilando en la Corte

lnternacional de Justicia de La Haya en Holanda.

Por otro lado existen zonas del pais sometidos a constantes sequias que

Afectan a la agricultura y ganaderia mayormente, en estas zonas se pueden producir

lluvias arti}401ciales"inyectando" en las nubes "ioduro de p|ata�035,a través de Ios

cohetes de dise}401oy manufactura nacional para abaratar costos.

�030\ Ademas debido a las corrientes marinas el clima del Peru tiene caracteristicas

peculiares, de tal manera que las capas superiores de la atmosfera Peruana no han

sido convenientemente estudiadas, debido al alto costo que ello implica, pero que

con cohetes de dise}401oy construccion nacional se puede bajar considerablemente

estos costos y asi hacer posible el estudio detallado de las capas superiores de la

atmosfera.

.2.- CONSIDERACIONES BASICAS :

Los procesos fisicos y quimicos que ocurren durante la operacion de un motor cohete

Son bastante complejos. Estos procesos incluyen las complejas reacciones quimicas

dye�030combustion, Ia forma en que se consume el propelente, el comportamiento del

flujjo de gases de escape en _la camara de combustion y la tobera, la interaccion entre

Los gases de escape y las particulas condensadas (humo).E| ana'|isis teorico de un

motor cohete requiere ciertas simpli}401caciones,es decir se asume como si fuera un

motor cohete ideal, estas simpli}401cacionesconsisten en lo siguiente:

- Cualquiera que sea el tipo de propelente, la combustion es completa.

�030�024 Los productos de la combustion obedecen a las Leyes de Ios gases perfectos.

- No existe friction entre el flujo de gases y las paredes de Ios recipientes que

, Los contienen.

- La combustion y el flujo de gases en la camara de combustion y en Ie tobera

son adiabaticos.

- Las condiciones de operacion son de flujo estado-estable.

�024 La expansion de los productos de la combustion ocurre en forma uniforme

Sin discontinuidades y sin choques.

3
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- El flujo de gases a través de la tobera es unidimensional y no rotacional. I

- A Io largo de cualquier seccién transversal de la tobera, la velocidad, Ia

I 7'} presién y la densidad del }402ujoson uniformes.

Q �024 La temperatura de combustién depende primordialmente de la relacién de

mezcla, para una combinacién especi}402cade propulsantes, y en menor medida

de la presién de combustién.

- Cuando son iguales Ios consumos o velocidades de las masas de los

propulsores y de los gases de escape, la presién de combustién se mantiene

' Constanta.

- Los motores cohete no tienen (Plafond), méxima altura de operacién, debido

a que no necesitan del aire atmosférico para operar, funcionan mejor en el

,_, vacio.

"J" - Todo prototipo de motor cohete dise}401adoy fabricado, debe pasar por el

"Banco de Ensayo de Motores Cohete" (BEMCO),para poder comprobar sus _

parémetros de dise}401ocomo son_: empuje, Impulso especifico, tiempo de

combustién, temperatura de combustién, presién de combustién,

uniformidad del flujo, resistencia de la camara de combustién y la tobera, etc.

»

1*».J

4

1;}
.__,..

Q



�030 lV.- MARCO TEORICO

COHETES DE COMBUSTIBLE LiQUlDO (CL)

4.1.1.-PROCESO DE TRABAJO Y PARAMETROS FUNDAMENTALES

DE LOS COHETES DE COMBUSTIBLE LlQU|DO.

En Ios cohetes de combustible liquido. a diferencia de los aerorreactores,

Para oxidar el comburente se utiliza oxidante liquido, que debe transportar

' I Consigo la aeronave.

En la teoria de los CI, todas las sustancias quimicas, que toman parte en

la reaccién exotérmica, que se realiza en la cémara del motor, se suelen

Q denominar con el término general de combustible, y cada sustancia por

separado componente del combustible. El combustible, en el sentido

ordinario que esta palabra, es decir la sustancia que entra en reaccién con

_ el oxigeno 0 con otro oxidante con desprendimiento de calor. se llama

comburente a diferencia�030del componente_ que sirve para la oxidacion del

. combustible, llamado oxidante.

La existencia de un oxidante liquido caracterizado por su actividad

O quimica elevada, la necesidad de suministrarle en grandes cantidades y la

�031 independencia del proceso de funcionamiento del motor del oxigeno

atmosférico, son los factores que determinan mas que nada las

caracteristicas y la zona de aplicacion de los Cl, asi como muchas de sus

fparticularidades, incluyendo las de dise}401o.

La cémara es el organo principal del cohete de combustible liquido (}401g.

1). Consta de la culata I, cémara de combustion 2, tobera 3 y camisa de

' refrigeracién 4. En la cémara del motor se quema el combustible y una

0 parte de la entalpia de los productos de combustion se transforma en

energia cinética.

Los componentes del combustible (oxidante y comburente) se

suministran desde Ios tanques de combustible a la cémara del motor a una

presion algo superior a la de la cémara. Esta presion proviene de la del gas

�030 comprimido 0 de bombas centrifugas 0 de engranajes. El primer método

de suministro de combustible lleva el suministro por botella a presion, en el

segundo por bomba.

0 Q 5



Segun el fin a que se destine el motor, més veces puede proyectarse

para funcionar durante todo el vuelo en régimen invariable (si se exceptilnan

Ios periodos de puesta en marcha y parado), y olras veces se proyecta

para funcionar en diversos regimenes 0 en un campo determinado de

_ regimenes.

D
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Fig. 1. Cémara de un cohete de combustible liquido

.. 1-culata, 2�024cémarade combustién, 3-tobera, 4-camisa de refrigeracién, 5-dispositivo de

�031 encendido.

_ En este Ultimo case. que en adelante seré el que principalmente

supondremos, el sistema de alimentacién habré de incluir en si Ios

érganos de regulacién del régimen de funcionamiento del motor.

_. La fig. 2 es un esquema de CL con sistema de suministro por botella a

presién.

�024: �024_�030. 4

O I i J * e 7 5 �030 *-..�024�030:.'::' E�031_." "�034�034"""'""'

_« _. -. . _ _,,,__.._../

rg-- "H 5

c . -'_- .

_ 3 4

Fig.2. Esquema de un CL con sistema de suministro de combustible por botella a

presién.

1-botella de gas a presién, 2-reduclor, 3, 4-botella de comburente y occidente, 5-llave o

vélvulas, que regulan el suministro de loslcornponentes a la cémara, 6-cémara
'\

K)
Los componentes del combustible se introducen én depésitos de

paredes gruesas (botellas), a los cuales, cuando funciona el motor, se

suminislra gas comprimido de la botella a presién 1. El oxidante y el



�030 comburente entran a presion a través de los conductos, en la cémara del

motor. La presion de los depositos y el suministro de los componentes

' del combustible a la ca'mara se regula por medio del reductor 2 y de la

D llaves (va'lvulas) 5.

Las botellas de combustible en este sistema de alimentacién deben

calcularse para presion elevada (de ordinario de algunas decenas de

atmésferas), Io cual aumenta notablemente su peso.

Por eso el suministro por botella a presién se ha de usar solamente en

motores de empuje reducido 0 de corta duracion, en cuyo caso las

dimensiones y el peso que las botellas de combustible son relativamente

peque}401os.

\ Cuando hay que almacenar mucho combustible es mas conveniente

- el sistema de suministro por bomba, que permite construir una planta

motriz completa (incluyendo Ios depositos de combustible y las botellas

de gas a presion) de menor peso. las bombas de suministro de

combustible son accionadas bien por el motor principal de la aeronave

(si este motor es, por ejemplo, una turbina de gas), bien por una turbina

especial. En este ultimo caso la turbina y las bombas de combustible

accionadas por la misma constituyen el asi llamado grupo turbo bomba

(G TB) del cohete de combustible liquido�030

_ . La figura 3 es un esquema de CL con suministro de combustible por

grupo turbo bomba. Los componentes del combustible, que se hallan en

los depésitos 1 y 2, se suministran a la camara del motor mediante las

bombas 4 y 5 (de ordinario bombas centrifugas), Las bombas son

accionadas por la turbina 8, cuyo }402uidode trabajo es el gas producido en

un generador de gas. El generador de gas puede también funcionar con

Ios mismos componentes decombustible que la camara principal del

I motor; pero entonces conviene tomar precauciones, a fin de disminuir la

temperatura de los productos de combustion hasta un valor tolerable,

desde el punto de vista de la resistencia de los alabes de la turbina, Para

ello puede utilizarse, por ejemplo, la inyeccion de agua a los productos

\ de combustion. Este generador de gas produce una mezcla de

7
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K productos de combustion y de vapor de agua ("vapor-gas"), cuya

temperatura puede regularse variando Ia cantidad de agua inyectada, En

otros dise}401osel generador de gas, como se ve en la fig. 3, se alimenta

con un combustible especial, que consta de un solo componente, que se

suministra desde el peque}401odeposito 3, mediante de bomba 6 o por

' �031 presion de gas comprimido. V

El peroxido de hidrogeno H20 muy concentrado (80�02490%de

0 concentracion) es un combustible frecuentemente utilizado para esto.

�030 U , a �024\.-::

.9~o=clQ?;-�024"j%L%Lm/_jw\I0"

. 2 ._».4_E A. ._:____=___l_�030lm5 ,5�035

.::''*�030�031'\:.f6

�030J

Fig. 3. Esquema de CL con grupo turbo bomba.

 J

1-Deposito de comburente, 2-deposito de oxidante, 3-deposiro de combustible

para la turbina del GTB, 4,5,6-bombas, 7-generador de gas, 8-turbina de gas,

9.10.11-Ilaves o vélvulas, que regulan el régimen de funcionamiento del GTB y el

suministro de los componentes de combustible a la camara, 12-camara del

. motor, 13-salida de los gases de la turbina _

AI calentarse, o bajo la accion de un catalizador, el peroxido de

�030 hidrogeno se descompone el agua y oxigeno, con desprendimiento de

0 una gran cantidad del calor. El calor desprendido transforma el agua en

vapor recalentado, a una temperatura de 500-700°C, segon el grado de

concentracion del peroxido. La mezcla asi obtenida de vapor de agua y

oxigeno lleva también el vapor-gas, y la camara en la cual tiene lugar la

descomposicion del peroxido se denomina generador de vapor~gas.

La }401g.4es el esquema esencial de un generador de vapor�024gas,en el

cual el peroxido de hidrogeno pasa a través de Ios inyectores 2 a la

camara 3. que esté Ilena de un catalizador solido poroso, el cual produce

Ia descomposicion casi instantanea del peroxido. También puede usarse

8?
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un catalizador liquido, de ordinario solucion acuosa concentrada (25-35

%) de permanganato potasico KMnO4.

A }401nde utilizar el calor, que se desprende en el generador de gas,

con rendimiento elevado, el vapor-gas se suministra a la turbina dei GTB

2;�030)a presion bastante elevada (20-30 kg/cmz y aun mayor). De acuerdo

con esto se adopta de ordinario una turbina de doble escalonamiento.

Casi siempre en los grupos turbo bombas de Ios CL , se usan turbinas 0

de accion (de dos escalonamientos de velocidad), que son de

i] construccion mas sencilla y por tanto de

.I_ Z menor peso que las de reaccién. En las

" 5» I . .
_ A I �030 _ : flguras 5 y 6 se aducen ejemplos de

1 realizacién constructiva del grupo turbo

U 9 �034 �031Jbomba.

\ .1 . _ La }401g.5 representa el grupo turbo bomba

_l '» _ aleman del cohete V-2 de alcance medio,

1 .-_�031 que desarrolla un empuje de 26000 kg.

- ,1 to urrarnv Consta de una turbina de accion de dos

Fig_ 4_ Esquema de generadar eSC3|0namientOS 5, y de dOS b0mba$

gzrgigggggs}401ig::gf:,?§_'°"aco" 2 y 8, acopladas, obtenido en la

1_Emrada del peréxido�031 descomposicion del peréxido de

2""!/°°�030°'°5v3'°3'°353- hidrogeno en un generador de vapor-
4-Catalizador poroso sélido.

gas, pasa a la turbina a través de Ios

' V tubos 6.

El suministro de peréxido de hidrogeno al generador de vapor-gas en

este motor se realiza por presion de nitrégeno comprimido. Los datos de

dise}401ode este grupo turbo bomba son los siguientes:

Peso 150 kg

0 Potencia de la turbina 465 C.V.

Presién del gas a la entrada de la turbina 26 kg cm2

Gasto de gas 2,1 kg / Seg.

Ndmero de revolucione 3800 rpm

Diémetro medio de la turbina 450 mm

Comburente Alcohol etilico ---75%

Agua ---25%

9 -:3
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Gasto de comburente 56 kg seg.

Presién de suministro de-comburente 21,7 kg cmz

O Oxidante �030 Oxigeno liquido

Gasto de oxidante 69 kg/seg

Presién de suministro de oxidante 17,5 kg/cmz

En la fig.6 se representa un grupo turbo bombas de aviacién del

cohete de combustible liquido Walter 109°-509, que desarrolla 1700 kg

de empuje.

1 �031 ..._.,_ )

O .+ éf�031
nu. 4 - �031

�030E�031| L. ,,i�030�030'. { v �024"

�030:."-,

.1. �030§ ~. -. �030CJ�030I ~-�030 :ém�034"I)

' 'I -*--£ "'5" ' '
---=' ~> --~»~ '..~' _�024 .. * .-9;//av [ i�030..:�030.w' .|I../

�030sfV at-
V______ .2: .�030 (g

%.#-.-_-u,'-.'..�030':�030. v �031

I

Fig. 5 Grupo turbo bombas del motor V-2 �030

1-Entrada del comburente, 2�024rodetede la bomba del comburente, 3-

Limitador del n}402merode revoluciones, 4- salida del comburente, 5-élabes del

rodete de la turbina, 6-admisién del vapor-gas, 7-salida del oxidante, 8-rodete de

la bomba del oxidante, 9-entrada del oxidante.

La unidad consta de una turbina y de las bombas del oxidante y

comburente acopladas al mismo eje. El vapor-gas entra en la turbina por

. Io tubos 5, y, pasando a través de una tobera Laval y de los élabes del

rodete de la turbina 7, baja al conducto 8, que dirige de nuevo el gas a

Ios élabes del rodete. De esta manera una sola corona de élabes

méviles hace las veces de una turbina de doble escalonamiento, con

escalonamiento de velocidad.

�030 O 10
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En cada una de las bombas de combustible, para disminuir Ia cavitacién del combustible a grandes alturas, se

instala a la entrada del rodete una bomba de hélice de tipo espiral, 9.

Los datos de dise}401ode este grupo turbo bomba son Ios siguientes:

Peso 31.2 kg

Potencia de la turbina 90 C.V.

Presién del vapor-gas a la entrada de la

turbina 28 kg cm2

Gasto de vapor-gas 0,4 kg I Seg�030

Numero méximo de revoluciones 16,500 rpm

Diémetro medio de los élabes de la a

g turbina 180 mm

L} Comburente Alcohol metilico ---57%

3�030 Hidrato de hidracina�024

' 30%

Agua---13%

Gasto méximo de comburente 2,2 kg seg.

Presién méxima de suministro de

comburente 38 kg cm2

Oxidante Peréxido de hidr6geno-

80%

Agua-20%

Gasto méximo de oxidante 69 kg/segz

Presién méxima de suministro de oxidante 40 kg/cm



0- Q �030  O /6�031t?i7EI?:}4021£IIpDI'-y�254S 0 ~

% »�024 .3 �031
Q1. �030 2

. 1:-,�030,":-;:?�030\\{}q ~ / ...�031:~n,.I t. H

1 �030

*1!  w_ !�0301!g'I!.!'F 4 2:. �030y �030;u_.E._=_.l.l.!..rxx + §IIn�030l_\1!E :1. �031�030u,..,..\\�030

�030v .; �030 i�024�024- .="-2�024"�034�030é . """-'§§;< \ - - ,
N *@§§.'W..E'.�024-�024�024J \ ~ 3 . ....._... s'==*'¢'IL-at " ~�030 H �034V-

0 .\ =7 » ~ .~. I %<;%7;]': «--»a.g1{w _| 1
~«'-»�035\\\\\�034�030.- . w 4 .- 1 9!. -g ..

C}401}401l :4�030 ~: 1.�031,�034__':./-,:z,;.r, �030J  II//I". \§: V

§~�031§ . �030 +9 man ~ %§ . §_\ 5 �030 ..- ' �031kv1-u-.'~�030ga.!_. }402

-.�030-F T�030 ' \ nude 9
E; J If §7 cpombaire/TI:

i.i_.E_E 0 '\\\�031 H �035i�030»�031Drona]: pin
°ii _ ' _�030 ' |8 ' ' 7 6 npar -go:

\» zrlsw K e;;:,:/;::

. Fig. 6. Grupo turbo bomba del CL. Walter -109-509 A.

1-Entrada del comburente, 2-salida del comburente, 3-entrada del oxidante, 4-salida del oxidante, 5�024entradadel vapor-gas, 6-

V sallda del vapor-gas, 7-rodete de la turbina, B-conducto intermedio de direccién, 9-tornillo sin fin.



ff�031) Consideremos con mas detalles el dise}401oy funcionamiento de la

camara del motor. El suministro de combustible desde el sistema de

alimentacion al interior de la cémara de combustion se realiza de

ordinario por la parte delantera de la camara_ que se llama culata, 1

(véase fig.1), En la culata hay conductos distintos para el oxidante y

_ �034comburentedesde donde por medio de inyectores se suministran a la

cémara de combustion Ios componentes del combustible.

Este se suministra a la culata a una presion Io suficientemente

superior a la de la cémara para producir en los inyectores un salto que

garantice una buena pulverizacién del oxidante y del comburente. Este

salto, de ordinario, varia de 1 a 15 kg/cmz, segun el tipo de motor y su

régimen de funcionamiento.

El numero. situacion y tipo de los inyectores se eligen mirando a

\ conseguir un mezclado éptimo del comburente y del oxidante, para

garantizar que la combustion en la cémara sea lo mas completa

posible.

\D La mezcla de combustible. que se forma al inyectar el combustible y

_ el oxidante, se inflama por uno u otro procedimiento en la puesta en

marcha del motor (por bujia eléctrica, por cartuchos o por cualquier otro

sistema de encendido). Algunas veces como combustible para Ios CL se

usan tales oxidantes y comburente, que al ponerse en contacto se auto

' in}402amancasi instantaneamente. En estos casos el motor no posee

dispositivo de encendido especial. Puede usarse también combustible

_ auto in}402amablepara crear Ia llama de encendido 0 de comienzo de .

E) in}402amacionde los combustibles que no se auto in}402aman(el asi llamado

encendido quimico).

_ La in}402amacionsegura del combustible en la ca�031marade un CI, es

particularmente interesante. Las mezclas liquidas de oxidantes y

comburentes, que se utilizan en Ios Cl, si no son auto inflamables, son

sustancias fuertemente explosivas. Por esta razon. si en la puesta en

' marcha se produce un retraso en la in}402amaciondel combustible. se

- ,- acumula en la camara de combustion una gran cantidad de mezcla

.3 QB
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explosiva, la elevacion de la presion en la cémara sera muy brusca y

podré producirse la destruccion de la misma.

Cuando el motor ya esté funcionando no se necesita encendido el

combustible nuevo que entra se inflama entonces al contacto con los

productos de combustion, que se hallan en la cémara.

La temperatura de los productos de combustion en Ios cohetes de

combustible liquido alcanza Ios 2000-3300°C. Esta temperatura es muy

superior a la temperatura de fusion de las paredes del motor. La

- refrigeracion de las paredes de la camara de un Cl, es por esto muy

importante. La refrigeracion segura es una de las condiciones principales

del funcionamiento sin fallo de un cohete de combustible liquido.

Segun sea la cantidad de combustible suministrado, la temperatura y

el estado del gas al final de la camara de combustion y segun sea el

0 area de la seccion minima (critica) de la tobera, en la camara de un

cohete de combustible liquido se establece una presion. bien

M determinada y de ordinario bastante elevada (del orden de 20-50 kg/cm�031

y aun mayor).

La presion del gas no se conserva constante a lo largo de la camara.

Su variacion se determina por la geometria de la camara, por la forma

V de variar Ia temperatura y el estado del gas a lo largo de la cémara, asi

_ como por las pérdidas hidraulicas.

0 En las camaras de combustion cilindrica, como ya se vio en el

capitulo IV, Ia presion disminuye algo. Sin embargo esta disminucion en

una cémara de combustion de CL de ordinario es muy peque}401a.

De esta manera al final de la cémara de combustion el gas tiene

temperatura y presion elevadas, es decir posee una reserva notable de

energia. V

En la tobera el g-as se expansiona, es decir disminuye su presion y �030

temperatura y aumerhta su velocidad. I

[- En la fig. 7 se dibujan las curvas tipicas de la variacion de los

parémetros de la corrlente de gas en la cémara de combustion y en la

tobera de un CL.

11+



. Alli también se indica Ia notacién adoptada en adelante para las

,_ secciones principales del motor, conservéndose por conveniencia del

U Iector la misma notacién para las secciones anélogas que en el }402ujodel

gas-aire a través de un AR, a saber: 2-seccién a la entrada de la

camara de combustién, 3-seccién a la salida de la misma, or seccién

minima (critica) de la tobera, t-

r°abJ ' 5 c,�031;�035§seccién de salida de la

�034WJ�030F �031 M�035tobera, 5-seccién que

M�035N 7 �030gm? 1970 corresponde a la expansién

0 we Ia : mag completa de Ios gases.

�030I �031.'*c..3 .. Ademés se designa con la

"57. . 1�034 letra c la seccién en las
tr 5,: : �030E�031

Fig.7. Variacién de Ios parémetros tuberias principales de

del gas en la cémara de un CL.

combustible la entrada de la

\�030 cémara del motor.

A la salida de la tobera la velocidad

~ de Ios gases alcana Ios 2000-2500 m/seg y aun mas. Ia presién suele

' ser préximo a la atmosférica y la temperatura de 1500-2500°C. Esta

velocidad de salida de Ios gases es mucho mayor que la velocidad del

sonido a las temperaturas reinantes en la tobera. Por eso las toberas

, de Ios CL modernos son supersénicos_ es decir con la parte que si'gue

a la seccién critica divergente.

» La presién de Ios gases en la seccién de salida de la tobera de un

CL, como en cualquier tobera supersénica, puede ser muy distinta de la

9 atmosférica. Por eso detrés de la tobera puede producirse una

expansién suplementaria (o, por el contrario una compresién) del

chorro de gas (véase cap. Ill).

Consideremos Ios parémetros més importantes de un CL.

El empuje de un CL es la resultante de todas las fuerzas de presion

y rozamiento de los gases en las super}401ciesexteriores e interiores del

motor. Como el proceso de funcionamiento de un CL no esta asociado

3 15$)



' 0
con la corriente exterior que ba}401ael motor, la presion en su superficie

exterior de ordinario se supone igual a la atmosférica. Entonces el

empuje de un CL puede determinarse por la formula [1.1]. la cual

I puede considerarse vélida para todos los tipos de motores. Puesto que

en los CL no hay impulso de entra, y el gasto de gas a través de la

tobera es igual al gasto total de todos los componentes del combustible

O G; la formula [1 .1] en este caso reviste Ia forma siguiente:

G
P=?zc,+(P|�024PH)F, Ec. [1]

En régimen de dise}401ode funcionamiento de la tobera, cuando

P.=Pa=PH, el empuje del CL es igual a:

G
1 \_ P=�024lc5 Ec. [2]

' 8

3 El empuje de una sola cémara en Ios CL, ya conslruidos oscila

entre Iimites amplios, desde algunas decenas de kilogramos hasta

algunas decenas de toneladas.

El CL puede constar de varias cémaras del mismo o distinto

tama}401o.El empuje de este motor de cémara multiple es igual a la

suma de los empujes desarrollados por todas las cémaras en

funcionamiento. V

W El empuje especifico, que es el parémetro més importante del

U CL. es igual a la relacion del empuje del motor al gasto total de los '

componentes de combustible:

P�030=:
G,

De la formula [1] se deduce que: _

c F

L.) P. =�024�030+(P.�024PH)�024�030 Ec. [31
g G:

y en régimen de dise}401ode funcionamiento de la tobera:

151�030) _



P, :1 Ec. [4]
8

De esta manera el empuje especi}401codel CL es directamente

proporcional a la velocidad de salida de los gases del motor. Las

' dimensiones del empuje especifico son l<g seg/kg; por esto a veces de la

llama también impulso especi}401co.

En un motor de cémara multiple el empuje especi}401co,que en este

caso Ilamaremos Pt; es igual a la relacion del empuje total de todas las

cémaras al gasto total de los componentes del combustible en todas

Q ellasz

En este caso en el gasto total de combustible se deberia incluir

también el gasto en el accionamiento de las bombas de Combustible, y

_ en el empuje total, la reaccién de la corriente de gas a la salida de la

turbina del GTB; pero estas correcciones como influyen poco, no suelen

tenerse en cuenta. i

�030[3 El empuje especifico de un CL esté univocamente asociado con el gasto

especi}401code combustible de este motor, Ci. En efecto, por de}401nicién,el

gasto especi}401code combustible es igual a la relacion entre el gasto

horario de combustible y el empuje del motor. Por consiguiente: .

C�030 :m
P P,

De esta manera cuanto mayor sea el empuje especi}401codel cohete

U de combustible liquido, tanto menor seré el gasto especi}401code

combustible, es decir tanto seré su economia. En este consiste la

diferencia principal del concepto entre el empuje especi}401code un cohete

y el de un AR. En este ultimo el empuje especi}401cono esta�031directamente

asociado con la economia del motor.

El empuje especifico de Ios CL ya construidos es del orden de

-33) " "
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k , .

\ 200�024250E�024g�024�024,Io cual corresponde a un gasto especifico de

kg/seg

. kg/ hora V ,
combustible C�030=14�02418�024-_�024.En Ios CL que se construyen mas

�030 kg empuje

adelante. utilizando Ios oxidantes y comburentes, que hay en

. �030 . ,. . k
perspectiva, el empuje especifico podra elevarse hasta 300 k�024/-3-�024�024y

3 55%

kg/ hora
A aun mas, lo que corresponde a un Cl 512+. Los valores

)1 kg empuje

- V indicados de C, son mucho mas grandes que en ios aerorreactores, a las

velocidades de vuelo que se consiguen en aviacién, a lo cual se debe

principalmente la necesidad de almacenar en los depositos y gastar

oxidante en cantidad que algunas veces puede se superior a la que se

�030 necesita de comburente. Fuera de esto el rendimiento méximo de Ios

cohetes de combustible liquido se alcanza solo a velocidades de vuelo

_ muy elevadas (véase mas abajo n.2).

�030JEl empuje especifico, y respectivamente el gasto especifico de

combustible de un CL, para un tipo dado de combustible y altura de

vuelo invariable, dependen _

. . .. r. ' I ..
' princlpalmente de la presion en .3 - -- f -

Ia cémara de combustion. El }401rs�030:" : _ ._ _. -.

aumento de la presion en la - - ' ' " �030�035' �035"

cémara de combustion conduce "0 , _, _. -.. _ - --

4.) a un aumento del grado de :20 F " "' " "' " �034:
fv _,_.- ....�024.-- -"

" d I I ~- .expansion e oslgases en. a zoo _m 70 ,0 n pl. ,,,¢,,,:

tobera, de la velocidad de salida

de Ios gases y del empuje
H Fig.8. El empuje especi}401coen .

especifico. funcién de la presion en la cémara,

, para el combustible: oxigeno

Ademasa Cuando aumema '3 liquido 4» alcohol Zetilico (95%):

presion, se consigue elevar més 3:0�031-I;P�034�0301�031°k9�031°m'

P, elevando algo Ia temperatura de Ios gases en la cémara; las causas

L�030)de este fenémeno se considerarén més adelante en e! n. 6. En la fig. 8

se representa la curva obtenida por via de célculo del empuje especifico

f"*i.8
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_ en funcién de la presion en la cémara P2, para una clase de combustible

de cohete.

De esta figura se desprende que al amentar P2 hasta 20-

30kg/cm�031,el empuje especifico crece muy intensamente, y después con

menos intensidad. A pesar de este, por lo que respecta a P�035es

�030 preferible elegir una presion P2 lo mas elevada posible.

Sin embargo para elegir Ia presion en la cémara_ es necesario

tener en cuenta no solo su influencia sobre P�035.sino también sobre el

peso de la planta motriz y sobre la condiciones de refrigeracion del

motor. AI aumentar la presion en la cémara, aumenta

correspondientemente también Ia presion de suministro de combustible,

' produciendo un aumento de peso del sistema de suministro del mismo.

Aparte de este, at aumentar P2. aumenta la oesion de calor del gas a las

. paredes, y se hace més dificil la refrigeracién del motor.

I Por eso Ia presion en la cémara del CL casi nunca excede Ios

50kg/cm�031.De ordinario el limite superior de P2 se determina atendiendo

a la posibilidad de una refrigeracion segura del motor y a su resistencia.

Aparte de la presion en la cémara, in}402uyetambién sobre el empuje

especifico de un CL Ia composicion de la mezcla de combustible. La

' relacién entre la cantidad de oxidante y comburente en el combustible

del cohete se suele caracterizar por la relacién de sus gastos en peso

por segundo. Esta magnitud se denomina coeficiente re/acion de los

componentes del �031combustibIex = G0,,/Gce.

La relacién de componentes se llama teérica, cuando en la

mezcla existe Ia cantidad de oxidante minima necesaria para la

oxidacién completa del comburente. La llamaremos yo. El coeficiente

real de la relacion de componentes suele ser distinto del teorico. La

composicion de la mezcla puede caracterizarse también por el

coe}401cientede exceso de oxidante ac, que es la relacion del consumo

real de oxidante por kg de comburente al teéricamente necesario:

\\ on =
0 .

,. ., D



' Si a<1, la mezcla tiene exceso de comburente con relacién al

C) teéricamente necesario, y, si a>1, Ia mezcla tiene exceso de oxidante.

Se demuestra analitica y experimentalmente que el empuje

_ �030 especifico méximo (con los combustibles empleados actualmente) se

alcanza, cuando el motor funciona con mezclas ricas, es decir, cuando

a<1. Las causas de este fenomeno se consideran més adelante en el

n.6. En la }401gura9 se aduce una curva tipica del empuje especi}401code un

CL en funcién del coeficiente de exceso de oxidante (1. El empuje

_ especifico méximo se alcanza en el caso en cuestion con on = 0.8. De

0 acuerdo con esto, la mayoria de los cohetes de combustible liquido

realizados funcionan en régimen de dise}401ocon OL = 0,7 + 0,85.

El peso especifico es también uno de los parémetros

més importantes de la planta pt --

A motriz. El peso especi}401code }401iyizi__ ____, ____

una planta motriz con CL, _ �030___

' que viene dado por la planta 2�035

(incluyendo Ios depositos de '�024'"'" "" "'-

combustible, conductos, 200 0" 6.6- w--&

bombas, etc.) al empuje del

�035�030°t°'-Puede 39' "�030�035Vbaj°» Y 9�035'°5 Fig.9. P, en funcién del coeficiente

es del :.:s:*::::,::u;::,�030::';:;::;;.""3
orden de 0,02-0,06, segL'm el tipo de

motor y sus dimensiones. Ahora bien, a diferencia de cualquier tipo de

aerorreactor, el peso especifico del CL no solo no aumenta con el

O ascenso a alturas mayores, sino que disminuye algo, a cause del

aumento del empuje, que experimenta el motor al disminuir Ia presion

atmosférica (véase mas abajo n.8).

4.1.2.- RENDIMIENTO DE UN COHETE LiQUlDO (CL).

AI igual que en los aerorreactores, si se quiere analizar Ia perfeccién con

que se lleva a cabo el proceso de transformacién de la energia en un

CL real, es conveniente estudiar Ios rendimientos interno, propulsivo y
/_
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total. Pero téngase presente que el vuelo de un avion 0 de un proyectii

equipado con CL, en el tiempo llamado activo (en que el motor esta

funcionando), tiene casi siempre con variacion répida (aumento) de la velocidad

I y de la altura. Ahora bien, al paso que varia Ia velocidad y la altura de vuelo,

�030 varia también continuamente el rendimiento del motor. Por eso un CL es

' costumbre distinguir Ios valores del rendimiento en un instante dado. con las

condiciones de vuelo que existan entonces (Ios Ilamados valores instanténeos

rendimiento), de los valores integrales del rendimiento en un intervalo de

tiempo o etapa de vuelo determinada.

Estudiemos primeramente Ios valores instanténeos del

rendimiento de un cohete de combustible liquido.

El rendimiento térmico de un CL, que caracteriza al mismo como

. méquina térmica, se determina por la relacion de la energia cinética de

Ios productos de combustion a la salida de la tobera del motor al poder

\ calorifico del combustible (de la mezcla combustible) �034"

n�030E, Ec. [5]
ha /A

V donde h,, Kcal/kg = poder calorifico de la mezcla de comburente y

�030 oxidante, para un coeficiente de exceso de oxidante a dado (para mas

_ ._ �030 sencillez se supone aqui y mas adelante que tiene lugar una expansion

completa de Ios productos de combustion en la tobera del motor).

,3 El valor de m, esta inmediatamente asociado con el empuje

�030Jespecifico del motor. De [4] y [5] se deduce que:

o bien

I. n, = o,o115:�024'a, Ec. [5]

 a.como es costumbre en todos los motores de combustion interna,

la entalpia inicial del combustible

0 El valor de rn depende del grado de expansion del gas en el motor,

P2�031/PH,y de, la composicion de Ios productos dé combustion (del exponente



'2. ,, �024�024QC�024 Tie}:
0�030__ _ f�031.. [79 Fig.10. |_'«"endimiento térmico de I-up CL,

' 5 _. .. '»�031~" ';::;:"e:°;.%;:�030::,";:;":::::.:;::
Q; __ ___ __ __ E de la adiabética.

M? an .30 4o�030 0%"

de la adiabética), asi como del grado de perfeccién, con que se

realizan Ios procesos de combustion y de expansién (de la plenitud de la

combustién, pérdidas de calor en la disociacién, pérdidas hidréulicas, etc.).

En la figura 10 se representa n en funcién del grado de expansién de los

productos de combustién y del exponente de la adiabética, despreciando la

oentalpia inicial del combustible y suponiendo que las pérdidas por

combustién incompleta, disociacién y rozamiento son del 10 %�030Para grados

de expansién del orden de P2'/PH = 30+ 50, el rendimiento térmico de un CL

. puede alcanzar un 40-45%, es decir se encuentra en un nivel bastante

' elevado.

El rendimiento propu/sivo segun se dijo en el cap. I. es igual a la

- relacién del trabajo de empuje am a la energia mecénica desarrollada por el

motor. Puesto que esta ultima se invierte en parte en trabajo util de la fuerza

=,:_,:_.de empuje y en parte sé pierde (se disipa en el espacio, que rodea al motor),

el rendimiento propulsivo de un CL puede calcularse de la siguiente forma:

. Trabajo util de empuje

�034P

La pérdidas de energia mecénica, asociadas con el mecanismo de

obtencién de la fuerza de empuje en un CL. se reducen a que detrés del .

*',$motor existe una corriente de gases, que tiene en su movimiento absolute

(con respecto a un observador terrestre) la velocidad c5 �024c5. La energia

cinética de este chorro igual a (c5 -,C5)2/2g kgm/kg representa las pérdidas

de energia mecénica.

APor consiguiente, como el trabajo de empuje por kg de productos de

57'2"?�031 �031

O



gcombustién es igual a P.C,,, el rendimiento propulsivo de un cohete se

determina por la igualdad:

P}401cn

n.» =
phcv + (cc �024cn)

. ?

o teniendo en cuenta [4]:

P
r" = Ec. [7]

Co Co_ + _

0 2g 2g

La férmula [7] indica que la energia mecénica disponible para la

obtencién del trabajo de empuje por kg de combustible 0 de producto de

combustién esté representada por la suma:

2 Z '

£2 + °�024°.
\ 23 2g

Odonde cf/2g = energia cinética de 1 kg de combustible, adquirida gracias é

la aceleracion de la aeronave, antes de iniciarse Ia combustién.

2,, �030 Sustituyendo en la Liltima

'0 . expresién P. por c5/g, y dividiendo

�030 IL
I I I el numerador y denominador por

0" E cs2/2g, tendremos finalmente:

as ....:::i:= 26,0
�030:5

II n =�024Ec [81

II cs

Ill P 1 [en T

I�034:-::...::.
0 I 39 .10 �030((1 De esta manera, lo mismo que

Fig. 11. Rendimientos propulsivo en '05 AR�030np depende smamente

de U" CL 9" �034"'°�030°"5° '3 '°'3°i°" de la relacién de la velocidad de vuelo
de la velocidad de vuelo a la salida

de los gases. a la de salida de Ios gases del motor.

OEn Ia figure 11 puede verse la curva de T]p en funcién de co/c5. El méximo

C323
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,rendimiento propulsivo npma, = 1,0 se alcanza para co = c5, puesto que

entonces Ios productos de combustion lanzados por el motor no se mueven

con respecto a un sistema de coordenadas }401jocon relacion a la tierra, y por

consiguiente no existen pérdidas de energia cinética en el chorro detrés del

_motor.

: En los aviones equipados con CL, con velocidad de salida de los gases

del orden de c5 = 2000 + 2500 m/seg y velocidad méxima de vuelo co = 500

> + 700 m/seg. el rendimiento propulsivo no es superior at 45-55%, pero en

cohetes de largo alcance, que alcanzan en el tiempo activo de la trayectoria

velocidades del orden de 2000 m/seg y aun mayores, el rendimiento

propulsivo en diferentes etapas de vuelo puede acercarse al 100%. �030

El rendimiento total de un motor de reaccion es igual a la relacion del

_trabajo util de empuje a la energia consumida del combustible. Ademés en

Ugeneral debe tenerse en cuenta que cada kg de combustible, que se halla en

el deposito, en vuelo a velocidad co, posee también, aparte de la energia

quimica expresada por su poder calori}401co,la energia cinética cf/2g.�031

I En Ios AR esta energia cinética de ordinario no se tiene en cuenta en los

célculos, puesto que para el poder calorifico del combustible ordinario del

orden de H�034: 10000 Kcal/kg. en su energia cinética en vuelo, por ejemplo,

a velocidad correspondiente a Mo = 3 no es mas que alrededor del 1% H�034.

. %.Pero en los CL. con combustibles del poder calorifico del orden de huz2000

�031Kca|/kg(véase n.3) y a una velocidad de vuelo totalmente posible de 3000

m/seg (Mo z 10), la energia cinética del combustible es ya mas del 50% de

su poder calorifico.

Por consiguiente Ia energia total por kg de combustible en un CL es

igual a:

ha+Ac�024;kcal/kg, V

22;

y respectivamente el rendimiento total del motor es igual a:

�031 nm = Ec. [9]

X�030* 23.
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Utilizando las férmulas del empuje especi}401co[4] y del rendimiento

_ térmico [5]. no es dificil ver que:

D
2°_o

C

nm = «�024�030�024,Ec. [101
1 [co]
_+ __

711 C5

De esta manera el rendimiento total de CL depende de la relacién de la

"velocidad de vuelo a la de salida de Ios gases y del rendimiento térmico m,

zededuciéndose de las igualdades [8] y [10] que el rendimiento total es siempre

menor que el propulsivo, puesto que n11< 1�030En la figura 12 se representa en

�034 I112 en funcién de Co/C5, para diversos valores del rendirniento térmico. De

I aqui se deduce que el méximo de ma se alcanza a una velocidad de vuelo

. I - -m ::5:.gg -
II �024

�034V�030% Q�030_ -
Elm. HI II _ -

u 1 Ag . . '

N lI�030II.__.

ma - um III _
/nuns: I -

. �031/IIIIII:I -
dun: - I II II

a (,0 1,0 �030I/n

' Fig. 12. Rendimiento total de un CL en funcién del rendimiento interno y de la

relacién de la velocidad de vuelo a la de salida de los gases

superior a la de salida de Ios gases, y tanto mayor cuanto menor es m.

Puede demostrarse que el maximo de mo se alcanza a una velocidad de

Uvuelo, que corresponde a la condicién c5/co = siendo el rendimiento

total méximo igual a (n1o)ma, = \/{es decir, el rendimiento total puede ser

muy superior al térmico.

�030 Este resultado a primera vista paradéjico se explica por las causas

siguientes. De las férmulas del rendimiento propulsivo [7] y del rendimiento

térmico [5] puede deducirse la expresién siguiente para el trabajo de empuje:

5 3�034
J 9



" as - �034

. do a trayoctorltr do V: .32; C2 h C2

' Poo: L4"; nP=:anrrrP+_9�030nP V
S :2 camrno recontcw por �030Zgcr2g' Is; (::\An. (Alh(2gl

Pumto qua :::t.: trabajo on so ru.:'aza �030MU motor a oxpcnsas do to

ErT�031é'§a7é?r3re'§iér?i';§L3edéTvérse�030ouélla�034é}401ergia'quimiéa ! del ' combustible 2 sets

transLfor"n�0301'é"é?1tr'abéj6�030dé'érr�0301pL"1jé'c�0305h\ré}401dir}401iénto?1}�031rfp?frriieritrasotie�030laenergiacl

cinétioavdélrcg}402oG§tib|e7'éB?1:fr?e'}401d'i}401tiérito"n;,?�031és decir, con rendimiento mas

elevado. Cuando la velocidad de vuelo es tal que la energia cinética del

combustible es mucho menor�031q'ue su�030podercalori}401co,el papel del }402ltimo
_ f\'l}_�034�030V'.}402l1if|I\.','\V

térmmo es pequer�0301o,,�030y.e|__rendrrmento_térmIcoes practlcamente igual al
_ I ' ' ' h" . cc. fl 1;

producto de Ios rendlmnentos (propulsrvvoxy térmico. Pero al aumentar la

velocidad de vuelo el papel que desempe}401aIa energia cinética del combustible

' :4; .g..5..' LUDTEYCA cum (:1 rejnu�030.m;::nt0total int :or;:l _den:_ndn rm nmn manna

es mas importante, ygel valor Instantaneo del rendimiento total del motor es
uu L1;-L�031)w «as: puopscdaocs 031 motor. smo tanvrbttn do �030an(id avt}401no t�030-�030:l

mayor rque e|�030producto-q.__np, acercéndose para co >> c5 al valor del
-.....s.t..�024:.cl wlouzo as Ctnu n~.}402dlml<.'fIlOpu;-do h:c.'r-.;c torment: para una

=. rendumrento propulsrvo. _
'\ ,_.,~�024MwV~�030--W--uma. on is t_:u:Il so oonooe I1 tr::~;:*c:o.'la, m:-ppitud c-.'1_'wgu'*3.

.�030Muchas veces el CL comrenza a funcionar cuando el proyectrl esta }401loal
- \ -JhM�024�030mu-..U.nu; Gv::llu_?n.9..�0303::crcd*r_1a.11:co:: Ct!) tn Ll c�034.:!o0.3;: ..�031�030..'�030Y.an EU? �030:0

. iniciarse el vuelo, o cuando la velocldad de vuelo es peque}401a,y solamente al
E w ..a :.:: r:.-..u. on un n.:oco tun gravoazo n. r;~ *�034.t;ncu:..:.l :_~.-g,,-n --:2-2 9-'31

\cabo de algun tiempo alcanza las velocidades, para las que su rendimiento
I �034Hue�035--�030\~= Inc-'-'"» ch «.2 cups on vucro com�030:�031)Cn;S'!'.n£-Jfl z:'...-r.:r�030~do

total es _e|evado. Entonces puede lograrse una valoracron mas exacta de la

. v, v.,.o...-.1..u uu vuC.u on u a c.__ rmseq. no osocnoa an 1.1 tI:rv.: .:t:--1r\ cc -:1.-_-'.n ca la

�030perfeccion.con.que se.transforma.la energia en el motor instalado en un tlro u

"'L.;..1...'...5..;.L.L..q...§_3...$....,5..}..}._J..: Am�031-zqnltudcmp;-' -nr �034*-tanto.ate,

; tro de aeronave atendiendo alrendrmrento Integral en una etapa determmada

' "L ' �030,'pu:cteLxprusarc.rpor!.1!¢rmub'
de vuelo.

. . . .4 . .
tSI,'por ejemplo, al comienzo de la etapa conslderada la aeronave equrpada

C1 I, I. V. ..
con_CL se halla en tIerra»(H = 0,-c5= 0) y tiene una Tasa Inucral Mmaxy al }401nde

�031l . . . c l I" . . .
Ia etapa,adquuere una,a|tura,H.y;una.veloc:dad~c.,,hab1endo dIsmInuIdo1su

.« 1:} ID c/':.t :�030" -�024l ' '

masa a causa del combustible gastado, hasta el valor M = Mime -AM, el efecto

_ _ Fig. 13. Rcmtlmlcnm total int"-tr-I ,

utll del.traba]o de|,motor¢en toda,la etapa puede expresarse (sun tener en
,,, ,; ,,.,-..,,,, ,._, , M, 0 ,;_ ouyo u:.0ucC�0309la0.33:0: Ln 1.) cc1r:c1:>n

cuenta.la posIb|e'varIacIon'de la aceleraclon de la fuerza de arrastre) por la
w--° - -v ~-�030---v----I "M W cm \.:o.novsI<r no so cause on com

suma:-melo. par: un cohct: qua van�030:on �035

-In mcdlo. cln gravcdad al lugar. En la flgura 13 so rcprmenh ct
rozumtznto, con vetocldcd é2c!:l _

nula. M 3° + M g H '+1[rX d s tote! Integral calculado porI _

d Is ccuauon [12] en funcson do c._!c, y
on e .
u..~a rundlrnlento térmroo del motor

X..= fuerza de rozamiento de la aeronave en el punto que se considere

' rmalmente aovmamos que, a oacrencxa do Ios aerorrcstorc-:1. lot. CL.

AL?



L; De este modo puede aumentar el empuje especifico o bien aumentando I

el poder calorifico de la mezcla combustible ha, 0 bien mejorando el

rendimiento térmico del motor. Como ya se dijo anteriormente, dado un nivei

determinado de pérdidas. el rendimiento térmico del motor depende del grado

de expansion de Ios gases y del exponente de la adiabatica de los productos

de combustion (véase }401g.10). Puesto que la eleccion del grado de expansion

(de la presion en la camara) no depende solamente de las propiedades del

combustible, Ia comparacion de Ios diferentes combustibies, atendiendo al

éeympuje especi}401copor ellos desarrollado, se hace comunmente para va|ores

idénticos de P; y PH. Ahora bien, el empuje especi}401codel motor depende

principalmente del poder calorifico del combustible y de la composicion de Ios

productos de combustion, que determina el valor del exponente de la

adiabatica k y el nivel de las pérdidas, el cual esta relacionado con la

4 disociacion de los gases a elevadas temperaturas. El aumento de k, como se

desprende de la }401gura10, es un medio eficaz para elevar el rendimiento

térmico del motor; por eso es preferible que Ios productos de combustion

_ Qontengan mayor numero de gases con menor cantidad de étomos en las

moléculas.

2. El mayor peso especi}401code combustible posible, y, kgll. Siendo

iguales las restantes condiciones, el combustible cuyo peso especi}401cosea

mayor exigiré para su almacenamiento menor volumen de deposito o dado un

volumen de depésito garantizara mayor radio de accion y mayor duracion de

vuelo. La influencia del peso especifico de combustible sobre el radio de

accion 0 las otras caracteristicas del avién (cohete) pueden valorarse en cada

§§aso mediante Ios calculos correspondientes. La vaioracion aproximada de la

in}402uenciadel peso especifico puede conseguirse calculando el poder

calori}401copor unidad de volumen de combustible.

3. constante de gas suficientemente elevada. Dado un poder

caiorifico de combustible determinado, cuando mas elevada sea Ia constante

de gas, tanto mas baja seré Ia temperatura de combustion, y respectivamente

tanto mas facil seré resolver el problema de la refrigeracién de la ca'mara de

combustion y de la tobera. A esto se a}401adeque la disminucion de la

K} _\. �030
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temperatura de combustion reduce las pérdidas de calor por disociacion.

_ 4. Posibilidad de utilizar Ios componentes del combustible para

refrigerar Ia cémara del motor. El incumplimiento de las exigencias de los

numeros 3 y 4 puede hacer imposible o complicar notablemente el dise}401ode

un motor de funcionamiento seguro.

Ademas de todo esto, Ios componentes del combustible de los CL

deben tener cualidades satisfactorias no solo desde el punto de vista de la

garantia que un proceso normal de trabajo del motor (in}402amabilidad,

velocidad de combustion, viscosidad, calor que vaporizacion, etc.), sino

también desde el punto de vista de su fabrlcacién, conservaclon y utilizacion. _

Los combustibles que se han propuesto para su aplicacion en los CL

pueden dividirse, atendiendo a su composicion y estado. en tres grupos:

a) Combustibles que constan de un solo componente liquido;

�030V U b) Combustibles que constan de un componente liquido y uno solido;

c) Combustibles que constan de dos (y algunas veces de mas de dos)

componentes Iiquidos.

Los combustibles que constan de un solo componente liquido se llaman

combustibles unitarios. El combustible unitario de Ios CL es un liquido

homogéneo (mezcla o composicion quimica), que contiene en su composicion

oxidante y por eso no se necesita suministro de oxidan te de otro lugar.

/ ' La ventaja evidente de Ios combustibles unitarios es la notable �030

simpli}401cacionde construccién del motor y particularmente de su sistema de

alimentacién. A}401édasea este la posibilidad de garantizar la combustion

I précticamente completa de este combustible.

La desventaja de los combustibles unitarios es que suelen tener un

poder calori}401cobajo, aparte del peligro de que penetre Ia combustion desde la

* camera a los depositos de combustible.

En la actualidad se conocen varios combustibles unitarios, por ejemplo,

{sitrato de metilo CH3NO2 mezclado con alcohol metllico, nitrometano CH3NO3,

etc. Sin embargo estos combustibles hasta el presente no se han utilizado en

la practice, a causa de su peligro de explosion. En la bibliografia extranjera se

�030 encuentran informes sobre la apllcacién de combustibles unitarios a base de

. �030
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nitrato de isopropilo C3H2ONO2.

O Entre Ios combustibles unitarios deben citarse también las sustancias

Sue desprenden una cantidad notable de calor y de productos gaseosos en su

descomposicion, 0 en el transito de un estado a otro, producido mediante

catalizadores o por cualquier otro medlo.

. Un ejemplo de esta clase de combustibles es el peréxido de hidrogeno

concentrado, que se utiliza como combustible en los cohetes de arranque, o

como combustible auxiliar en el accionamiento, de las bombas de combustible

de Ios CL. �031

Los combustibles, que constan de un componente sélidos y de otro

liquido (combustibles en estado de agregacién de mezcla) permiten,

conservando algunas de las ventajas de Ios combustibles unitarios, evitar

algunas de sus principales desventajas. Para esto, un componente (por

ejemplo el comburente) se introducen la cémara de combustion del motor en

forma de cartuchos solidos. y el otro componente (el oxidante) se introduce en

la camera a través de un conducto desde el deposito. De este modo puede

conseguirse un gran almacenamiento de combustible con dimensiones de la

txémara de combustion relativamente peque}401as.Sin embargo el

almacenamiento total del combustible viene limitado por completo por«e|

almacenamiento del componente solido en la camara, por lo cual el tiempo de

funcionamiento de un motor de este tipo es bastante. reducido.

En la inmensa mayoria de los cohetes de combustible liquido, se utilizan

combustibles que constan de dos componentes liquidos: oxidante y

comburente. Ambos componentes se suministran él la cémara del motor

separadamente y se mezclan en la cémara de combustion misma 0 en Ios

iftiyectores.

Como ya se ha dicho, los combustibles de Ios cohetes, atendiendo al

caracter de la reaccion quimica de los componentes al combinarse pueden

dividirse en autoinflamables y no autoinflamables.

Se Ilaman autoin}402amablesIos combustibles cuyos componentes al ser

inyectados en la cémara de combustion se in}402aman,en virtud de la reaccion

quimica, que tiene lugar unas centésimas de segundo después del contacto

-f;;.>



mutuo, y no requieren ningun sistema de encendido suplementario.

Los componentes de Ios combustibles no autoinflamables al ponerse en

contacto no se inflaman, o tardan mucho en inflamarse. por lo cual exigen una

fuente de encendido extrana.

La utilizacién de combustible autoinflamables permite dise}401arun motor

ggmas sencillo y hasta cierto punto aumentar Ia seguridad de su funcionamiento.

Sin embargo el utilizar unicamente estos como combustibles signi}401caria '

desechar una serie de componentes de combustibles con otras cualidades

�030 positivas. En la préctica se utilizan no solo Ios combustibles autoin}402amables,

sino también Ios no autoin}402amablesde dos componentes.

Las particularidades de uno 0 de otro combustible de cohete vienen

determinadas ante todo por el oxidante que entra en su composicion. Los

principales oxidantes, que se han utilizado en la préctica en practica en Ios

�030EL,son el oxigeno liquido, el acido nitrico y el peroxido de hidrogeno.

_ En la tabla 1 se han reunido Ios datos comparativos de algunos

�030 combustibles, en que entran Ios oxidantes indicados.

' OXIGENO LiQUIDO 02. El oxigeno liquido es el mas ventajoso de los

oxidantes indicados, puesto que no contiene ninguna impureza ni materia

'ner1e.

�031 La temperatura de ebullicién del oxigeno liquido a la presion atmosférica

r es igual a -182,95°C: Ia temperatura de solidificacion es igual a -218,4°C; el

bgso especifico del oxigeno liquido a la temperatura de ebullicion y es 1.14

kg/I.

En condiciones ordinarias de conservacion, el oxigeno liquido siempre

contiene una gran cantidad de burbujas de oxigeno gaseoso (ebullicién). .a

causa de lo cual su peso especifico resulta mas bajo que el indicado.

. Los metales ferrosos, la resina y una serie de materiales al enfriarse

antes de Ilegar a la temperatura del oxigeno liquido se tornan fragiles, no

gudiendo por esta razén ser utilizados como materiales de construccién. Los

L}401zetalesno ferrosos (cobre, aluminio, plomo) y Ios aceros austeniticos al

cromo-niquel conservan plenamente sus cualidades mecénicas.

La idea de aplicar el oxigeno Iiquido como oxidante en Ios CL es debida

£234)
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a K, E. Ciolkovshi. Los primeros cohetes de la U.R.S.S.. que utilizaron

oxigeno liquido fueron construidos en el a}401o1932 por F. A. Cander y V. T.

laluski. El oxigeno liquido es muy barato, no téxico, no causa quemaduras por

congelacién en el cuerpo humano, si el contacto es breve, gracias a que se

forma una capa protectora gaseosa. Si no entra en contacto con sustancias

orgénicas es plenamente estable. El oxigeno en contacto con aceite,

suciedad, madera, etc., forma mezclas fuertemente explosivos; por eso todos

los recipientes, conductos y piezas en contacto con el oxigeno liquido deben

estar desengrasadas y conservarse Iimpias. La principal di}401cultaden la

utilizacién del oxigeno liquido proviene de las perdidas inevitables por

igvaporacién. Para reducir estas pérdidas debe conservarse y transportarse el

oxigeno liquido en recipientes especiales cuidadosamente calorificos. Las

pérdidas relativas de oxigeno por evaporizacién serén tanto menores cuanto

mayor sea el volumen del recipiente.

El uso del oxigeno liquido como refrigerante de la cémara de combustién

\ y de la tobera del motor en prlncipio es posible. pero en la préctica surgen las

conocidas di}401cultades.debidas a la facilidad con que se forman

gntaponamienlos gaseosos en el sistema de refrigeracién y a falta de un

5 studio su}401cientede la transmisién de calor en estas condiciones. Por este

motivo Ios motores que funcionan con oxigeno liquido se refrigeran con el

' comburente.

Los combustibles en cuya constitucién entra como elemento base el

oxigeno liquido tienen un poder calorifico més elevado que Ios restantes

combustibles de la tabla 1.

El combustible, que consta de oxigeno liquido y keroseno (0 de otro

A sjgidrocarburo), tiene un poder calori}401code unas 2300 Kcal/kg. Con él puede

garantizarse un empujo especi}401code més de 250 }401g;pero en la

combustién su temperatura se eleva mucho (hasta 3600-3700 abs). Por eso

las di}401cultadesprincipales de este combustible se deben al problema de

garantizar una refrigeracién segura del motor. El combustible, que consta de

oxigeno liquido y de alcohol, proporcionando un empuje especifico algo

.;-J



U

menor, en la combustion eleva su temperatura mucho menos. En este caso el

problema de refrigeracién del motor también se facilita porque la cantidad de

comburente por kg de combustible es mucho mayor que en el caso de la

mezcla con keroseno (a causa de que X0 es menor). El alcohol industrial 0

técnico suele tener una concentracion de cerca del 95% (rectificado), es decir

contiene un 5% de agua. En cierlas ocasiones, para facilitar aun mas el

-problema de la refrigeracion del motor. se utiliza como comburente alcohol

poco concentrado (hasta"un 75 %).

ACIDO NiTRlCO, HNO2. El acido nitrico tiene en su composicion un

762% de oxigeno (en peso) y es por consiguiente un oxidante bastante

enérgico. Sus cualidades positivas son: peso especifico elevado, Ypf = 1.52

kg/l y conservacién de su estado liquido en un campo relativamente grande

: de temperaturas. El acido nitrico puro se solidifica a - 41,2°C y entra en

gbullicion a + 86° C (a la presion normal).

�030 El écido nitrico es uno de los principales productos de la quimica

moderna. El écido nitrico industrial tiene una concentracion del 96.98% (peso

especi}401co1.49-50) y contiene algo de anhidrido nitrico. El acido nitrico

concentrado y sobre todo el diluido, destruye Ia mayor parte de los materiales.

» Por esta razén el recipiente, depositos, conductos y piezas que han de estar

en contacto con acido nitrico 0 con sus vapores deben fabricarse con

materiales especiales. Entre ellos figuran el aluminio y algunas de sus

tsleaciones, Ios aceros inoxidables, Ios plésticos resistentes al écido, etc.

En el aire el acido nitrico concentrado se evapora desprendiendo

anhidrido nitrico. Los vapores de a�031cidonitrico son muy da}401inosal organismo '

del hombre. El écido nitrico liquido, al caer sobre la piel, produce fuertes

quemaduras que tardan mucho en curarse. Por eso para manejarlo se

requiere trajes especiales, gafas protectoras y si las concentraciones de vapor

de acido son grandes, mascaras de gas.

_ La primera propuesta de utilizar écido nitrico como oxidante en los CL

(�030Erehecha en la U.R.S.S. por V.T. Gruski en el a}401o1930. El también

desarrollo y Iogro Ios primeros motores que funcionaron con este oxidante.

' Siendo un buen refrigerante de las paredes de la camara de combustion



y poseyendo, no obstante Ios inconvenientes indicados, una serie de

galidades positivas, el acido nitrico se ha utilizado mucho en la técnica de

cohetes, y se ha empleado como oxidante en muchos motores. '

Como ejemplo de combustion de cohete a base de acido nitrico puede

servir la combinacién de acido nitrico + keroseno. cuyas caracteristicas se

aducen en la tabla 1.

Gracias a su actividad quimica el acido nitrico entra facilmente en

reaccion tumultuosa con diversas sustancias organicas. Este es el

fundamento de que a base de acido nitrico se hayan creado una serie de

gpmbustibles de cohete autoinflamantes. En la tabla 1 también se aducen

ejemplos de estos combustibles. Para que el motor no falle en la puesta en

marcha es necesario que el tiempo que media entre el instante, en que se

ponen en contacto Ios componentes en la camara de combustion y el instante

de su auotoinflamacion (retardo de inflamacion) no exceda 0.02-0,03 seg. Por

\�030 esta razén Ios combustibles autoinflamables contienen frecuentemente, '

aparte de los componentes indicados en la tabla 1, aditivos de diversa indole

en el oxidante y en el comburente. que disminuyen el retardo de la

ili}402amacién.

PEROXIDO DE HIDROGENO Hz0,_.E| peroxido de hidrogeno sin agua

es un liquido que, en capas espesas, tiene el aspecto de jarabe lransparente

con tinte azul verdoso.

Su peso especi}401coa 18°C es igual a yo, = 1,445 kg 1. La temperatura de

solidificacién del peréxido de hidrogeno puro es -O,89° C. La temperatura de

- ebullicion, a 72,3 mm col. merc. de presion es + 90,3°C; a la presion normal

no es posible determinar Ia temperatura de ebullicién. puesto que, cuando se

Ealienta por encima de 100°C, el peroxide se descomponerse

tumultuosamente en agua y oxigeno. mucho antes de que se alcance el punto

de ebullicién.
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® C) %-TABLA 1 Q

Datos de célculo de algunos combustibles de cohete de combustible liquido
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Oxigeno liquido 02 Alcohol etilico

C2H;,OH-95%

1,12 0,804 1,98 2900 240

Agua -5%

Acido nitrico HN02 1440 1930 2700 I
~ Acido nitrico HNOZ Dimetil �024fenil�024amina

2

-98% (CH3)2C5H;,NH2-50% .§__>
U)

1,51 0,85 1,33 1360 1810 2700 213 3

Agua -2% Trietilamina §
0
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Acido nitrico HNO3 �024 Anilina C3H5NH3

35% 1,52 1,03 4,2 1,39 1370 1900 2800 215

Acido nitrico

N03 -15% 3

�030E
Peréxido de Alcohol metilico jg

�034�030d"59e�035°H2°2�03037"/° CH2OH-57% 1 33 093 2 55 1 21 1040 1260 2100 210 «E

Hidrato de hidracina <

Agua -13% N2H4H2O�02430%

Agua-13%

Peréxido de

�034�030°""�0319°"°�0342°2�0309° 1 39 280 390 740 135 3

E�031'3Agua -10 1;, -:
(U

Peréxido de E E

�034id�031°9e"°"'2°2'3°% 1 34 132 244 490 115 8 3

Agua -20%

NOTAS: 1. En la tabla se aducen Ios va|ores aproximados de la temperatura de combustién y del empuje especi}401co.

2. Para el peréxido de hidrégeno en la columna "Poder calori}401codel combustible" se indica el calor de reaccién de la

descomposicién de un peréxido de concentracién dada, sin condensacién de vapores de agua en los productos de la

descomposicién. En la columna "Temperatura de combustién" , respectivamente se indica Ia temperatura de Ios productos de

la descomposicién del peréxido.



1) La obtencion y conservacion del peroxido de hidrogeno puro (sin

} agua) presenta muchas dificultades. Por esto el peréxido empleado en la

técnica de Ios cohetes suele tener una concentracién entre el 80-90%.

Con todo el peroxido de hidrogeno en esta concentracién es poco

estable y fécilmente se descompone por la luz, calentamiento, suciedad,

contacto con una serie de metales. etc.

Por esta razén solo puede fabricarse y usarse el peréxido de

hidrogeno concentrado cuando se observa estrictisima Iimpieza y

cuidadosa seleccion de los materiales constructivos con la introduccion

obligada de diversos estabilizadores quimicos, que impiden o retardan la

descomposicion del peréxido (por ejemplo el acido ortofosférico y sus

V sales).

. Como material para la construccion de los depositos. conductos y

otras piezas, que hayan de ir en contacto con el peréxido, son Utiles

'\ algunas clases de acero inoxidable, aleaciones de aluminio, que no

\ contengan cobre y especialmente aluminio puro.

0 Los vapores del peréxido de hidrogeno de poco agua no son da}401inos

al organismo humano, pero si cae peréxido en la piel pueden producirse

quemaduras, si cae en Ios ojos puede sobrevivir Ia ceguera. Si el

peréxido concentrado cae sobre madera, trapos y vestidos sucios,

pueden estos inflamarse; por esta razon para trabajar con peréxido es

obligado el uso de gafas protectoras y traje apropiado.

" La causal suciedad del peréxido de hidrogeno puede provocar su

descomposicion tumultuosa con abundante desprendimiento de oxigeno.

Q Por eso las cisternas, depositos y otros recipientes destinados al

peréxido deben, antes de usarse, desengrasarse y Iavarse con cuidado,

y han de tener un drenaje seguro a la atmosfera, para escape Iibre de

grandes cantidades de oxigeno gaseoso; en caso contrario puede

elevarse répidamente la presion en el interior del recipiente y sobrevenir

Ia explosion. El mejor remedio contra la descomposicion iniciada del

peréxido y contra las quemaduras que ocasiona al caer sobre la piel,

etc., es el agua (en gran cantidad).

IV.�030 .

A�030-J .':3:8



-Cf �030 .

El peréxido de hidrégeno al descomponerse segfm la reaccién: '

2HzO2 _» 2H2O + 02 V

sélo desprende un 47% de oxigeno (en peso), es decir, menos que

V el écido nitrico. Pero el peréxido, al decomponerse, desprende gran

cantidad de calor (690 Kcal/kg), Io cual compensa en parte el poco

J oxigeno desprendido. Por esto, Ios combustibles a base de peréxido de

hidrégeno tienen un poder calorifico bastante elevado, y al mismo

tiempo aventajan a Ios otros combustibles en su baja temperatura de

combustién (véase tabla 1). .

I�031? 3

' .0 « Crwjn ' �034
/ E33?) ' ;,0 �024|%.4»,*».

_ 1} ' �030-11

n Fig. 14. Cémara de un CL Walter 109-500.

1-Entrada del peréxido, 2-entrada del catalizador, 3-cémara de mezcla del

peréxido y del catalizador, 4-tobera

Aun asi el poder calori}401code Ios combustibles a base de peréxido

de hidrégeno con poca agua es menor que el de los otros oxidantes; por

esta razén en la préctica sélo seré conveniente utilizar el peréxido

U cuando Ia disminucién del poder caiorifico, y respectivamente la del

empuje especifico del motor, juegan un papel secundario, en

comparacién con otras propiedades del combustible.

_ El peréxido de hidrégeno, gracias a que al descomponerse

- desprende una gran cantidad de calor puede usarse como fuente de

vapor-gas para la turbina de un GTB y; como combustible unitario. En

este ultimo caso, como la temperatura de Ios productos de

descomposicién no es muy elevada, puede lograrse un motor con

'3 cémara de construccién muy senciila sin refrigeracién de ninguna clase

(fig., 14).

Las propiedades del peréxido de hidrégeno como combustible

 



unitario dependen en gran manera de su concentracién. En la tabla 1 se

encuentran las propiedades de un peréxido de 80 y 90% de

concentracién. La figura 15 representa el poder calori}401code trabajo (1) y

la temperatura de los productos de descomposicién del peréxido en

funcién de su concentracién.

�030 En la figura 16 se muestra Ia in}402uenciade la concentracién del

~ - peréxido sobre su peso especifico (a 20°C) y su temperatura de

solidificacién. El peréxido de hidrogeno de poco agua es muy propenso

a la sobrefusién y por esta razon précticamente siempre se so|idifica-a

temperaturas menor que la indicada en la }401gura16.

:-:=: =~�030 -2

.§"�034II:I W" .
9. I. Q �030L -" 7 "--�030
Gun .�030J00�030:,, _ �024
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J IIIIII I I _. - _ ..
�031 10 no ya�030/.u.a. 70 so so -mo.

Fig.15 Temperatura de Fig.16 Peso especifico y

descomposicién y poder temperatura de fusién

calori}401codel peréxido de (solidificacién) del

hidrégeno en funcién de peréxido de hidrégeno en

la concentracién. funcién de la

concentracién.

Pero no por eso se han de dejar de aplicar, al utilizar el peréxido

concentrado, medidas especiales, que impidan su solidificacién en

condicionesinvernales.

La descomposicién esponténea del peréxido es bastante répida

_ solamente cuando se le calienta fuertemente.

5+5)
Véase nota a la tabla 1.
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Por esta razon para descomponer el peréxido, empleando como

combustible unitario, se utilizan diversos catalizadores solidos o Iiquidos,

que aceleran su descomposicién a temperaturas bajas hasta hacerla

casi espontanea (por ejemplo, la pirolusita MnOg�030H;O1la solucion

acuosa de permanganato ca'|cico Ca(MnO1)2, etc.

En el motor, cuya camara se representa en la fig. 14, se utilizé un

catalizador liquido.

OTROS OXIDANTES Y COMBURENTES. Los combustibles

considerados, mas arriba tienen un poder calori}401cohasta de 2300

�030 Kcal/kg. Uno de los caminos prometedores para mejorar Ios parametros

especificos de un CL es el uso de combustible con poder calorifico

elevado.

Pueden conseguirse mayores poderes calorificos de Ios

combustibles de cohetes lo mismo mejorando Ios combustibles ya

existentes que utilizando nuevos oxidantes y comburente.

EL OZONO LiQU|DO 03, aventaja al oxigeno como oxidante en

que tiene un peso especifico mayor (yo, = 1,46 kg I a la tempera de

�030 ebullicién) y ademas, al descomponerse segun Ia reaccion 203 �024>302'

desarrolla mucho calor (718 Kcal/kg). A su vez el poder especifico del

_ combustible, que consta, por ejemplo, de ozono liquido y toiueno, es de

2800 Kcal kg, es decir mucho mayor que el del tolueno y oxigeno (unas

2300 Kcal kg). El ozono presenta el inconveniente de tender a la

descomposicion esponta'nea con explosion. '

Este peligro de explosion puede disminuirse mezcléndolo con

oxigeno liquido. En la }401gura17 se ve la in}402uenciade la concentracion

de ozono en el oxidante sobre el poder calorifico de un combustible. que

consta de oxigeno liquido y tolueno.

EL TETRANITROMETANO, C (NO), aventaja como oxidante al

acido nitrico, por su peso especifico muy elevado, yox = 1,65 kg/I, asi

como por su elevado poder calorifico como combustible, que consta de

�030 tetranitrometano y keroseno, es igual a 1700 Kcal/kg (en vez de 1450

' Kcal/kg que tendria el écido nitrico)�030La elevada temperatura de

. '



solidificacion del tetranitrometano puro (13,8°C) puede rebajarse

0 diluyendo en e'| anhidrido nitrico.

O by EL TETROXIDO DE

._w_;_¥ NW NITROGENO, N204, puede

. utilizarse en mezcla con

�034O0 9 A tetranitrometano 0 con écido

I nitrico. La mezcla de N204 con

2590 écido nitrico tiene peso

�034MA especifico elevado (hasta 1,63

kg I) y, como combustible,

Q 2590 puede proporcionar un poder

. £339 calori}401co9% mayor que el

0 20 40 so 80 �03090%écido nitrico puro.

\ Fig. 17. In}402uenci�031ade lo concentracién

�030 de ozono en oxigeno Ilquldo sobre el

poder calorifico de un combustible, que

consta de oxigeno liquido y tolueno.

EL HIDRCGENO LiQUlD0 H2, es uno de los comburentes de

3 _ mayor poder calori}401co.El combustible, que consta de hidrogeno liquido

y oxigeno liquido, tiene un poder calorifico de 3120 Kcal/kg, y la mismo

tiempo la elevacion de la temperatura en la combustion es relativamente

peque}401agracias al valor elevado de la constante de gas de Ios

_ productos de combustion. En su combustion con oxigeno, écido nitrico,

etc., el hidrogeno liquido puede desarrollar un P4 > 300 kg seg/kg. El

hidrogeno liquido presenta. entre otros inconvenientes grandes de

servicio, el de tener un peso especifico bajo, igualva yco = 0,0709 kg/I.

Q COMBURENTES METALICOS. La combustion en oxigeno o fluor

de algunos metales (magnesio, aluminio, Iitio, boro, etc...) 0 de sus

combinaciones puede desarrollar mucho calor (del orden de 3500-4000

Kcal/kg).

Asi por ejemplo B5H9 en su combustion en oxigeno liquido

desprende mas de 3500 Kcal por kg de combustible.

- La combustion en la cémara del cohete de metales o combinaciones

0 L50
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metélicas en suspension en un comburente hidrocarburo ordinario, es

otra combinacion posible.

NITROGENO E HIDROGENO ATOMICOS. La reaccion quimica

V ' conocida de mayor efecto térmico es la reaccion de recomendacién de

los atomos de algunos elementos en moléculas. Asi el nitrogeno cuando

se recombina, segun la reaccién N + N = N2, desprende 9200 Kcal/kg. El

L) efecto térmico de la reaccion de recombinacion del hidrogeno atomico,

que se utiliza en la técnica de la soldadura con hidrogeno atémico, es un

mayor:

H + H = H2 + 50400 Kcal/kg.

La utilizacién aun de una peque}401aparte del efecto térmico de estas

J, reacciones en Ios cohetes de combustible liquido permitiria elevar

\ notablemente sus parametros especificos.

Desgraciadamente aun no se ha encontrado el método de conservar

por mucho tiempo Ios elementos atémicos en estado Iibre.

La fuente de energia mas potente conocida es la energia interne-

nuclear, 1 gramo de uranio. en cuanto a su contenido de energia, es

equivalente a 8500 t de un combustible a base de alcohol y de oxigeno

liquido. En principio puede utilizarse en Ios cohetes Ia energia misma de

I ) la descomposicion controlada, o lo que es mas probable podra utilizarse

7*�031 Ia energia térmica de las reacciones nucleares para calentar un

refrigerante (por ejemplo agua o hidrogeno liquido), para obtener

�030 hidrogeno atémico, etc. No obstante, para utilizar e}401cientementela

energia nuclear en Ios CL, es siempre indispensable poder trabajar a

temperaturas mucho mas elevadas que las que se alcanzan con los

combustibles ordinarios.

Por esta razon la aplicacién de la energia nuclear a Ios CL, exigen

O contar con un sistema de refrigeracion mucho mas eficiente y poder

utilizar materiales ma�031sresistentes al calor.

E3)



4.1.4. CAMARAS DE COMBUSTION DE LOS CL

La camara de combustion es uno de Ios organos principales de

trabajo de un cohete de combustible liquido. La perfeccién de Ios

procesos que se desarrollan en la camara de combustion ejerce una

influencia decisiva sobre las caracteristicas de empuje sobre la

ebonomia del motor.

- La combustion en la cémara de un CL es un complejo complicado

de procesos hidrodinémicos, fisicos y quimicos, que ocurren

simulténeamente. Aqui el estado del fluido agente en las diferentes

panes de la camara presenta diferencias pronunciadas, lo cual se ilustra

en la }401gura18, donde puede verse la forma como varia la temperatura

media (de cada seccién) en la camara de un CL.

Para analizar el proceso de combustion en la camara de

' . combustion de un CL suele considerarse éste compuesto de una serie

de procesos diversos que ocurren sucesivamente, aunque esta

U distincion es a fin de cuentas muy convencionai.

Los componentes del combustible (oxidante y comburente) se

I suministran por medio de los

T_ . . . .
inyectores al interior de la camara

C ' : de combustion. El movimiento del

g : combustible, desde el inyector

�030 : ; hasta el fondo de la cémara, lleva

' I I Consigo un movimiento contrario,

_ _ ' | en direccion a la culata, de Ios

, �030 productos que se hallan en la

camara de combustion. Gracias a

Fig- 18- Variacién de la la transmisién intensa del calor,

. temperatura del gas en la cémara ,
de un CL que comumcan Ios productos de

combustion, las gotas de

combustion se evaporan répidamente,

Simulténeamente tiene lugar en fase Iiquida y gaseosa el proceso
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de mezcla de oxidante y comburente, no solo gracias a la difusién, sino

también y principalmente gracias a la mezcla mecénica intensa de toda

la corriente, a causa de su turbulencia.

En las zonas de mezcla de comburente con el oxidante, que se

- _ forman, comienzan (sobre todo en la fase gaseosa) Ia reaccion quimica

�030Jde combinacion, que aceiera el calentamiento del combustible.

A medida que aumenta Ia temperatura, se acelera el proceso de

interaccién quimica de oxidante y comburente, hasta que }401nalmente,a

una cierta temperatura, Ia reaccién lenta del oxidante se conviene en

reaccién répida de combustion, acompa}401adade desprendimiento de

' calor en gran cantidad y de la aparicion de la llama.

De esta manera en la camara se puede distinguir la zona inicial �024l

(véase }401g.18), que corresponde a una sucesion de diversos procesos

K preliminares a la aparicion de la llama, que se caracterizan porque en

ellos la variacion inicial de la temperatura media es insignificante.

En la zona siguiente de la camara (zona II en la fig. 18) la temperatura

se eleva bruscamente, debido a un desprendimiento grande de calor,

efecto de la combinacion de oxidante y comburente 0 de los productos

de sus descomposicion, que se forman en la zona de los procesos

preliminares. Ahora bien la combustion aparece inicialmente alli donde la

] composicion de la mezcla caotica de oxidante y comburente es la mas

favorable, pero al subir mas Ia temperatura se extiende también a la

region en que la relacion de componentes es menos favorable.

La reaccion quimica de combustion propiamente tal en los cohetes de

combustible liquido tiene lugar con extremada rapidez.

Como ense}401ala Termodinémica Técnica, la variacion de

concentracion c de uno cualquiera de los cuerpos que intervienen en

una reaccién quimica, en el transcurso de la misma, puede escribirse

asi: �030

dc = Kc"�030
�031 dt

£+.�0315i'1

.



,_ donde 1: = tiempo, y K y m = constantes, llevando K el nombre de

constante de velocidad de la relacion considerada, y el exponente m

I corrientemente el de orden de la reaccion. La constante de velocidad es

funcion de la temperatura�030En la mayoria de las reacciones K crece muy

répidamente al aumentar Ia temperatura.

A titulo de ejemplo, en la }401g.19 se aducen las constantes de velocidad

en funcién de la temperatura de la reaccion H2+ I2 �024>2Hl. Como se ve

en esta curva. al aumentar la temperatura de 500 a 750° abs. la

0 velocidad de reaccion se hace 10000 veces mayor.

Por esto, a medida que se eleva Ia temperatura a lo largo de la

cémara de combustion, las reacciones de combinacion de comburente

con oxidante se aceleran grandemente, y al terminar la zona segunda Ia

velocidad de combinacién es enorme. A consecuencia de esto, aquella

parte de combustible que en el instante en que comenzaba la

combustion formada una mezcla combustible de composicién mas o

menos favorable a la combustion reaccionaré répidamente, y produciré

0 un aumento grande de temperatura. En las etapas sucesivas del

proceso tendra' lugar la mezcla �034_______,_ ,_

ulterior de los componentes que no N1�03132 ' 1�035�035

han reaccionado y la combustion de M�030 I

la mezcla formada. Pero ahora la '0'

velocidad de combustion vendré M1

_ determinada no ya por la velocidad �031 W __ __

de la reaccion quimica, que a causa 590 '0�034'5�035N�035Tab"

de las temperaturas elevadas M" '�024 |

précticamente seré esponténea. l0"L�024�024~

sino por la velocidad de la mezcla Fig.19'c°nstame de veiocidad

mecénica (turbulenta) de los en funcién de la temperatura

componentes. En la curva de de Ia reaccién H2 + I�031_�031HI

temperaturas este fenomeno corresponde a una disminucion de la

pendiente (zona III en la fig. 18).

V De esta manera Ia duracion total del proceso de combustion viene
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determinada no solo por la velocidad de flujo de las reacciones

quimicas, sino también por la intensidad de la mezcla mecénica de Ios

componentes de combustion.

Segun la composicion quimica del combustible y la construccion

. de la cémara de combustion, predominaré el factor primero 0 el

0 segundo, pero en todo caso la organizacion de una mezcla intensa de

los componentes del combustible en la cémara de combustion es

condicion indispensable para poder garantizar una combustion Io

su}401cientementerépida y completa.

El proceso real de la combustion en un CL es mucho més

complicado que el esquema que se acaba de exponer. Los fenomenos

descritos antericrmente van acompa}401adosde un intercambio intenso de

__ calor convectivo y radiante, entre el combustible, asi como entre la

�030corriente gaseosa y las paredes; la reaccion quimica inmediata de

\ oxidacion del comburente con el oxigeno del oxidante va acompa}401ada

\ de diversas reacciones intermedias; la distribucion de velocidades,

temperaturas y concentraciones en cada seccion de la camara de

combustion es muy poco uniforme, etc.

A consecuencia de la poca uniformidad de distribucion del

xidante y comburente en una seccion transversal de la camara de

�030 ébmbustion, y también de que su volumen es Iimitado, parte del

�030Jcombustible no tiene tiempo de quemarse en el interior de la cémara, y

arde en la tobera y aun frecuentemente fuera del motor.

La temperatura elevada de los gases en la camara de combustion

provoca la disociacion de los productos de combustion, es decir, su

. descomposicion en étomos separados o grupos de étomos. Este

fenomeno disminuye aun més Ia cantidad de calor desprendido en la

camara. Por esto la cantidad de calor desprendido realmente en la

no cémara de combustion es solo el 70-80% del poder calorifioo del

combustible.

0
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0 Fig. 20 Cémara del cohete A-4

1- Vélvula principal del comburente, 2-cémara de precombustién, 3-tirante de

sujecién al cuerpo del cohete, 4-codo de admisién del comburente, 5-tuberia de

suministro de comburente para la refrigeracién interior, 6-tuberia de suministro

de oxidante, 7, 8, 9, 10-camisa de refrigeracién interior.



A causa de la variedad y complejidad de procesos, que e

desarrollan en la camara, el ca�031|culodetallado del proceso de

combustion. con la determinacion cuantitativa de la velocidad y de la

plenitud de combustion. es muy pesado y no muy seguro. Por esta razon

(_ nos limitaremos tan solo a hacer algunas consideraciones, que permitan

�030L3atacar el problema de la eleccion del volumen necesario y de la forma de

la camara de combustion.

En la actualidad Ios CL casi siempre se construyen con camaras de

_ combustion de flujo dlrecto, en las cuales el desplazamiento medio del

combustible desde Ios inyectores a la tobera tiene lugar todo el tiempo

en una misma direccion. Las camaras de combustion mas frecuentes

_ son las esféricas (globulares) y las cilindricas.

La camara de combustion esférica es la que tiene para un volumen

U dado la menor super}401cie.Ademas, para una presion dada en la camara

» de combustion e idéntico esfuerzo admisible, Ia forma esférica es la que

puede construirse con menor espesor de paredes.

Todo esto contribuye a disminuir el peso de la camara de combustion y

V facilita el problema de su refrigeracion. En la }401g.20 se representa la

camara de fonna globular del cohete alemén A-4.

�030 El inconveniente de las cémaras esféricas es la complejidad de

0 su construccion; por eso se usan principalmente en los motores grandes

donde la disminucion de peso y de dimensiones de la camara de

combustion de peso y de dimensiones de la camara de combustion, que

se consigue con la forma esférica, tiene mas importancia.

V En la }401g.21 se representa una camara de combustion cilindrica.

. La ventaja principal de estas cémaras es la sencillez de construccion.

Sea cual sea su forma, las camaras de combustion de los CL

suelen tener paredes lisas y carecen de dispositivos estabilizadores de

llama (el proceso de combustion resulta bastante estable aun sin

. J estabilizadores de llama). En estas condiciones adquiere un sentido

j particular la calidad de mezcla inicial de los componentes de

combustible inmediatamente después de ser inyectados en la camara, lo

,,



que depende principalmente del mhmero y posicién de los inyectores.
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-1�030 Fig. 21. Corte de una cémara de combustién cilindrica de un CL

1-Entrada del oxidante, 2-entrada del comburente, 3-tubo para medicién de la

presién en la cémara, 4,5-conductos de entrada y salida de la camisa de

refrigeracién
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El aumento del numero de inyectores ejerce un influjo positivo en la

plenitud de la combustion, puesto que asi se mejora la uniformidad de la

distribucién de Ios componentes a lo largo de una seccion de la cémara, y

- aumenta el érea de contacto de Ios gases del oxidante y comburente. Por

eso Ios inyectores en Ios motores grandes no es raro que se cuenten por

Ocentenares. Este numero queda précticamente limitado por consideraciones

constructivas y en particular por la necesidad de disponer en cada inyector

de secciones de paso no demasiado estrechas. Si las secciones de paso

son estrechas fécilmente puede obstruirse el inyector con las impurezas

mecénicas que puede contener el combustible.

En Ios cohetes se utilizan lo mismo inyectores con torbellinador

(inyectores centrifugos) que simples ori}401cios,que producen un chorro de

combustible (inyectores de chorro).

Los inyectores con torbellinador, anélogos a Ios utilizados en las

\ turbinas de gas (}401g.22), constructivamente son més complicados que los

chorro, pero garantizan una pulverizacion més fina y uniforme de Ios

componentes del combustible, con un a'ngu|o grande del cono de

pulverizacion, por esto se utilizan en muchos dise}401osde CL.

I

�030 Cone poraa

¢sx\\�030\\ '< 

4�035 §�030 " -�030»�030 \\\\F."'ss~
' 1) i 2)

Fig. 22. lnyectores con torbellinador.

1-Inyector con admision tangencial de combustible, 2-inyector con

torbellinador de hélice

La distribucion de los inyectores con torbellinador en la culata se ha de

ghacer de modo que su distribucion relativa asegure la mezcla optima de

ambos componentes. La }401g.23 representa una de las variantes posibles de

esta distribucién. En este caso Ios inyectores de comburente se disponen de

ordinario en Ios bordes de la culata (en las paredes de la ca'mara) con el fin

5:)
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de impedir que las paredes se quemen.

En Ios inyectores de chorro, para obtener éptimos resultados, se

Drecomienda provocar un choque de Ios chorros de Ios componentes del

combustible, que salen de dos

0 mas inyectores vecinos. V�034"'�034"1

' Esto puede lograrse bien ¢' �030t�031¢ ¢

�030interceptandoel chorro de un 6 �030t�0319 �031""" I" ' '

. mwrewm}401ax
mismo componente, como en 4; ¢ ¢}

la culata del motor Walter ¢ ¢ ¢

0109-501, que se representa

9" '3 }4019-24. 0 e|�030chorrode Fig.23. Disposicién delosinyectores

' componentes distintos. al tresbolillo en la culata del motor.

En algunos dise}401osde CL,

para mejorar Ia mezcla de comburente y oxidante en la fase Iiquida, se

utilizan inyectores de dos componentes o cémaras de mezclado previo

\
' (cémara de precombustién). ______. _ 0.ud.m(e'

\

4. " �030-93 '72 'r�030�030Md:

t°�035""�031Pnrewe» xx}402ht�031"""�031:�031r'l:'I.'""'

""�254'>m,... .7�031�031 __'. o\. _

Cattlixadar \~<§\�030�030'! v _

"" Egg" �030 o f""'�034A 1 gig
" �035"�034~\1'/

I �034no r.-rihr/as de

_.__ W Vipof ¢�031.5MM

0 Jlnunérnetro ~ _|mr~w

swim�034I a ~
\�034

I.�030 �030n�031-v-.» $55.�030.an

Fig. 24. Culata de la cémara de un CL con inyectores de chorro
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La }401g�03025 representa un esquema de inyector de dos componentes

del motor Walter 109-509. Consta de dos inyectores centrifuges

concéntricos, cuyos conos de pulverizacion cruzan muy cerca del plano

de la culata de la camara.

and:/nit -~

. �034E I

A I $1113 9- J
(�030K5 5 �030
W t: I)

§ �0318 L: �030 1\ .

_ : �030,Mr;
2'! "�030' I �030

�031L 1?�031L5 N II .

0 «marine. ' �031

Iv?/,\,!1~�030.,\. 5/< 2
. �030W//g\",\�030,~v}

I V %\�030§�034§?'A �034[ /.-vi § -, "{
- \ . - , \

,_ J I 4 J

I gonowmh�030 alihnfc

Fig. 25. Inyector de dos componentes

C}!-Conducto de admisién del oxidante, 2-torbellinador de hélice, 3-vélvula del

inyector, 4-cuerpo del pulverizador, 5-casquillo, 6,7-ori}401ciosde paso del

comburente, 8-canal anular, 9-culata de la cémara

La }401g.26 representa la camara de precombustién en la culata del

motor A4, cuya cémara es la de la fig. 20. Aqui el comburente (75% de

alcohol etilico) se pulveriza mediante inyectores de chorro y centrifugos,

distribuidos por la superficie lateral del cono de la camara de

precombustible, mientras que el oxidante (oxigeno liquido) se suministra

O a través de un inyector de chorro.
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Fig. 26. Cémaras de precombustién del cohete A-4.

1-conducto de admisién del oxidante, 2-inyector del oxidante, 3-inyectores

centrifugos del comburente, 4-inyectores de chorro del comburente, 5.6-

-) inyectores combinados de chorro y centrifuges del comburente, 7�024cuerpo

'» interior de la cémara de precombustién

Es posible también dise}401arun inyector con mezclado previo de los

componentes de combustible, antes de que entren en la camara de

combustién, una de cuyas variantes es la de la figura 27. Alli el comburente

y el oxidante llegan a una peque}401acémara de mezcla, de donde ya en

forma de mezcla de combustible pasa (pulverizado) a la camara de

Dcombustién. Teéricamente el uso de estos inyectores garantiza una mezcla

Optima de oxidante y comburente y correspondientemente una combustién

més completa. Sin embargo. précticamente hay que excluir Ia posibilidad de

que la llama penetre en el interior de la camara de mezcla. puesto que esto

puede traer consigo Ia explosién de la mezcla de combustible, que alli se

encuentra, y la destruccién del inyector.

Consideremos ahora la in}402uenciadel volumen de la cémara sobre la

perfeccién con que, tiene lugar el proceso de combustién.

�030J
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�030 A fin de que el proceso de formacion de la mezcla y de la combustion se

1 Ileve a cabo con plenitud su}401ciente,cada

V I,�0307/ particula de combustible ha de permanecer en la

. ,, "2�031cémara de combustion un tiempo determinado. El

" �030 tiempo de permanencia del combustible en las

�030vi 3 cémaras de combustion de los CL, existentes es

5 por término medio 3-5 milésimas de segundo.

[\ Este tiempo, que llamaremos TR�030podria en cierto

Fig_ 27_ myector can mezclado modo servir de criterio para seleccionar

previo de los componentes del - .
c°mbustibIe_ �034oxidante, el volumen necesario de la camara.

2-comburente. 3-cémara de Pero su medicién directa y su célculo

mezcla, 4-torbellinador _ , _

son dificiles, a causa de la extremada

no uniformidad de Ios parémetros del proceso del }402uidoagente en la

�030camara,Por esta razon en la préctica se suelen utilizar otros criterios

reiacionados con 1.; y que se prestan a una determinacion directa.

Una de estas magnitudes es la intensidad térmica de la cémara de

combustion qc¢_ Como es sabido (véase cap. IV), Ia intensidad térmica de la

cémara de combustion se determina por la iguatdadt

3600EG h
qcc =�024�024�024�024i1kca[/m3horaata,

Vccpcc

donde

G; = gasto por segundo de combustible;

E = rendimiento de la combustion;

EG;ha = cantidad de calor desprendida en la combustion de Ggkg de

combustible de poder calorifico, ha Kcal/kg;

Von = volumen de la camara en m3;

Pm = presion media de Ios gases en la camara en atas.

1 Aqui el coeficienteE, a diferencia del 3 del cap. IV, debe tener en cuenta
I .

también las pérdidas de calor por disociacion de los productos de

combustion (véase més adelante), que a las temperaturas dominantes en

9



Ios CL pueden ser elevadas.

En adelante para determinar Vcc supondremos que se trata del volumen

comprendido entre la culata y la seccion minima (critica) de la tobera (Fig.

28). W .

Veamos Ia relacién entre la -�024/ �254

intensidad térmica y �030ER. �030 '1

. _ Fig. 28. Detenninacién del volumen

3' G�034- peso total del de la camara de combustién de un

combustible y de Ios productos C�030-~

de combustién en la camara de combustién, el tiempo de permanencia se

deterrninaré por la relacién:

V
TR =G�024°°=�024�024=°�030"' Ec. [14]

G; G:

donde

ym = peso especifico medio del }402uidoagente en la camara.

_ En primera aproximacién el peso especi}401comedio del fluido agente en la

camara puede suponerse proporcional al peso especifico de los productos \

de combustién:

1�031-In: CIIZ�030= L-

RT,

Con lo cual:

TR = c, Ec. [151
GZRTS

El producto RT3' caracteriza Ia capacidad de trabajo para kg de

, productos de combustién y con cierla aproximacién puede suponerse

proporcional a la cantidad de calor desprendida:

RT; = C ,3 I1"

Por Io cual :

C. VBCPE�030
T 54jT,

0 C2 E0211�034



o suponiendo que P; m P�034

I
wk zconst.�024 Ec. [16]

(I66

De esta manera el tiempo de permanencia del combustible en la

0 cémara de combustion es inversamente proporcional a la intensidad

térmica de la misma.

_ La intensidad de las cémaras de combustion de Ios CL ya

construidos y que funcionan con combustible de dos componentes oscila

entre ios Iimites:

qu =130.102 +2o0.102
m hora ma

0 Otra magnitud, que sirve para caracterizar ei tiempo de

_ permanencia del combustible en la camara de combustion, puede ser Ia

Ilamada Iongitud reducida de la cémara de combustion:

V
L�035= -92 Ec. [17]

. FBI�031

donde

Fe, = area de la seccion critica de la tobera.

0 En efecto, el gasto de gas a través de la tobera del motor, como es

sabido (véase cap. Ill) es igual a:

G; =<p(_}402% Ec. [18]

,iRT2'

Sustituyendo este valor del gasto en [15], y teniendo en cuenta

O que (poy X son constantes, tendremos:

IR 2 Const.£ E0 [19]

,/RT; For

«$7?
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' De esta manera, para un mismo tipo de combustible, el tiempo de

permanencia es proporcional a la Iongitud reducida de la camara de

G combustion.

En los CL ya construidos, LC; por término medio vale 2-35 m. la

intensidad térmica admisible o la Iongitud reducida de la camara de

combustion pueden valorarse mas exactamente en cada caso concreto,

fundandose en los resultados de las experiencias con motores del

» mismo tipo, teniendo en cuenta el combustible utilizado y el dise}401ode la

camara.

0 Para la determinacion final de las :

L dimensiones de la camara de : :

combustion cilindrica es necesario �024 

también escoger, ademas de Vcci el : cl!�030 -

3 Q

diametro de la camara o la relacion del Fig. 29. Seleccién del

area de la camara al area de la seccion diémetm die, la camara
de combustion

. critica de la tobera F2/F5, (Fig. 29).

Como se demostro en el capitulo Ill, en un proceso adlabatico de

3 expansion del gas en la tobera con salto supercritico de presiones, el

area adimensional de una seccion arbitraria de la tobera F2/Fa, y el

n}402mero,M en dicha seccion estén relacionados entre si por la expresion

' [25]. De aqui se deduce que a cada seccion F2/Fe, corresponde un valor

completamente determinado del numero M al final de la camara de la

combustion. que viene dado por la ecuacion �034"

r :1

Fa M2 _k;l

2

(1) A esta ecuacion satisfacen por regla general dos valore de M3. Ia ralz M3<1

' . corresponde al valor M3 a la salida de la camara de combustion (véase cap. Ill).

*1}
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Ahora bien, la disminucion del diametro de la camara (Ia disminucion

de F2/Fa) produce un aumento del numero M3 (véase }401g.16), es decir

un aumento de la velocidad C3, y respectivamente una caida de presion

en la parte de la camara de combustion adyacente a la tobera. AI mismo

tiempo Ia caida de presion en esta parte de la camara de combustion es

» causa de que el calor se comunique al }402uidoagente en el motor a

U presion algo reducida, lo cual. como es sabido, no es ventajoso desde el

punto de vista termodinémico y causara una disminucion del rendimiento

térmico del motor y de la velocidad de salida de Ios gases.

El grado de disminucion de la velocidad de salida de Ios gases de la

tobera de un CL, al aumentar Ia velocidad de Ios gases en la camara de

1 combustion (o disminuir F2/Fm), puede

- determinarse a base de Ios datos

�030g - -"""�035""7aducidos en el ca . IV referentes a la

\ D in}402uenciadel nu}401neroM sobre la

hf �034A disminucion de la altura de presion tota|

en una camara cilindrica de

V combustion. _

"�031"° '�034�030"" ii}, A la fig. 30 se han llevado Ios i

Fig" 30, }401ne.-9:3cinética de resultados de caiculo de la in}402uencia

igzegfffesu}401c'?_ ::':;hfu:::ié': de F2/Fc, sobre la energia cinética de

.3 del érea reliafiva de la cémara chorro de reaccion de un CL, para

; 7 de combusuon una expansion adiabatica de Ios

gases en la tobera y grados diversos de expansion P2�030/P3(en donde C3t

corresponde a F2/Fc, =oo).

F2/Fe, < 2,5 + 3,0, Ia caida de presion en la camara de combustion

comienza a hacerse sentir grandemente en la velocidad de saiida de Ios

gases. Por eso al elegir Ia forma de la camara de combustion se debe

tomar F2/Fc, 2 3,0, que corresponde a M; s 0,2.

U Advertiremos que en este caso Ia caida de presion en la camara de

combustion no es muy grande P220,95P2, siendo Ia presion P3, al variar

el régimen de trabajo de la camara, proporcional a la variacion de la
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presién P2.

4.1.5 FUNCIONAMIENTO INESTABLE DE UN CL (1)

«:3
En Ios cohetes de combustibles liquido, aparte de Ios regimenes

normales estables descritos més arriba, se encuentran también los

regimenes de funcionamiento inestable. Si se dan unas condiciones

A determinadas en la cémara del motor, surgen pulsaciones de presién,

cuya amplitud puede alcanzar va|ores elevados, peligrosos desde el

punto de vista de la resistencia del motor. Las pulsaciones de presién en

la cémara empeoran el proceso de combustién. La pulsacién del empuje

del motor, que acompa}401aa la pulsacién de la en la camara, puede crear

oscilaciones de resonancia de Ios elementos de sujecién del motor y de

Ios eiementos constructivos del avién (cohete). Por eso la aparicién en

servicios de los regimenes inestables en Ios motores es altamente

indeseable.

Las investigaciones Ilevadas a cabo han demostrado que los

regimenes inestables de un CL pueden tener origen diverso. Las asi�031

K llamadas oscilaciones de alta frecuencia, de algunos centenares de

1�030;Hertz, asociadas al parecer con las oscilaciones de la columna de gas

en la cémara, no se dan con frecuencia. El origen de estas oscilaciones

en la actua|idad no esta su}401cientementeclaro.

a Las oscilaciones més frecuentes son las de baja frecuencia_ hasta de

100-150 Hertz. Su aparicién se explica por la existencia de un periodo

. de induccién, es decir, un intervalo }401nalde tiempo entre la Ilegada de los

componentes del combustible a la camara y la formacién de los

O productos de combustién.

A las frecuencias indicadas el periodo de las oscilaciones es mayor

que el que tarda Ia onda de presién en ir de uno a otro extremo de la

camara.

38 (1) Este parrafo esté escrito por Ml. Melik�024Pasabym

63>}
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L Por esta razén las oscilaciones de presion en esta caso estén

producidas solamente por la variacién de la cantidad de gas que se

[ encuentra en la camara de combustion Gm. Si hay oscilaciones de

presion, se cumplira Ia condicion G9,; = const., es decir, la cantidad de

�030 gas, que sale por unidad de tiempo de la tobera, debe ser igual a la

_ _ cantidad de gas que se forma en este mismo tiempo en el proceso de la

combustion. Si esta condicion por cualquier causa no se cumple, Ia

: presion en la camara comienza a variar.

Cuando funciona el motor, siempre tienen lugar peque}401as

1�031 oscilaciones de la presion en la camara, inducidas por las pulsaciones

�030I de la presion del combustible a la salida de las bombas, por las

oscilaciones del frente de llama, etc. Entonces una elevacion casual de

la presion en la camara sobre el valor en régimen permanente,

correspondiente a Gm = Const., conduce por una parte, como se deduce

de [18], ni aumento del gasto de gas a través de la tobera, y por otra a la

I disminucién del salto de presion en los inyectores, y respectivamente a

�030 la disminucion de la entrada de combustible en la camara. A

I consecuencia de esto Ia cantidad de gases, que se encuentra en la �030

ca'mara, comenzara a disminuir, y empezara a bajar la presion en la

1 camara. Pasado un cierto tiempo, la presion en la camara volvera a su

i valor inicial, correspondiente al régimen inicial permanente. En este

caso, si prescindimos de las oscilaciones de la columna de gas en la

camara y de las oscilaciones de presion del combustible a la entrada de

los quemadores. se restablecen también los valores previos del gasto de

gas en la tobera y del gasto de combustible en los inyectores.

Si no hubiera periodo de induccion, en el mismo instante se

4 restableceria también la intensidad previa de la formacién de gas en el

proceso de la combustion. A consecuencia de esto, Ia cantidad de gas, '

que se forma en el proceso de la combustion, llegaria a ser de nuevo

igual al gasto de gas en la tobera, y seria imposible una variacion

O ulterior esponténea de la presion en la camara. El proceso de variacion

de la presion en la camara, cuando se desvia casualmente del valor

Ev�030



inicial, es en este caso de carécter aperiédico.

Si hay periodo de induccion, la intensidad de la formacién de gas en

la cémara en cada instante dado de tiempo r se determina no por el

3 gasto de combustible en ios inyectores en este instante 1-rind donde rind

es ei periodo de induccién, Por eso en el momento de restablecerse Ia

presion inicial en la cémara, cuando el gasto de gas en la tobera

corresponde al gasto en el régimen inicial permanente, la intensidad de

- la formacion del gas correspondera al gasto de combustible en un cierto

instante de tiempo previo, cuando la presion en la camara era atun

superior, es decir, a menor gasto de combustible. A consecuencia de

esto, Ia presion de los gases en la cémara disminuiré hasta tal punto que

R�030) aumentaria el suministro de combustible, con lo que al principio no se

reduciré la presion, y después se volveré a elevar de nuevo.

De esta. manera en la camara del motor se crean oscilaciones de

presion, cuya intensidad y carécter dependeré, siendo iguales las

restantes condiciones de rind. Si rind. es peque}401o,estas oscilaciones

serén peque}401asy tendrén carécter atenuado, Si el periodo de induccion

_ es mayor, Ia amplitud de las oscilaciones puede comenzar a crecer en el

'empo, hasta que alcance valores grandes, es decir, hasta que surjan

I las asi llamas autooscilaciones.

Por eso uno de los métodos para conseguir el funcionamiento

estable de la ca'mara de un CL., consiste en disminuir el periodo de

induccion, es decir el tiempo transcurrido en los procesos auxiliares, que

preceden Ia in}402amacion.Asi por ejemplo, la experiéncia ha demostrado

que cieitos motores, que funcionaban inestablemente con combustible

de componentes no autoin}402amables,comenzaron a funcionar

establemente utilizando componentes autoin}402amables.

La disminucion del tiempo transcurrido en Ios procesos preliminares

i puede conseguirse variando no solo |a naturaleza quimica del

combustible, sino también Ia organizacién de los procesos de formacién

de la mezcla y de combustion. A aumentar Ia estabilidad de

funcionamiento del motor contribuye también el aumento del volumen de
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�030HIa cémara de combustion, ya que cuanto mayor sea Vcr tanto més débil

seré la influencia que sobre la presion de la cémara ejerben .|�030as�030 �031

oscilaciones del gasto de combustible en los inyectores. y

respectivamente las oscilaciones de la intensidad de a formacién de

gases. El aumento del salto de presiones entre la cémara y Ios depésitos

de combustible (bombas) contribuye a la atenuacién de las oscilaciones

de presién en la cémara que se originan usualmente, sobre todo si este

(,5; aumento del salto de presién tiene lugar en Ios inyectores. Esto se

explica porque cuanto més elevado sea el salto de presiones en el

inyector, tanto menor se da Ia in}402uenciade la presién en la cémara

K sobre el gasto de combustible en los inyectores.

�030 Por esta razén casi siempre Ios motores, que en régimen méximo

, funcionaban establemente, muestran tendencia a la excitacién de la

auto-oscilaciones en régimen de estrangulamiento, cuando el salto de

presiones en Ios inyectores disminuye poco més o menos

'-�030 proporcionalmente al cuadrado de la disminucién del gasto de

combustible.

Minuciosas investigaciones han demostrado que sobre la estabilidad

e funcionamiento de Ios CL. In}402uyentambién muchos otros

parémetros, tales como Ios parémetros del sistema de alimentacién:

- Iongitud y diémetro de Ios conductos. resistencia hidréulica de las

unidades. intensidad de las pulsaciones de presién a la salida de las

A bombas, debidas en de}401nitivaal numero de a�031|abesde Ios rodetes o a

La�030) otras causas, etc. La influencia de estos parémetros sobre la estabilidad

del proceso que se desarrolla en la cémara esté relacionada con el

hecho de que las oscilaciones de presién en la cémara, y de Ios gastos

de combustible provocan a su vez procesos oscilatorios en el sistema de

alimentacién, que sobreponiéndose a las oscilaciones en la cémara,

pueden reforzarlas o debilitarlas. Modificando Ia construccién, asi como

Ios para'metros de Ios elementos del sistema de alimentacidn del motor,

es posible hasta cierto punto in}402uirsobre su proceso de trabajo y ampliar

Ia region de regimenes estables de su funcionamiento. .
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4.1.6 TEMPERATURA DE COMBUSTION EN LA CAMARA DE

1 UN CL

La temperatura de combustion en la camara de un CL. Depende de

una serie de factores; Ios principales son: composicién quimica de los

componentes del combustible, coeficiente de relacién de los componentes

y presién en la camara. Una refrigeracion intensa de las paredes de la

camara de combustion y de la tobera permite asegurar su funcionamiento

seguro. a temperaturas del gas cercanas a las méximas admisibles, con

los combustibles de cohetes utilizados en la actualidad. Por eso. en el

proyecto de un CL la temperatura en la camara de combustién de

ordinario no suele Iimitarse por consideraciones constructivas. Su valor

'2) para una composicién de combustible y una presion en la camara dadas,

\ se determina por la termoquimica.

La composicion quimica de un combustible de cohetes puede darse

bien por medio de las formulas quimicas de sus componentes (por

ejemplo. oxidante: oxigeno liquido, O0: comburente: alcohol etilico,

3H5OH), bien por medio de las proporciones en peso de los elementos

quimicos, que intervienen en la composicién del oxidante y comburente.

Q Siempre es posible pasar de la primera a la segunda forma, por lo cual

supondremos que la composicién del combustible se da en proporciones

en peso:

. Llamemos:

0°)�030= Proporcién en peso de oxigeno en el oxidante,

C°" = Proporcion en peso de carbono en el oxidante;

H°" = Proporcién en peso de hidrogeno en el oxidante;

«\

U N�035= Proporcién en peso de nitrogeno en el oxidante, etc.;

Para el combustible utilizaremos la notacion siguiente:

�030 CEO, HCO, O60�030NCO�030etc.

Notemos que:



Oox+Cox+Oox+Nox +H.=1

Cco+ Cco+Oco+Nco +H.=1

Los célculos termoquimicos suelen hacerse en proporciones en peso

0 en moléculas gramo (étomos-gramo) de las diferentes sustancias y de

los elementos que entran en la composicibn de Ios componentes del

combustible y de los productos de combustion. En el estudio que sigue

todos los célculo se hacen con proporciones en peso, respectivamente

para I kg de oxidante, de comburente, de combustible 0 de Ios productos

de combustion.

Teéricamente Ia cantidad de oxigeno necesaria (es decir,

teoricamente necesaria para la combustion completa del comburente) se

determina por la formula (véase cap. IV): �030-

8 CD C0 CO

on = +8H -0

\.
" Si Ia proporcion en peso de oxigeno Iibre en el oxidante (es decir la

1 cantidad de oxigeno, no combinada con el carbono ni el hidrogeno,

contenido en el oxidante) es Owes el coe}401cienteteérico de la relacién de

componentes seré igual at I

00X0 = .. , .

OLIBRE

El valore de OWE puede calcularse mediante la composicion en peso

del oxidante:

Q X 8 OX (N

v OUm=0" �024§C�0248H'

Por eso:

8,c°"+sH°°�0240°° '
X0 = 9- 7 - - Ec. [20]

Oox __ Cow __8Hux

' V La mezcla combustible, cuyo coeficiente de relacién de componentes

corresponde a la formula [20], se llama estequiométrica. _
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Consideremos el poder calori}401codel combustible de composicion

estequiométrica. Determinar el poder calori}401cosignifica determinar la

cantidad de calor cedido al calorimetro en la combustion completa del

-3 combustible, con la refrigeracion posterior de los productos de

combustion hasta la temperatura Standard, para la cual se determina el

' poder calori}401co(de ordinario 15-20°C).

Ahora bien, el poder calori}401codeterminado sin tener en cuenta la

condensacion de los vapores de agua existente en los productos de

combustion, se llama poder calori}401code trabajo o inferior.

La determinacién directa por medio de un calorimetro del poder

G calorifico de las mezclas de comburentes y oxidante utilizadas en los CL,

es dificil. Por eso el poder calorifico de los combustibles de cohetes se

suele determinar por métodos de célculo, uno\de Ios cuales se expone

més adelante. �030

El poder calori}401code trabajo o inferior del comburente, que

llamaremos H...°°, se suele determinar directamente en el calorimetro,

on la comburente que se encuentra en las tablas de los Manuales.

0 En un CL Ia combustion del comburente tiene lugar en oxidante

liquido, y al desprenderse de ésle el oxigeno gaseoso a 15-20°C pueden

' tener lugar efectos térmicos importantes (absorcion o desprendimiento

de calor).

Para computar este efecto térmico se puede recurrir a la Iey

fundamental de la Termoquimica, formulada en el ar'1o1840 por el

académico G.|. Gess, segun la cual el efecto térmico de la reaccion

_ depende solamente de los estados inicial y final de las sustancias, que

�030*3 participan en la reaccion, y no puede depender del camino que ha

seguido en la reaccion. Por eso, al calcuiar el poder calorifico del

combustible de cohetes, el proceso de combustion puede considerarse

compuesto de las dos reacciones que se suceden una a otra:
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. 1) Descomposicién del oxidante con desprendimiento de carbono e

-9 hidrégeno, contenidos en el oxidante, y de oxigeno gaseoso, a 15-

20°C; la reaccién va acompa}401adade un desprendimiento de calor de

HH°° Kcal por kg de oxidante;

2) Combustién del comburente en este oxigeno, con un

. desprendimiento de calor de HH°° Kcal por kg de comburente.

Ahora bien, el desprendimiento total de calor seré de H°" +

ZHH" Kcal, y por consiguiente el pode calori}401codel combustible de

composicién estequiométrica seré igual a:

Hit�030+x H3�030
h�034= .- °-» kcal/kg Ec. [21]

1 + X0

La cantidad de calor H..°", desprendida en la descomposicién del

_ oxidante, puede convencionalmente llamarse poder calorifico del

, oxidante H.,°�030puede ser lo mismo positivo que negativo. Para

�030�030determinar el H?�030de los gases licuados debe tenerse en cuenta la '

.\ cantidad de calor necesaria para su trénsito al estado gaseoso. En la

tabla 2 se encuentran la composicién elemental y el poder calori}401co

de algunos oxidantes.

T a b I a 2

}402}402}402}402&
Acido nitrico...................... 0,762 0,016 0.222 0,635 202

Oxigenollquido.................. 1,0 --�024 --�024 --�024 1,0 91

V Tetranitrometano C(NO2),..... 0,653 0,061 0,286 0.49 460

Q Ozonoliquido.................... 1,0 --�024 --�024 -�024» 0,1 628

Tetraéxido de nitrogeno N203 0,696 --�024 --�024 0,304 0.696 --�02454

Si la composicion del combustible di}401erede la estequiométrica, su

. poder calori}401codisminuye a causa de la dilucién por exceso de uno

' de los componentes. Entonces pueden suceder dos cosas:

1. En la mezcla hay exceso de oxidante:

.1�030;
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. (1 > I; x > xo

En este caso Ia combustion del comburente seré completa, pero

en los productos de combustion se hallara oxidante Iibre o Ios productos

de su descomposicion. Teniendo en cuenta que las temperaturas de

combustion en los CL son elevadas, se deberé suponer que el oxidante

se descompone por completo. Por eso el poder calori}401code la mezcla

3 (ha), para on ¢ 1, se determina en este caso por la formula:

h : Hi�0353 �030�25435
�034 1 + x�034'

donde

x = 0: X0

2. En la mezcla hay exceso de comburente:

(x < I; x < xo

_ y En este caso el oxidante se utilizaré totalmente, pero se formara

U�030CO H2, como productos de la combustion incom Ieta del comburente.Y P

Supondremos que la insuficiencia de comburente primeramente

conducira a la formacion de hidrogeno Iibre, y que solamente cuando el

enriquecimiento sea grande, y quede Iibre todo el hidrogeno del

combustible, apareceré CO.

El fundamento de esta suposicion es el desplazamiento fuerte, a

temperaturas bajas, de asi Ilamada reaccion del gas de agua,

H; + CO2 �030:H20 + CO,

en el sentido de formacion de H2 y CO2.

El va|or minimo del coeficiente de exceso de oxidante. para el

' cual todo el hidrogeno del combustible queda Iibre, sin desprendimiento

Q5)
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. de CO se determina por la igualdadz

' 0° �0248 H�034
umin = �030-17' V -

00 + 8 xnH°�034

�034 En |a mayoria de los combustibles utilizados xmm es menor que

0.6, y por consiguiente en las condiciones ordinarias de funcionamiento

del motor on > amin. En este caso el poder calori}401codel comburente para

una combustion incompleta sera igual a:

0 Ha�034= HH°° - 3620 (1 �024(1)00,

donde 3620 Kcal/kg = calor de la combustion del hidrogeno en oxigeno,

referido a 1 kg de oxigeno. y (1 - (1) = insuficiencia de oxigeno en la

�030 , mezcla. El poder calori}401code la mezcla, para on < 1, seré igua|

respectivamente a :

ha = 5° + H25.
1 + x

\

V J donde x = axo.

En la fig. 31 se representan las curvas obtenidas por via

I5: f
flu /

A N
0,8

9 "'5 as as :.o L2 £4 05

Fig. 31. Curvas de hglhcc en funcién de on

1-oxigeno liquido y octano, 2-oxigeno y alcohol etilico

de céloulo de ho,/hm en funcién de a, para dos combustibles de cohete.

Escribamos ahora Ia Iey de la conservacién de la energia,
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apiicada al proceso de combustion en un cohete.

Sean I, y cc la entalpia y velocidad del combustible, que entra en

la cémara dei motor (Fig. 32) c I3 y C3 la entalpia y velocidad de los

gases respectivamente a la salida de la cémara de combustion. _

Con esto la ecuacion de la conservacion de la energia se expresaré de

0 la siguiente forma:

V 2 2 �030

Ie +A°= =12 +AA °�030+oexz,
2g 2g c

3

donde Qext = calor extraido (exterior) dei fluido agente en la zona c-3.

La energia cinética del combustible a la entrada de la camara,

cf /2g, es insignificante, por eso en adelante la despreciaremos.

C ' VA ... H w �030J

...,�030�030I�030EL, 1,�031.... ...
_' "" 3 9C; craft

It :6�030|_,y,z Qretrr J; /�030__

I
c .

0 Fig. 32. Establecimiento de la ecuacion de la conservacion de la

�031 energia en la cémara de combustible de un CL

I Si la cémara del motor se refrigera, segon costumbres con el

mismo combustible, el calor Qexm cedido por Ios gases a las paredes

de la cémara de combustion en la zona 2-3, no e exterior con relacion ai

}402uidoagente, puesto que en régimen térmico permanente es cedido

G todo él al combustible, que circula por la camisa de refrigeracion y

vueive con él a la camara. Pero el calor cedido al liquido refrigerante en



la camisa de refrigeracién de la tobera es exterior con relacién a la zona

I

c-3. Por consiguiente: Qext = �024Q,ef_,
C

Q Q,e;_. en los motores de empuje grande y medio no suele ser mas

del 1-2% de| poder calori}401codel combustible. Por eso, con su}401ciente

exactitud para la practica, puede suponerse que:

cl .
Ia =1, +A~�030=1, Ec. [22]

2g

Para calcular Ia entalpia del combustible Ic es necesario tener en

8 cuenta, no sélo el calor especifico y la temperatura, sino también la

2 " energia quimica, el estado fisico de sus componentes, la presencia de

humedad disuelta en los mismos, etc,, es decir, hay que tener en cuenta

entalpia total del combustible. Analogamente para calcular l3' es

necesario tener en cuenta la composicién quimica de los productos de

combustién, es decir, considerar también su entalpia total. La entalpia

totai suele calcularse como la cantidad de calor que es necesario gastar

para obtener 1 kg de la sustancia considerada en el estado en que se I

encuentra, a partir de la sustancias iniciales simples, tomadas a una
*1

temperatura inicial cualquiera, tomandose como sustancia iniciales casi

- siempre Ios gases moleculares (02 N2. H2), grafito B, etc.; y como

temperatura inicial + 20°C, es decir 293° abs. Las entalpias de Ios

componentes de combustible y de los productos de combustién en este

método de ca|cu|o suelen darse en forma de tablas en los cursos

�031 especiales de CL.

. ' Es posible eliminar la entalpia total de Ios componentes del

* combustible en la ecuaclon [22], utlhzando el valor conocldo del poder

calori}401codel combustible.

2 Segun el método de la determinacién del poder calori}401co,en el

caso de combustién completa:

hr: = le �034lo.

0 y .



Q donde I0 = entalpia de Ios productos de combustién. refrigerados hasta

Ia temperatura Standard (+20°C). Por Io tanto la ecuacién [22] en el caso

de combustién completa puede sustituirse por la ecuacién:

L, + h,, = :3�030

En realidad en la camara de combustién de un CL, no toda la

_ energia quimica del combustible se transforma en entalpia de Ios

> productos de combustién. debido a que la combustién es incompleta y a

las pérdidas de calor en las paredes. Esto supuesto, se deberé escribir:

I3�030= l.,+ 2 ha. Ec. [23]

Donde s = rendimiento de la combustién.

La ecuacién [23] puede usarse para determinar la entalpia de los

�030 productos de combustion en la camara del motor y respectivamente Ia

temperatura de combustién. Entonces se debera tener presente que, a

v V_ las temperaturas elevadas dominantes en las camaras de combustién de

I un CL, la relacién entre la temperatura y la entalpia es mucho mas

complicada que la que supusimos, al calcular Ios otros tipos de motores

de reaccién. Aparte de la in}402uenciadirecta de la temperatura sobre el

calor especifico de Ios diversos gases, que entran en la composicién de

Ios productos de combustién, es necesario tener en cuenta también en

este caso Ia variacién de la composicién quimica de los productos de

combustién, al variar su temperatura y presién, a consecuencia de la

0) disociacién térmica. ¢

Se llama disociacién térmica el fenémeno de descomposicién

de las moléculas de los productos de combustién en atomos o grupos de

. étomos, bajo el in}402ujode una temperatura elevada. El mecanismo de la

disociacion consiste en lineas generales en que bajo la accién de Ios

» impactos de las moléculas, que poseen grandes velocidades

correspondientes a su temperatura elevada, Ios atomos de otras

moléculas comienzan a oscilar alrededor de su posicién media tan

fuertemente que su energia resulta su}401cientepara vencer las fuerzas de

�030£223



atraccién, que entre ellas actuan, y la molécula se descompone:

CO2 �024>C0 + 0

H2 �024>H + H.

U) El numero de estos impactos es proporcional al de moléculas

descompuestas; por eso al aumentar este numero la velocidad de

descomposicién disminuye, al paso que la velocidad de recombinacién

aumenta. Debido a esto, en los productos de combustién se establece

un equilibrio dinémico entre las sustancias iniciales y los productos de su

A disociacion, en ei cual el numero de las moléculas disociadas por unidad

de tiempo es igual al mlmero de moléculas recombinadas. La

composicién de los productos de combustién correspondiente a este

1') estado se llama composicién de equilibrio.

La relacién del numero de moléculas disociadas al de moléculas

de la misma sustancia existentes antes de la disociacién se llama grado

de disociacién. El grado de disociacién de los gases que intervienen en

. Ios productos de combustién depende en gran manera de la temperatura

y de la presién�030El modo de in}402uirIa temperatura y la presién sobre el

grado de disociacién puede establecerse a base del principio conocido

en Termodinémica dei desplazamiento del equilibrio, que afirma que

bajo la in}402uenciade las fuerzas exteriores, que tienden a sacar a una

sistema termodinémico del equilibrio, siempre se desarrollan en el

sistema tales procesos, que tiendan a debilitar el resultado de la

influencia exterior (1). Haciendo uso de este principio fécilmente se

deduce que, al calentarse una mezcla gaseosa (al elevarse su

temperatura), se desarrollarén en ella tales procesos (reacciones), que

vayan acompa}401adasde absorcién de calor�030La descomposicién de las

moléculas en étomos o grupos de étomos en la disociacién va

acompa}401adade absorcién de calor.

Por eso el elevarse Ia temperatura de los productos de combustién el

' grado de disociacién siempre aumenta.

Z?)



-Q)

(1) El principio de desplazamiento del equilibrio es consecuencia del segundo principio

de la Termodinamica.

Por la misma razén, al aumentar la presién (sin variar la

temperatura), el equilibrio en Ios productos de combustién se desplazaré

en el sentido de disminucién del numero de moléculas en la mezcla

gaseosa, puesto que esta disminucién conduciré a una disminucién esté

asociada con un aumento del numero de las moléculas. Por eso el

aumento de la presién produciré un retraso de estas reacciones y una

disminucién del grado de disociacién.

Lo dicho esté p|enamente de acuerdo con Ios datos de la Fig. 33,

\ donde puede verse Ia variacién del grado de disociacién (X en % en

- 4�030. funcién de la temperatura y de la presién, para el anhidrido carbénico.

' 7

\iiIma= two: as

so y �030�031zaao *�024 "-
\ �031 I pg-Iota ._ I

III [vii % I M�030O ;' moo �031/,.,,',,�030(;_,;,',

",1 +1
_ Mdnru _ ._

Ma �034-0M5,, re a mm 1000 1000 I �030I
I

Fig. 34. Entalpia del anhidrido

Fig. 33. Grade�031de disociacion carbénico en funcién de la

3 del anhidrido carbénico en temperatura y de la presién.

V�031funcién de la temperatura y de

la presién.

Como en la disociacién hay absorcién de calor, la entalpia de Ios

productos de combustién en la cémara de un CL es funcién no sélo de la

temperatura, sino también del grado de disociacién.

En este caso Ia in}402uenciadel grado de disociacién (que es, para una

temperatura dada, funcién de la presién de Ios gases) es importante sélo

a temperaturas superiores a los 1500�0242000°C,Io cual puede verse en la

k._'a
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fig. 34 donde se representa Ia entalpia del anhidrido carbénico en

funcién de la temperatura. para diferentes presiones.

De esta manera el problema de determinar la temperatura de los

_ productos de combustién en la cémara de un CL, mediante las

ecuaciones [22] 0 [23], se reduce a determinar Ia entalpia en funcién de
~.J

la temperatura, teniendo en cuenta Ia variacién de los calores

especificos y de la disociacion térmica, y a calcular el coeficiente de

plenitud de la combustién del combustible.

_ Los productos de combustion de un combustible ordinario de

cohete estén compuestos de diversos gases: CO2, CO, H20 H2, etc.

cada uno de los cuales puede disociarse en mayor o menor grado.

�030:3Por eso la relacién en peso 0 en volumen de Ios diversos gases, que

entran en la composicién de Ios productos de la combustién varia

continuamente y en gran manera al variar su temperatura.

A titulo de ejemplo, en la Fig. 35 se representa Ia variacién de las

presiones parciales (proporcionales a la proporcién en peso) de los

iversos gases. que entran en la composicién de los productos de

~. mbustién de un hidrocarburo en oxigeno (para cx< 1), en funcién de la

te\ peratura.

V En el caso que nos ocupa, hasta una temperatura del orden de

2000 abs en la mezcla hay solamente CO2, H20. CO y H2, variando su

proporcién, al elevarse la temperatura, debido a la marcha de la reaccién

del gas de agua:

' H2+CO2':.H2O+CO

Al aumentar més Ia temperatura, en la mezcla de los gases

aparecen en grandes cantidades oxidrilo OH y oxigeno 02. A
�031)

U temperaturas aun mas elevadas las moléculas de oxigeno, hidrogeno y

oxhidrilo comienzan a disociarse en los étomos separados, de manera

que a 6000° abs en los productos de combustién existen principalmente

étomos de hidrégeno y oxigeno y moléculas de CO.

'75) .



La composicién de Ios productos de combustién y su entalpia, a
"1

U diferentes temperaturas y presione, pueden determinarse por Ios

métodos de la Termodinémica Quimica, Ia cual estudia Ia aplicacién de

las leyes principales de la Termodinémica a los procesos quimicos.

En Termodinémica Quimica se demuestra que, si en una mezcla

de gases A, B C y D tiene lugar Ia reaccién quimica reversible

a A + b B 1: c C + d D

cuando esta reaccién alcance el equilibrio dinamico, para el cual Ia

U cantidad de los productos iniciales y finales de la reaccién permanece

invariable, debera' observarse la igualdad:

V P; P;�030
FT): = Km

A B

donde

\

\_ PA, P3, PC y P0 = Presiones parciales de los gases que participan

,« en la reaccién;

Kad = constante de equilibrio, que depende solamente

de la temperatura

Los valores de las constantes de equilibrio en todas las

reacciones de disociacién térmica, que tienen lugar en Ios producto de

combustién (constantes de disociacion), �030sonIos datos iniciales para

calcular Ia composicion de ios productos de combustién. '

El método para calcular la composicién y temperatura de Ios

productos de combustién de los combustibles Iiquidos de cohete fue

desarrollado en detalle por A.P. Vanic, Ja. B. Ze!�031dobiey A. 1. Poljapnoyj

�030 y otros autores, a cuyos trabajos remitimos al Iector. Debido a que son

muchos Ios gases distintos que entran en Ios productos de combustién,

el calculo de su composicién, de la entalpia y respectivamente de la

temperatura de combustién se hace muy laborioso y ocupa mucho

tiempo. En la mayoria de Ios casos estos célculos pueden acelerarse

G) 7:69



con ayuda de nomogramas especiales.

Ademés, para muchos combustibles, en la bibliografia actual pueden

verse directamente Ios resultados de célculos parecidos para diferentes

coeficientes de exceso de oxidante y diferentes presiones.

Veamos algunos de ellos.
\.�030/

En las figuras 36 y 37 pueden verse Ios resultados de los célculos

termoquimicos para algunos combustibles de cohete y valores diversos

del coeficiente de exceso de oxidante on y una presién en la camara de

combustién del orden de 15-20 kg/cm2. En la fig. 36 se representa Ia

curva de la temperatura de combustién T2' en funcién de x 0 de oz, para

dos combustibles a base de oxigeno liquido. En la fig.37 se representan

V Ios mismos datos, para un combustible a base de écido nitrico.

« 9
V�030

Al estudiar estas curvas se debe advertir que cuando oz disminuye

(a partir de la unidad), la temperatura de combustion hasta a z 0.9

disminuye poco, y en algunos casos hasta aumenta (fig. 37).

Esto se explica porque, cuando el oxidante es insuficiente (oz < 1), en la

camara de combustion se halla gran cantidad de producto de la

�031 oxidacién incompleta del comburente, H2, CO. OH, es decir, las

mismas sustancias, que aparecen a consecuencia de la disociacién

térmica. A causa de esto, el grado de disociacién, que corresponde a la

consecucién del equilibrio dinamico entre Ios productos iniciales y finales

de la disociacién, disminuye. Respectivamente aumenta también Ia

cantidad de calor absorbida en la disociacién. -

UJ
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Fig. 36. lnfluencia del coeficiente de exceso de oxidante sobre la temperatura de

combustion y el empuje especifico

O a-oxidante, oxigeno liquido: comburente, gasolina; P2° = 21 kg/cm _

b-oxidante, oxigeno liquido: comburente, 75% alcohol etilico y 25% agua; P, S

15 kglcmz

Por eso, a pesar de la gran disminucion del poder del poder calori}401codel

\ �030 combustible para (1 < 1 (véase fig. 31), la temperatura de los productos

de combustion disminuye muy poco y a veces hasta aumenta.

�030V .,
Ademés de poder determinar la temperatura de combustion, Ios

célculos termodinamicos permiten calcular Ia constante del gas R en la

�030camara,siendo para ello su}401cienteconocer la composicion de los

productos de combustion. En las figuras 36-37 pueden verse también

las curvas de R en funcion de 0:. La disminucion de 0C, como es natural,

conduce a un aumento de la constante de gas, puesto que los

0 productos de la combustion incompleta CO, H2, etc., tienen peso

molecular bajo con relacion a H20 y CO2.

U-�030 ---�024La influencia combinada de la

0 . variacion de la temperatura de

ya, .�030combustion y de la constante de gas

172$ .
�034son causa de que la velocidad de

mm
,. salida de los gases de la tobera del

A�030-

.W:L-1 --E: motor, y respectivamente el empuje
220 ""�030

especi}401co,alcancen su méximo para

�030W on mucho menor que la unidad

0.5 1! iv , . .
- Q 0 H (veanse las curvas inferlores de las

0 Fig. 37. lnfluencla del coe}401ciente -

de exceso de oxidante sobre la

temperatura de combustion y el �035\

{K \ empuje especifico. Oxidante, _ .

écido nitrico; comburente, -

kerosene; P2. = 20 kglcmz.
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}401gs.36 y 37). Por eso en Ios CL construidos el sistema de alimentacién

garantiza ordinariamente un suministro de oxidante y comburente en

_ Ia camara correspondiente a or = 0.7 + 0,85.

Si la combustién en la camara de un CL es incompleta, disminuiré

L3 algo la temperatura de los gases y el empuje especifico con respecto a

los va|ores de las figures 36 y 37; con todo cualitativamente Ia

descripcién hecha antericrmente conserva su validez.

El rendimiento de la combustién 2 (véase ecuacién [23]). si se

consigue una mezcla apropiada de oxidante y comburente en la

camara, puede alcanzar valores elevados, del orden de s = 0,92 -4- 0,96.

q Se debe advertir que la determinacién experimental de 2; es
l

extremadamente complicada, ya que con las temperaturas elevadas

dominantes en los CL y la falta de uniformidad notable de la corriente, la

medicién directa de T3�031y de las otras magnitudes, que hacen falta para

determinar 2 es poco segura.

Sin embargo, puede lograrse una estimacién general de la calidad

de trabajo de la camara de combustién de un CL, determinando

experimentalmente sélo el gasto de combustible y la presién en la

5} camara de combustién, que pueden medirse con suficiente exactitud.

En efecto, el gasto de gas a través de la tobera de seccion critica

Fm, se determina por la ecuacién [18j, de la cual se deduce que

p2.Fcr _

G: �03090%

donde el coeficiente X para saltos supercriticos es constante y el

J
coeficiente (pa, que tiene en cuenta el rozamiento y la no uniformidad de

la corriente en la zona subcritica de la tobera, suele ser cercano a la

unidad (<Po 0,98 + 0.99).

79
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De esta manera Ia re|acic'>n K = P3'Fc,/G, que tiene las

dimensiones de un empuje especifico, depende précticamente sélo de la

temperatura de, combustién y de la composicién de Ios productos de

combust_ic'>n (que influyen en R y X).

Por eso, si Km. es el valor de K medido experimentalmente, y

Ktem. el valor calculado para el caso de combustién completa y,

expansién isentropica del gas en la zona subcritica de fa tobera,

permaneciendo igual la presibn inicial, la relacién �030

8 (pm = g}401 Ec. [24]

seré la relacién del gasto real de, a través de la tobera de una Fe,

dada, al teérico (para una presién dada en la camara), y puede tomarse

\ como criterio de la perfeccién con que se realizan Ios procesos en la

�034. cémara de combustion. Uti|izando las ecuaciones [16,18] y [16,23], y

\ despreciando la influencia de que la combustién sea incompleta sobre k

I y R, puede establecerse Ia relacién aproximada siguiente entre el

\ cdeficiente (pm y el rendimiento de la combustién:

J2
(pm ~E Ec. [25]

Como una peque}401avariacién del gasto de combustible en el

9 motor trae consigo, segun [18], una proporcional de la presién en la

camara, el coeficiente cpcc puede considerarse como la relacién de la

- presién real (medida) en la cémara de combustién a la teérica, para un

gasto de combustible dado, por lo cual (pm puede denominarse

coeficiente de presién en la camara, Si Ia combustién es buena, (pm

puede llegar a valer 0.95 + 0,98. .

. �030fe'_B}
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U 4.1.7. CALCULO GASODINAMICO DE LA TOBERA DE UN CL

El célculo gasodinémico de la tobera de un CL comprende Ia

determinacion de la velocidad de salida de los gases y de las

dimensiones principales de la tobera (D,-,,, D,). Ios datos iniciales de este

célculo son el gasto de gas, sus parémetros a la salida de la camara de

' combustion (P3' , T3�034)y la presion en la seccion de salida de la tobera

A ('31)

\5«

Se deberé conocer también Ia composicién de los productos de

combustion, que determina su calor especifico y su constante de gas.

La tobera puede calcularse por diversos métodos. Puede

hacerse un célculo aproximado de la misma manera que en las toberas

�030de salida de los aerorrelactores, pero el exponente de la adiabética

. (isentropica) y la constante de gas de los productos de, combustion de

un CL, no solo difieren sustancialmente de los va|ores correspondientes

en Ios AR, sino que ademés varian en el proceso dé la expansion, al

\ \ariar la composicién del gas. Para un célculo aproximado de la tobera

puede tomarse provisionalmente un valor medio del exponente de la

adiabética del proceso de expansion, segun Ia composicion de|

combustible, dentro de Ios siguientes limites:

Keroseno + oxigeno, k = 1,08 + 1,10;

Oxigeno + alcohol, k = 1,12 �0241,16;

Acido nitrico + keroseno, k = 1,14 �0241,20

Los valores menores de k corresponden a temperaturas T3' més

,3 elevadas. El valor medio de la constante de gas, que no varia mucho en

el proceso de expansion, puede suponerse aproximadamente igual a su

valor a la salida de la cémara de combustion.

La determinacién exacta de los va|ores medios de k y R en la

$ tobera de un CL se complica porque en una tobera el proceso de salida

5 de Ios gases, ademés de rozamiento y de cesion de calor, va »



acompa}401adode una serie de fenémenos suplementarios: variacién de la

composicion de Ios productos de combustion, a causa de la combustion

misma y de la asociacion de las moléculas, que se habian disociado en

A la camara de combustion; posible ausencia de equilibrio quimico y

E} energético en Ios productos de combustion, debido a que Ios procesos

se suceden répidamente, etc.

Detengamonos brevemente en los conceptos de equilibrio

quimico y energético de los productos de combustion. Comencemos por

I el equilibrio quimico.

Como es sabido, el gas en la camara de combustion de un CL se

halla muy disociado. En la tobera disminuye la temperatura y la presion.

(J, Lo primero contribuye a la disminucion del grado de disociacion, lo

segundo a su aumento. Sin embargo Ia disminucion de la temperatura

tiene mayor influjo. Como consecuencia el grado de disociacion

disminuye a lo largo de la tobera. Si hay tiempo para que la composicion

del gas varie en conformidad absoluta con el valor que van tomando las

constantes de disociacion, es decir en cada seccion de la tobera tiene

tiempo de establecerse el equilibrio dinamico "entre los procesos de

. disociacion y asociacion, el flujo de salida de Ios gases se dira

<3 quimicamente equilibrado. Teniendo en cuenta la brevedad del proceso

de salida de los gases puede que no haya tiempo de establecerse este

equilibrio y el flujo de salida sera quimicamente desequilibrado. El grado

de desequilibrio quimico depende de la relacién entre el tiempo

necesario para la asociacion de las molécuias y el tiempo de

permanencia de las mismas en la tobera.

El tiempo de la asociacion depende principalmente de la

temperatura del gas, puesto que cuanto mas elevada sea ésta tanto

mayor seré Ia velocidad de la reaccién de asociacion. El tiempo de

permanencia depende de la Iongitud de la tobera y de la velocidad del

movimiento del gas. Cuando mas larga sea Ia tobera y menor la

velocidad del movimiento del gas, tanto mayor seré el tiempo de

permanencia.



LI? Se entiende por proceso energéticamente equilibrado aquel

proceso termodinamico en el cual se verifica una correspondencia

determinada entre la energia del movimiento molecular y la energia del

movimiento internomolecular del gas (energia de movimiento vibratorio

de los atomos en la molécula). La variacion del grado de excitacién de

una u otra forma de movimiento de las moIéculas y de Ios atomos, al

variar rapidamente Ia temperatura del gas varia mas lentamente la

. energia de movimiento vibratorio de las moléculas que la energia del

�030*3 movimiento de traslacion y rotacién de las mismas. Por eso, en el

proceso de expansion del gas en la tobera la distribucion de la energia

�030 entre las diversas formas de movimiento (o como se dice también entre

Ios grados de Iibertad) de la molécula puede no ser la correspondiente al

valor instanténeo de la temperatura del gas, es decir el proceso de

expansion sera energét/camente desequilibrado.

Para una misma variacién de la temperatura del gas

, 3 correspondera en un proceso energéticamente desequilibrado menor

variacién de la energia de Ios movimientos oscilatorios y parcialmente de

los rotatorios) y por consiguiente menor valor del calor especi}401co(mayor

\a|or de k), que en un proceso energéticamente equilibrado.

El grado de desequilibrio energético del proceso de expansion del

7 gas en la tobera depende de la velocidad de variacién de la temperatura

del gas en el proceso de expansion, y de la rapidez de la redistribucién

de la energia entre las diversas formas del movimiento de las moléculas.

En la actualidad aun no se han estudiado bien las caracteristicas .

cinematicas del restablecimiento del desequilibrio quimico y energético

en la tobera de un CL y el grado de equilibrio del proceso del flujo de

salida de los gases.

Sin embargo, los datos experimentales demuestran que el '

proceso de salida del gas en las toberas de los CL se aproxima al de

equilibrio particularmente en los motores de grandes dimensiones, en

Ios que el tiempo de permanencia del gas en la tobera es relativamente

grande.



Si prescindimos de la plenitud de la combustion. del rozamiento, y

de la cesion de valor a la camisa de refrigeracion, y suponemos que el

' proceso de salida de Ios gases es equilibrado, Ios parémetros del gas en

la seccion de salida de la tobera, para un valor dado de Pcc pueden

(,3 determinarse suponiendo Ia entropia constante en el proceso de

expansion. Para ello fijandose una serie de valores de la temperatura

del gas Tm» se determinan, por medio de Ios va|ores correspondientes

de ias constantes de equilibrio y por el P. fijado, la composicién de Ios

productos de combustion en la seccion de salida de la tobera, y

después se determina la entropia de los productos de combustion a la

salida de la tobera 8, (la entropia de los productos de combustion a la

entrada de la tobera S2', debe determinarse mediante el célculo del

"33 proceso de combustion). La temperatura Tm,» para la cual S. = 83', sera

también Ia temperatura buscada del gas en la seccion de salida de '

tobera. cuando este proceso tiene lugar adiabéticamente. La eleccion

del valor buscado de T..ed~ puede hacerse mas rapidamente

construyendo por puntos las curva Sr =/(Ti) y determinado el punto de

'ntersecci6n de la misma con la horizontal S = 83'.

�030 El valor de Tied» y la composicién de los productos de combustion

en la seccion de salida de la tobera determinan Ia entalpia delgas en

Ki�035esta seccion I. _w-. Con esto, mediante Ia ecuacién de conservacion de

la energia puede determinarse la velocidad de salida de los gases: -

C,�034= �030(2gL-f}402= 91,5./1; -1,�035,

Para tener en cuenta Ia discrepanoia del proceso real de

expansion del gas en la tobera con el que hemos supuesto, se introduce

por anaiogia con otros tipos de motores el coeficiente de velocidad (PC:

C: : �030PoonaZ 91=5(Pc\/I; �030II.ad



Cg menor la velocidad del movimiento del gas, tanto mayor seré el tiempo

de permanencia.

Se entiende por proceso energéticamente equilibrado que

proceso termodinémico en el cual se verifica una correspondencia

determinada entre la energia del movimiento molecular y la energia del

movimiento-intermolecular del gas (energia de movimiento vibratorio de

los étomos en la molécula). La variacién del grado de excitacion de una

u otra forma de movimiento de las moléculas y de los étomos, al variar la

Q: temperatura del gas, determina su calor especi}401co.AI variar

répidamente la temperatura Ia temperatura del gas varia més Ientamente

�030 la energia de movimiento vibratorio de las moléculas que la energia del

movimiento de traslacién y rotacién de las mismas. Por eso, en el

proceso de expansion del gas en la tobera Ia distribucién de la energia

entre las diversas formas del movimiento (o como se dice también entre

\ Ios grados de libertad) de la molécula puede no ser la correspondiente al

valor instanténeo de la temperatura del gas, es decir el proceso de

I�030 expansion seré energéticamente desequilibrado.

Para una misma variacién de la temperatura del gas

orresponderé en un proceso energéticamente desequilibrado menor

v riacion de la energia interna del gas (ya que se retrasa la variacién del

nivel de energia de los movimientos oscilatorios y parcialmente de los

rotatorios) y por consiguiente menor valor del calor especifico (mayor

valor de k), que en un proceso energéticamente equilibrado.

El grado de desequilibrio energético del proceso de expansion del

_ gas en la tobera depende de la velocidad de variacién de la temperatura

. del gas en el proceso de expansion, y de la rapidez de la redistribucion

de la energia entre las diversas formas del movimiento de las moléculas.

En la actualidad aun no se han estudiado bien las caracteristicas

cineméticas del restablecimiento del equilibrio quimico y energético en la

tobera de un CL y el grado de equilibrio del proceso del }402ujode salida de

3 Ios gases.
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. Sin embargo. los datos experimentales demuestran que el

proceso de salida del gas en las toberas de los CL se aproxima al de

equilibrio particularn.1ente en los motores de grandes dimensiones, en los

que el tiempo de permanencia del gas en la tobera es relativamente

kg grande.

Si prescindimos de la plenitud de la combustion, del rozamiento, y

_ de la cesion de calor a la camisa de refrigeracién, y suponemos que el

proceso de salida de los gases es equilibrado, Ios parametros del gas en

la seccion de salida de la tobera, para un valor dado de Pm pueden

determinarse suponiendo Ia entropia constante en el proceso de

expansion. Para ello fija'ndose una serie de va|ores de la temperatura del

gas T. aw se determinan, por medio de Ios valores correspondientes de

-3 las constantes de equilibrio y por el F�031,}401jado,Ia composicién de los

productos de combustion en las seccion de salida de la tobera, y

~ después se determina la entropia de Ios productos de combustion de

salida de la tobera 8, (la entropia de los productos de combustion a la

entrada de la tobera S3'. debe determinarse mediante el célculo del

proceso de combustion). La temperatura T, ad- para la cual S, =' S3' ,

era�031también la temperatura buscada del gas en la seccion de salida de

la tobera, cuando este proceso tiene lugar adiabéticamente. La eleccién.

Q del valor buscado de T�030ad�030 puede hacerse més répidamente

construyendo por puntos Ia curva S. =/(T,) y determinando el punto de

interseccién de la misma con la horizontal S = 83'.

El valor de T�0303.1- y la composicién de los productos de

combustion en la seccion de salida de la tobera determinan Ia entalpia

del gas en esta seccion IW. Con esto, mediante la ecuacion de

conservacion de la energia puede determinarse la velocidad de salida de

(.3 Ios gases:

cm = ,}2gL% =91,5.l1; -1,�034,

.§§)



Para tener en �030cuentala discrepancia del proceso real de

expansién del gas en la tobera con e| que hemos supuesto, se introduce

por analogia con otros tipos de motores el coeficiente de velocidad (pct

CI = (pccmd : 91:5 (�030paV _ In ad

Después mediante la ecuacién del gasto es posible hallar el area

F. de la seccion de salida de la tobera:

GvE = __�024__

C.T.u

donde el coeficiente p., que tiene en cuenta la no uniformidad y no

.\ paralelismo de la corriente, es igual a 0.97 + 0,98

Ia determinacién de los parémetros del gas y del area para

\ .
secciones intermedias de la tobera (para P 3 >P>Pt) en principio puede

Ilevarse a cabo lo mismo que para la seccién de salida; pero como Ios

célculos termodinamicos son muy laboriosos, el célculo de las secciones

�030ntermediasde la tobera suele hacerse por lo métodos expuestos en

v nteriormente, tomando aqui un valor medio del exponente k:

k 2 Iogp;/P,

�030�034log P3�030/P�030+log T] /T;

3 y de la constante del gas:

Rm = 533 Ec. (26)
2

Conocido es también el método de calcular Ia tobera basado en la

utilizacién del diagrama IS de Ios productos de combustién, habiendo

tenido en cuenta en su trazado Ia variacién del calor especi}401coy del

grado de disociacion con la temperatura y presién en el proceso de

,3 expansién.
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El diagrama IS se traza para un determinado combustible y un

coe}401cientede exceso de oxidante }401jo,a base de célculos

termoquimicos, fundados en la utilizacién de las tablas de entalpias

totales, de las constantes de equiubrio y de la ecuacién de conservacién

de la energia. Todos Ios célculos, en que se utiliza el diagrama IS.

(ii? suelen Ilevarse a cabo suponiendo que la combustién es completa y que

el proceso de salida de Ios gases es adiabatico. Las correcciones por

combustién incompleta y por pérdida en la salida de Ios gases se

introducen directamente en los resultados finales de ca�031lculo,aunque en

principio el diagrama IS permite también calcular por separado las

pérdidas en la camara de combustién y en la tobera.

_ En el diagrama IS (fig. 38), 0 sea en el plano entalpia-entropia,

�030 se calculan y trazan las Iineas de presién constante (isébaras), de

temperatura constante (isotermas) y de volumen especi}401coconstante

\ (isécoras). En el diagrama se ha trazado también la Iinea horizontal

�030 correspondiente a la entalpia de Ios productos de combustién en la

camara, para una combustién completa (l3').

r «"�031s°.9 e ~ ~ 3
1 7/1. I I

�034 I -new-�024-~'a-- ' �030-�030Q"

3) f~)°°"" 5%»
. 3; asco-

0. I

r-zaarm

' 3

}401g.38. Esquema de un diagrama IS de los productos de combustién

(*3 En la fig. 39 se reduce un ejemplo de este tipo de diagrama, para

los productos de combustién de un 75% de alcohol etilico en oxigeno

liquido para (1 = 0,7.

.3.



' El proceso de expansién del gas en la tobera va acompa}401adode

una disminucién de entalpia; por eso en cua|quier seccién de la tobera

I < |3'. Ahora bien. a cada punto del diagrama que se encuentra por

, debajo de I3�031corresponde, en virtud de la ecuacién de la energia, una

determinada velocidad del gas:

cad =1/2A�024g(1;-1): 91,5\/E-_1 Ec. [271

vs; La escala o gré}401cade velocidades determinada por la ecuacién

[27] con frecuencia se dibuja directamente en el diagrama (véase fig.

39). .

Finalmente, en el diagrama IS por debajo de la Iinea l3' se traza

' la red de lineas del producto velocidad x peso especifico constante, c, =

\ c/u = const. (u = volumen especifico del gas). Estas lineas

\ corresponden a un valor constante del gasto del gas por unidad de érea

\ -~ seccién transversal de la tobera G/F = const. Resulta cémodo en la

�030 �034 p éctica expresar esta magnitud en funcién del llamado diémetro

especi}401cod, que es el diémetro de un circulo en el que el gasto a través

de él es de 1 kg/seg.

El diémetro especifico en cualquier punto del diagrama IS puede

' calcularse por ecuacién del gasto, y se determina por la igualdad:

d = 1 18¢ mm Ec. [28]

Para caicular una tobera con el diagrama IS deben fijarse, lo

mismo que para calcular por medio del exponente medio del proceso. la

. presién en la camara de combustién P3�031,la presién en la seccién de

salida de la tobera P1 y el gasto de gas Gg.

Dada una presién P3�030puede determinarse en el diagrama IS el

punto 3�031,que corresponde al estado de Ios productos de combustién en

_ la camara (para una combustién completa). Este punto (fig. 40) es el de

0

8'5}
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Fig. 40. Determinar de la

temperatura de combustién

con ayuda del diagrama IS.

interseccién de la isobara P3�031con la horizontal P3'. Por Ia isoterma, que

pasa por el punto 3 (o interpolando, si se encuentra entre dos isotermas)

\ puede hallarse la temperatura P3�030.De esta modo utilizando el diagrama

'5' IS en los célculos termodinémicos se ahorra la determinacién de los

parémetros del gas a la entrada de la tobera. El proceso adiabético de la

salida de Ios gases sin rozamiento se representa en el diagrama IS por

una Iinea vertical 0 isentrépica. por lo cual el punto de interseccién de la

Iinea vertical trazada desde 3�030con Ia isobara P, determina el estado de

gas en la seccion de salida de la tobera, para una expansién adiabética

(véase }401g.40), La velocidad teérica de salida correspondiente se

determina por la ecuacién de la energia:

(+3

clnsor =9l�0315V];_[|ad '

o puede Ieerse directamente en la escala de velocidades, si existe dicha

escala en el diagrama. La velocidad de salida obtenida de esta manera

determina el empuje especifico teérico, en régimen de dise}401o:

C

Pncm =E

3

die



La velocidad de salida y el empuje especi}401coreales serén

y menores que Ios teéricos, a causa de la combustion incompleta y de las

pérdidas en la tobera producidas por el rozamiento, por la conicidad de

A la zona de salida de la tobera, por ondas de choque, etc.

La relacién del empuje especifico real al teérico (pp = PL puede

ttcor

denominarse coe}401cientede empuje especifico del CL. El coeficiente de

empuje especi}401coen régimen de dise}401o,para toberas con Ios éngulos

A de conicidad usuales, es del orden de (pp = 0,90 + 0,95. De esta

_ manera la velocidad de salida y el empuje especi}401coreales de la

cémara de un CL serén Ios siguientes:

C, = «p,91,5,/I; �0241,_ad Ec. [29]

C

Pl = 4 = (1DPPl|cnr EC�030

2

Las dimensiones de las secciones criticas y de salida de la tobera

�030 pueden determinarse con ayuda del diagrama IS, de la siguiente

A manera. Una curva cualquiera Cy = const. Puede o bien cortar a Ia

�030isentrépica 3�031�024tad en dos puntos, o serie tangente, o no tener con ella

ningL'm punto comun. Los tres casos pueden verse en la fig. 41,

veri}401céndoseque:

(CT); > (CT); > (CT).

9'59
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- Fig. 39. Diagraanaa IS de Ios productos de combastién de 75% (en peso) de

alcohol etilico en oxigeno liquido para a = 0,7

Q

El caso de la interseccién de la isentrépica con la curva Cy = const

en dos puntos (curva 1 en la fig. 41) corresponde a las dos seccién de la

:_ 1,4,-__ tobera de igual érea, una de las cuales se halla

'' �034\:|�034�030\�030antes de la seccién critica y otra después.

I/' I, II�031 El caso de que la curva c7 = const sea

. I/' /I, //P tangente a la vertical S = Const. (curva 2 en la

/�035/1, �031/cu�030 }401g.41) corresponde al gasto especi}401comaximo0° __
mm" , posible, para una isentrépica dada.

Fig., 41. curvas C7 = Const.,

en el diagrama IS. �030

Q2}



�031 De la ecuacién del gasto escrita sin tener en cuenta Ia falta de

uniformidad y paralelismo de la corriente:

N G; = F Cy ,

se deduce que el méximo de Cy correspondiente a la seccién minima

(critica) de la tobera. Por eso el punto de tangencia corresponde a los

parémetros del gas en la seccién critica de la tobera (do = de,), y él

determina al érea de la seccién critica:

Dcr.lenr =dc.x/G: EC- [31]
[.

�030Lag El diémetro de la seccién de salida de la tobera se determina por

\ el diémetro especifico en el punto tag

Dem.» =d.m/G; EC. [32]

La combustién incompleta y demés desviaciones del proceso

ideal pueden tenerse en cuenta, al determinar el diémetro de la seccién

lg, critica de la tobera, utilizando el coeficiente de presion en la camara <pc,.

De la de}401niciénde este coe}401ciente[24] se deduce que para una misma

V presién inicial P3' e idénticos gastos de combustible:

Fer = Fcnteor K9 cc,

de donde .

Du = DcrI=nr\�031(pcc.

O, teniendo en cuenta [31],

(5 �031

Dc, = de,,/q>ccG2 Ec. (33)

Podria introducirse una correccién anéloga en la ecuacién del

diémetro de la seccién de salida de la tobera [32], pero no es muy

L915?
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(�034A3 necesario, puesto que la influencia de las peque}401asvariaciones de F.

sobre el empuje del motor en la proximidad del régimen de dise}401ono es

importante.

H El calculo del motor con ayuda del diagrama IS aventaja a Ios

otros métodos de calculo, puesto que permite Iiteralmente en pocos

minutos determinar todas las dimensiones principales y datos del motor,

y al mismo tiempo tener en cuenta autométicamente Ia variacion de los

C3 calores especificos y del grado de disociacion de los gases en el

proceso de expansion.

Pero el calculo necesario para el trazado del diagrama IS es muy

laborioso. haciendo falta para cada combustible nuevo o cada nuevo

coe}401cientede exceso de oxidante or un nuevo diagrama. Por eso en la

préctica para calcular una tobera conviene aplicar ambos métodos

�030 expuestos: el diagrama IS y Ios calculos termodinamicos directos.

El método de trazado de las zonas anterior y posterior a la critica

~ de la tobera por medio de las areas de las secciones critica y de salida

obtenidas, asi como el método de calculo de la in}402uenciade la conicidad

de la zona de salida de la tobera sobre el empuje.

4.1.8. CARACTERISTICAS DE UN CL

Se llama caracteristicas de un cohete las curvas del empuje y

del empuje especifico en funcion de la velocidad de vueIo'C° de la altura

de vuelo H y del régimen de funcionamiento del motor, que en un CL

' puede caracterizarse por el gasto de combustible o por la presion en la

camara.

. Sobre el empuje especifico influye también, como queda

expuesto, el coe}401cientede exceso de oxidante or. En régimen de dise}401o

el motor de ordinario trabaja con un on, que garantiza el empuje

especifico maximo. Cuando varia el régimen de funcionamiento del

motor, el coeficiente or varia también algo. Sin embargo, esta variacién

no suele ser grande. Por eso, de ahora en adelante supondremos que or



es constante. En rigor las caracteristicas del CL deberian estudiarse

teniendo en cuenta el gasto de combustible en el accionamiento del

grupo turbo�024bomba.Pero, si el sistema de regulacion esta�031:bien elegido,

este gasto, en los regimenes principales de funcionamiento, es solo una

pane insignificante del gasto total de los componentes de combustible.

_ Més adelante se estudiarén las caracterlsticas del CL sin tener en

cuenta el gasto de combustible en el accionamiento del GTB ni Ios otros

gastos de energia asociados con el funcionamiento del sistema de

alimentacion del motor.

Caracteristicas en funcion de la velocidad de vuelo. De

ordinario se supone que el empuje de un CL no depende de la velocidad

�030de vuelo, ya que no dependen de ella, Ios procesos que se desarrollan. 3

W en la cémara de combustion y en la tobera.

Sin embargo, si por empuje del motor se entiende la diferencia de las

fuerzas, que actoan sobre el avion (cohete) cuando funciona el motor y

s actuan sobre el mismo, cuando no funciona, Ia ecuacion [1] debe

e cribirse de otra manera:

0;.. P = ~g�024c,+ F, (P, �024P, )_, Ec. [34]

U donde P2 = presion en la seccion }401nalde la tobera del CL, cuando el

motor no funciona (presion de salida). El significado de la expresion [34]

es que en vuelo, cuando el motor no funciona, en la seccion final de la

tobera existe cierta presion P2 inferior a la atmosférica, pero cuando el

motor funciona, existe la presion pt. De esta manera, cuando el motor

funciona y P4 > P; la resistencia de la aeronave es menor. Esta

- disminucion de la resistencia queda incluida también en el empuje del

motor, si se determina éste por la formula [34].

A velocidades supersonlcas de vuelo elevadas, P, puede ser

mucho menor que PH, por eso el empuje del CL, determinado por [34],

L aumentaré al aumentar Ia velocidad de vuelo.

Sin embargo Ia diferencia entre P, y PH depende no solo del

19.753 �031
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V numero M de vuelo, sino también de la forma del fuselaje del avién 0 del

Q cohete. Por Io tanto el empuje calculado por [34] resulta algo

indeterminado y deja de ser caracteristioo del motor solamente. Por

eso, en adelante para determinar el empuje se tomaré Ia formula [1],

segun la cual el empuje de un CL no depende de la velocidad de vuelo.

La diferencia entre P2 y PH puede en cada caso particular tenerse en

cuenta introduciendo una correccién en el valor de la resistencia de la

aeronave.

La caracteristicas de altura de un CL se trazan en forma de

N curvas del empuje P y del empuje especifico P, en funcion de la altura

de vuelo, para diversos va|ores constantes de G; 0 P3�030.

\_ #91

.4�034

a....z _
i-woo p. I �031�030~�030"'�030Z-�030fang/em: 

P ' W ::.�031:,:a::::° �024III-
3 W no �031,�024"*�024--�024---�030

. aoo 0.5 220 v,~./£113.�031. .
: a 5 10 15 mm

�030 a 5 19-�030-7s�024':i~m

Fig. 42. Empuje de un CL Fig. 43. Empuje especifico

en funcién de la altura de de un CL, en funcién de la

vuelo. altura de vuelo.

En la figura 42 se representan las curvas de la altura de vuelo en

�030 funcion del empuje para dos CL de camara unica que trabajan con

va|ores constantes de P3�031e iguales a 20 y 30 kg/cmz y en la figura 43 se

representan las curvas correspondientes del empuje especifico en

funcién de la altura de vuelo.

> VComo se ve en estas }401guras,el empuje y el empuje especi}401code '

un CL a presion constante en la camara (o gasto constante de

combustible) aumentan con la altura. Esto se explica por el aumento del

gasto de expansion de gas P3�031/PH(a causa de la disminucién de la

é,éJ
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_ presién PH), y por e| aumento a causa de lo mismo de la velocidad de

salida de Ios gases cs, 0 en otras palabras. por la disminucién de la

presién atmosférica, que act}402asobre la superficie exterior del motor,

para una misma distribucién de la presién de los gases en la superficie

interior. Hasta alturas H = 15 20 km el empuje y el empuje especi}401codel

Q CL crecen, en relacién con sus va|ores al nivel del mar, en un 10-15%

(para una presién P3' = 20 + +30kg/cmz); ma's adelante el aumento es

ya insignificante.

AI aumentar la presién en la camara de combustién, el incremento

de empuje y empuje especi}401coes menor, puesto que entonces

disminuye Ia influencia de la presién PH sobre el empuje del CL.

�031(_'I§'_�031 Las caracteristicas de altura, que se

.0 m representan en las }401guras42 y 43, se

�031�034 refieren a motores, cuyas toberas fueron

. "" - dise}401adaspara una altura Hd = 0 (se

3" entiende por altura de vuelo de dise}401ola

altura, en la cual se observa Ia igualdad P,

"9 = PH, es decir, en que la toberatrabaja en

"9, 5 ,, ,5 ,,,,,, régimen de dise}401o).Al variar la altura de

Fig. 44. El P., de dliferentes dise}401ode la tobera varia Ia forma de la

KL?) §i';e,'f,�030,�031,'§e:"�030;[,°�030,u�030,',§,6°,f5°3�030;caracteristica de altura de un CL.
_ .

la altura de vuelo. _

En la }401gura44 se muestran las curvas de los empuje especi}401cos

de una serie de motores con presiones idénticas en la camara y alturas

de dise}401odiversas de las toberas en funcién de la altura H�030

De esta figura se desprende que, al aumentar la altura de dise}401o,el

empuje especi}401codel motor al nive! del mar disminuye. pero su aumento

con la altura se hace més intenso. Esto se explica porque, al aumentar

la altura de dise}401ode la tobera, aumenta Ia desviacién de su régimen de

funcionamiento del de dise}401oa nivel del mar y a alturas peque}401as.

. Entonces sobre un area grande de la superficie interior de la tobera la
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presién del gas es menor que la atmosférica y el empuje disminuye

notablemente. Por otra parte, cuanto mas elevada sea la altura de

dise}401ode la tobera tanto menor sera Ia desviacién del régimen de �030

. dise}401oa grandes alturas.

El empuje especifico del motor con este tipo de tobera, a su altura

de dise}401oy a mayores alturas. es mayor que los empujes especificos de

un motor, cuya tobera tiene altura de dise}401omas reducida. En las

toberas de los CL con alturas de dise}401omayores de 6-7 km, segan lo

dicho en anteriormente, al nivel del mar y a alturas peque}401as,puede

O tener lugar el desprendimiento de la corriente.

Con el desprendimiento, segun se dijo antericrmente, mejoran las

caracteristicas de la tobera en los regimenes de sobreexpansién.

\ En la }401gura44 se ha dibujado con Iinea de trazos una parte de las

caracteristicas de altura de motores, que funcionan con desprendimiento

de la corriente en la tobera�030Esta curva es valida para toda Ha, para la J

que es posible el desprendimiento. Como se ve en esta figura, el empuje

�030deun CL con altura de dise}401ode la tobera Hd = 15 km, cuando

\ �030 funciona al nivel del mar, crece con el desprendimiento de la corriente

aproximadamente en un 35%.

Las caracteristicas de un CL en funcién del gasto de

combustible son las correspondientes a las caracteristicas

universalmente adoptadas para una serie de motores en funcién del

numero de revoluciones (llamadas com}402nmentecaracteristicas de

�030 estrangulamiento).

0 En lugar de las caracteristicas en funcién del gasto de

combustible G; suelen considerarse las caracteristicas en funcién de la

presibn PJ al }401nalde la camara de combustién 0 de la presién P2 al

comienzo de la camara, que es la que de ordinario se mide en el motor.

Todas estas caracteristicas se Ilaman de gasto.

Las caracteristicas de gasto trazadas en funcién de P3�030, P; 0 G2,

0
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tienen la mismisima forma, porque todas estas magnitudes con gran

exactitud son proporcionales una o otra. La proporcionalidad de las

presiones al comienzo y final de la camara de combustion puede

demostrarse fundéndose en la ecuacién de la cantidad de movimiento,

establecida para las secciones indicadas de la camara cilindrica,

debiéndose advertir que las presiones P;,' y P2 no solo son

proporcionales, sino también muy préximas una a otra.

La proporcionalidad de P3�030y el gasto de combustible se deduce

de la ecuacion [18]. Las magnitudes R, T3�030y X, que entran en esta

ecuacién, varian al variar P3�030( a causa de la variacion del grado de

disociacion). Sin embargo estas variaciones son peque}401as,porque Ios

CL suelen trabajar con gran exceso de comburente, lo cual disminuye el

grado de disociacion de los productos de combustion en la camara.

,. .

:::=::.-.-g
 :::§:;r".  

�034�030III g}401I

 ~ =5 ease
M I �024--turxptraman-(-3!

- , --�024Curr: retina

0 42 0.4 0.'5�024�030_I7.�030l_6�030_;_

l,» Glynn

Fig. 45. Variacién de la presion de la camara en funcién

del gasto de combustible

Ademas Ios cambios que experimentan R y T3" al variar P3�031tienen

signo contrario. AI aumentar P3' , por ejemplo, T3�031crece (a causa de la

disminucién del grado de disociacion), pero simultaneamente aumenta V

�031 el peso molecular de los productos de combustion, y R disminuye.

Por esta razén P3' es practicamente proporcional a G; en casi

toda la gama de variacion del gasto de combustion (Fig. 45).

Solamente cuando el estrangulamlento del motor es grande, se

infringe esta proporcionalidad, principalmente a causa del
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empeoramiento de la pulverizacion del combustible y de la disminucion

de la plenitud de su combustion.

,3 Consideremos las caracteristicas de gasto de un CL bajo Ia forma

\�034 de curvas del empuje y empuje especifico en funclon de la presion P3 .

En las figuras 46 y 47 se representan estas caracteristicas. para alturas

diversas de vuelo. Alli puede verse que al aumentar Ia presion en la

camara, el empuje del motor aumenta segan una Iey lineal. El aumento

del empuje tiene lugar a consecuencia del aumento del gasto del gas y

, del gasto especifico. El empuje especifico en este caso aumenta porque

crece el salto de presiones P3"/PH , y respectivamente Ia velocidad C5.

69
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Fig. 46. Empuje de un CL en Fig. 47. Empuje especi}401code

funcién de la presion en la un CL en funcién de la presion

cémara. en la camara.

Cuando el campo de variabilidad del empuje del CL montado en

una aeronave ha de ser bastante amplio, la variacién de la presion P3�030

en el motor de una sola camara seré también grande.
K - _

Entonces Ia economia del motor en Ios regimenes reducidos de empuje,

como se deduce de la }401gura47, empeorara. Para remediar esto, el

motor en estos casos puede construirse con dos o mas cémaras. Los

�030 regimenes de empuje reducidos se consiguen en este motor

desconectando independientemente las cémaras.

nob
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AI disminuir Ia presién en la camara de combustién disminuye

' también correspondientemente la presién en la seccién de salida de la

tobera, lo cual puede provocar el desprendimiento de la corriente.

En la }401guras46 y 47 se representan con lineas de trazos el empuje y

empuje especi}401code un CL en funcién de la presién P3', cuando se

produce el desprendimiento de la corriente en la tobera. '

j E! fenémeno de desprendimiento en este caso mejora también las

�030Vcaracteristicas del motor.

Las caracteristicas de altura y de gasto de un CL, pueden

obtenerse experimentalmente o por via de célculo.

El calculo de las caracteristicas de un CL. es mucho mas sencillo

\ que el de las caracteristicas de las turbinas de gas y concuerda mejor

con Ios datos experimentales�030Este se suele Ilevar a cabo suponiendo

que la temperatura y composicién de Ios productos de combustién a la

salida de la camara de combustién se mantienen constantes, al variar Ia

presién en la camara. La velocidad del gas en la seccion de salida de la

tobera C. y el numero M en esta seccién, si no hay desprendimiento, se

supondrén contantes, al paso que la presién P, varia proporcionalmente

a la presion P3' en la camara.

Pasemos directamente ahora a la cuestién de trazado 'de las

caracteristicas de altura y de estrangulamiento de Ios CL.

D Para ello utilizaremos las férmulas conocidas del empuje y del

empuje especi}401codel CL:

G

P =�024�030C.+E(P. �024PH)'
_ g

P =&+Fx(PI _PH)

C 8 G2 ' I

Q Teniendo en cuenta que: _ '

<1,°l�0301>



P

G: = Fl j�030Ci
RT,

=1
1 C

�030J }402 M =4.

V x/kg RT.

sustituyendo en la formula del empuje. tendremos:

_ . P, I
P _ P3 FF! (1 + kM. )�024PHF, Ec. [35]

3

Puesto que, para una forma geométrica dada de la tobera, M. y Pt/P3'

son constantes, esta ecuacion se puede escribir también en la forma

siguiente:

P=AtP3' - PHF,, Ec. [36]

donde A. = const., cuyo valor no depende directamente de la

temperatura de Ios gases T3�031.

De esta manera el empuje CL varia en funcién de la presion en la

camara P3�030y de la presion atmosférica segun una Iey lineal.

�030 Si P... = 0, el empuje del motor, llamado en este caso empuje en
xw _

vacio (Pm), es igual a Pm = A. P3 , es decir, varia proporcionaimente a

la presion en la camara de combustion.

Si PH > 0, el empuje del motor calculado por [36], al disminuir P3�030

' _ llega }401nalmentea hacerse negativo, Io cual carece de sentido fisico. En

- Ia préctica, antes de que el empuje se anule, Ia presion en la seccion de

salida se haré tan peque}401aque la onda, de choque penetraré en el

interior de la tobera y la corriente se desprenderé de las paredes. En

L3 este caso la variacion del empuje en funcion de la presion en la camara

dejaré de ser lineal, y la ecuacion de dise}401o[36] no seré valida. Si el

grado de expansion del gas en la tobera de dise}401oes igual a P3�030/P,=30

+ 50, el desprendimiento de la corriente se producira para un

estrangulamiento, que corresponde a una disminucion de la presion en



J Ia cémara aproximadamente hasta el 40% del de dise}401o,y

respectivamente a una disminucion de Pr hasta cerca del 40% de PH. Tal

estrangulamiento de ordinario no suele darse dentro del campo normal

de regimenes de funcionamiento de un CL.

La constante de la formula [36] puede determinarse en un motor

- ya construido mediante ensayos de banco de pruebas (midiendo P, P3',

PH y utilizando Ia Fr conocida):

; \

U A = P +pHF,

. I P3

y para un motor, que se proyecta de nuevo, utilizando Ios va|ores de

dise}401ode estas magnitudes.

Para hallar Ia curva del empuje especifico de un CL en funcion

\�030 de la altura de vuelo y de la presion en la cémara, dividiremos la

expresion [36] por el gasto de combustible:

'1�031 P�031F
P, =A,�0241�024�024&�024�030Ec. [37]

G: G;

Puesto que la presion en la cémara es proporcional al gasto de

combustible, el primer término de [37] seré constante. Este término es �030

igual al empuje especifico del motor en vacio: _

PC rac = At

,. G2

r�031\

�030J

De manera que:

. PH
P7 = Pm �024A2�024,, Ec. [38]_ pl

donde

PT
i. _: A2 = = const.
1�034/�030 2



En la expansion del empuje especifico en vacio puede verse que

éste practicamente no depende de la presion en la camara. Ademas el

empuje especifico en vacio depende de la altura de dise}401ode la tobera.

Para PH = 0, la presion en el interior de la tobera a una altura de dise}401o

elevada seré superior a la atmosférica. Por eso al aumentar Ia altura de

dise}401ode la tobera siempre creceré algo del empuje de dise}401o.Por

consiguiente, al aumentar la altura de dise}401o,el empuje especi}401coen

vacio del CL aumentaré. Esto graficamente se ve en las curvas de la

' }401gura44. En un motor ya construido Ios va|ores constantes de PH ,ac y A;

pueden también determinarse mediante Ios va|ores medidos 0 de dise}401o

de P, G;, PH P3�031y F..

Utilizando las expresiones [36] y [37] pueden trazarse Ia

caracteristicas de altura y de gasto de un CL.

Con estas formulas, como ya se dijo, pueden trazarse las

\ caracteristicas del CL solamente si no hay desprendimiento de la

\ corriente en la tobera. Puede ocurrir sin embargo en la préctica que sea

necesario calcular las caracteristicas para el caso de desprendimiento.

Este calculo se simpli}401camucho, si se supone que, detras del punto de

desprendimiento de !a corriente de la pared de la tobera. Ia presion

dominante es la atmosférica. Con esta hipotesis por el método arriba

' descrito, pueden trazarse las caracteristicas de gasto y de altura de un

CL para Ios regimenes de desprendimiento de la corriente en la tobera.

En este caso, sin embargo, sera necesario en las formulas de

dise}401odeterminar F, , M y P3�030/P.,partiendo de la condicién P. = Pdea,

donde Pde, = presion en el interior de la tobera en la seccion de

desprendimiento de la corriente.

L] El valor de Pm puede provisionalmente determinarse por la

}401gura21. Para un mlmero M en la seccion de desprendimiento, Mm =

I 3,0 Pass es aproximadamente igual a 0,4 PH.

Las caracteristicas de gasto y altura asi caiculadas (para

= Page = 0,4 PH) se representan en las figuras 44, 46 y 47 con Iinea de



U trazos.

Las caracteristicas de CL calculadas del modo indicado coinciden

bastante bien con las experimentales. Sotamente en Ios regimenes

cercanos al régimen de empuje

minimo, las caracteristicas de .2. V
_ Flux

gasto dl}401erenalgo de las 0', r

experimentales (véase fig. 48). as I -

O Esta divergencia se explica por ' A

. 4 .
el empeoramlento de la 0�030

pulverizacion dei combustion y 9.3 ¢:;.;;;a-l~tb'r:J'cF-_

- I f ., I �024--curvy.s1I_�031*."_".�031i".*."
de a ormaclon de a mezcla V a 0.2 0-4 0.8 as _g_'_�030

consecuentemente por la '"

d�030�030 �031 I �030td d I . . . .
lsmmumén de la pen�030U e a Fig. 48. Relacuén teonca y

\ combustion, cuando disminuye el experimental entre el empuje de

. un CL el asto de combustible.
V gasto de combustible (a y 9

Q�030consecuencia de la disminucién del salto de presion en Ios inyectores y

de la presion en la cémara). Cuanto peor sea el sistema de pulverizacién

' y de formacion de la mezcla en le motor tanto mayor seré Ia divergencia

indicada entre las caracteristicas de célculo y experimentales.

La divergencia de las caracteristicas de ca'|cu|o y experimentales

' trazadas en funcién de la presion P3�031en la camara es mucho menor

' (véase }401g.49). Esto se explica porque Ia plenitud de la combustion en

0 este caso no ejerce influencia alguna.

En este caso Ia (mica causa de la no if�030; '

coincidencia de las caracteristicas es el as 1
Q3 .. .

aumento del grado de disociacion, W A�030

cuando las presiones en la camara son as

. ' --�024~a/rnuturlado
peque}401as,lo cual no fue tenldo en 3; I _

�030ohrntasupmmmtokt

cuanta en el método expuesto de 0.4 y �030
P

célculo. Sin embargo précticamente 4-�030U Q, Q, a 0', #-

esta falta de coincidencia no existe, - 1-M

como se ve en la figura 49.
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Para terminar }401jémonosen la diferencia cuantitativa entre las

caracteristicas de la camara ya estudiadas y las del CL completo. Para

- trazar las caracteristicas del motor, el empuje especifico se determinara

por la formula:

gg,

P 2 ____ __§}_?______7 _ _ Fig. 49. Relacién teérica y

�0305ZGOZ +ZG�034_+GGTB experimental entre el

empuje de un CL y la

presion en la camara «

En el régimen maximo de funcionamiento del motor el empuje

especi}401coP�030; es menor que el empuje especi}401code la camara en un

3-5%. AI disminuir el empuje, el gasto de combustible en la camara

disminuye mas répidamente que ei gasto en el accionamiento de las

bombas de combustible.

~. En la fig. 50 se representa Ia P...Pu- A �031___________

\ variacion del empuje especi}401code '§l"i }402
\ zoo ,..e. ..__.

., Ia camara y del empuje especi}401co

 total del motor (Iinea de trazos) en Wm I5 20 25 an ,�031-4%

i funcién de la presion P3, para un

_, �031_ Fig. 50. P, y P. 2 en

} cohete de combustion liquido de funcién de Ia mes�034-,nen .a

�030empuje méximo igual a 1700 kg. °é"�030a"ade �034"CL-

Cuando el empuje disminuye hasta hacerse un 20% del de

dise}401o,el gasto de combustible en el accionamiento de las bombas de

I combustible se acerca al 10% del gasto en la camara.

4.1.9. REFRIGERACION DE LOS COHETES LIQUIDOS

Los combustibles utilizados en los CL tienen un elevado poder

Q calori}401coy desarrollan en su combustion elevadas temperaturas (2000-

3500° abs.). Los materiales corrientemente utilizados en la técnica

funden a temperaturas mucho mas bajas (el acero a 1600 + 1700° abs, I

el cobre a 1350° abs., etc.). Los productos de combustion de un CL

tienen temperaturas presion y velocidad (particularmente en la tobera)



elevadas, todo lo cual favorece Ia cesion intensa de calor a las paredes.

Por esta razon eI�030}402ujotérmico, que atraviesa las paredes alcanza las

decenas de millones de kilocaiorias por m2 por hora.

A El calentamiento excesivo de las paredes de la camara de

combustion 0 de la tobera de CL puede originar Ia destruccion del motor,

; aun antes de que su temperatura alcance la de fusion, puesto que al

subir Ia temperatura ia resistencia de los materiales utilizados disminuye

bruscamente. Las condiciones de trabajo de las paredes de los CL son

a}402nmés duras porque al suministrar por separado Ios componentes del

M combustible, aun en ei caso en que oi < 1, puede haber junto a la

U paredes del motor zonas con exceso de oxidante, lo cual puede

ocasionar Ia oxidacion répida de la paredes incandescentes de la

camara 0 de la tobera y su completa calcinacion.

�030. Por todas estas causas se han de aplicar métodos especiales

para refrigerar las paredes de la ca'mara de un CL, 0 protegerlas de

alguna manera contra su calcinacion o destruccion por pérdida de

resistencia.

J El método principal de refrigeracion de Ios CL existentes consiste

en la refrigeracion continua exterior de las paredes de la camara de

combustion y de la tobera. En la }401gura51 puede verse un esquema de

este tipo de refrigeracion. En esta refrigeracion exterior se crea en la

camisa del motor una corriente forzada de liquido. Este liquido suele ser

el combustible o uno de sus componentes. A veces. como por ejemplo,

_ en el motor inglés Armstrong Siddeley �034Skrimer",para ello se utiliza

agua, que después se inyecta en el interior de la camara.

La refrigeracion exterior por los componentes de combustible,

aparte de asegurar una cesion intensa de calor de las paredes de la

camara de combustion y de la tobera, acelera Ia marcha de Ios

procesos preliminares, gracias al calentamiento previo de Ios

componentes antes de ser inyectados en la camara, y practicamente

elimina las pérdidas de calor a través de las paredes del motor al medio
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circundante. Por eso Ia refrigeracion exterior en su forma pura 0 en

combinacién con otras formas de refrigeracién se utiliza en la actualidad

en la inmensa mayoria de Ios CL.

El que se pueda conseguir la refrigeracién segura del motor con

sélo una refrigeracién exterior depende de la intensidad de intercambio

1;? de calor entre Ios productos de combustion y las paredes, la cual _

�030Vdetermina Ia cantidad de calor que se necesita evacuar de las paredes

(esta cantidad de calor se suele Ilamar calor necesario Qnec). y depende

también de la cantidad de calor, que puede evacuar de las paredes el

_ liquido refrigerante. sin calentarse por encima de la temperatura

admisibie (cantidad de calor que se suele Ilamar calor disponible Qai). Es

evidente que para que la refrigeracion sea segura se ha de verificar

Qdi> Qnac-

_ , --u E! ' __g___ ' �034"-�030

-.c I.i ~ . A -r
j':_ii-1:7:::::::::::r.t::#?é�034-"7

\g'_�031___..o

..-r

 Fig. 51. Esquema de refrigeracién exterior de la camara de un CL

0 El que se puede conseguir la refrigeracion segura del motor

depende también de la temperatura de las paredes del motor, que ha de

reinar en su interior (del lado del gas). para asegurar el }402ujode calor

necesario a través de las paredes.

La temperatura de las paredes no debe ser mayor que la maxima

' admisible, teniendo en cuenta las condiciones de resistencia y

resistencia técnica del material de las paredes. Apane de esto, para

_:_\ conseguir una refrigeracién segura, es indispensable que la temperatura

L�031de la pared del lado del liquido refrigerante no sea excesivamente

elevada en relacion con la de ebullicion 0 de descomposicion del liquido.



El segundo método de refrigeracion de las paredes de las

cémaras de los CL muy difundido y utilizado ya solo, ya sobre todo

,5 como complemento de la refrigeracion exterior, es la Ilamada

W refrigeracion interior del motor, cuya esencia se reduce a crear una

cortina, que aisle las paredes del contacto inmediato con Ios productos

de combustion de elevada temperatura. La refrigeracion interior, bajo el

punto de vista constructivo, puede realizarse de diversas manera. Una

de las variantes posibles consiste en crear en las paredes del motor una

. zona con bajo coeficiente de exceso de oxidante, distribuyendo, por

ejemplo, por la periferia de la culata soiamente inyectores de

comburente. Entonces, como ense}401ala experiencia, Ia no uniformidad

de suministro de Ios componentes de combustible por Ios inyectores, se

conserva hasta la salida del chorro de la tobera del motor, con lo que las

paredes de la cémara quedan aisiadas del nucleo central de la corriente

gaseosa por una capa de gas relativamente menos caliente, �034cortinade

gas" (Ya que la mezcla es muy rica). Este método tiene ademés Ia

ventaja de que las paredes de la camara estén en contacto con un gas

en el que précticamente no existe oxidante Iibre, y queda eliminado por

' ' tanto el calcinamiento de la camara.

Otra variante posible consiste en crear en la paredes de la

camara una peiicula Iiquida de uno de Ios componentes de combustion

(el comburente de ordinario), inyectando el liquido a través de unos

ori}401ciosespeciales practicados en las paredes de la camara de

combustion y de la tobera; método realizado, por ejemplo, en el motor A-

4 (véase fig. 20). En este método, junto a la camisa de la pared, se

forma una peiicula Iiquida, que protege con seguridad a la misma;

U después se evapora, formando una cortina gaseosa, qu en una zona

protege también eficazmente a la pared contra Ios productos

incandescentes de la combustion.

- Uno de Ios problemas mas dificiles en el dise}401ode la

refrigeracion interior consiste en formar una peiicula estable con gasto

minimo de liquido refrigerante. Es conveniente suministrar ei liquido en
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. forma de giro en torbellino con relacién al eje de la cémara (fig. 52). Asi,

gracias a la fuerza centrifuga, el liquido se pegara' a la pared y la

pelicula refrigerante resultaré més estable. Ala estabilidad de la pelicula

contribuiré también Ia disminucién de su espesor inicial, puesto que

entonces disminuye su perturbacién por el flujo de la corriente gaseosa,

pero esto sélo se Iogra disminuyendo el diémetro y aumentando el

n}402merode ori}401ciosde suministro de liquido, Io cual lleva consigo

di}401cultadesconstructivas y de servicio.

arte /-I M \ \ C gpo AA
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Fig. 52. Esquema de suministro de comburente para refrigeracién

por formacién de pelicula Iiquida

En teoria el método de refrigeracién interior més e}401cienteconsiste

en construir las paredes de la cémara de materiales porosos y en

suministrar a través de las mismas liquido refrigerante en tal cantidad,

I5�030que se evapore inmediatamente en la superficie de la pared porosa, que

K}! mira a la corriente gaseosa, pero hasta el presente este método de

refrigeracién no se ha llevado a la préctica. Uno de los problemas

principales, de cuya solucién depende la utilizacién de las paredes

porosas, es la obtencién de materiales porosos altamente resistentes y

de construccién muy homogénea.

Se debe advertir que todas las formas de refrigeracién interior

Ilevan Consigo un gasto suplementario de comburente 0 de otro liquido

refrigerante. es decir, una disminucién del empuje especifico del motor.

Ademés Ia refrigeracién interior, en la mayoria de Ios casos, aunque



disminuye, pero no elimina por compieto la transmision de calor entre Ios

productos de combustion y las paredes del motor.

_ Por eso de ordinario se recurre a la refrigeracion interior combinada con

[.9 otros métodos de refrigeracion.

En Ios motores de corta duracion uno de Ios métodos més

senciilos de proteger las paredes de la cémara de combustion y de la

tobera consiste en hacerlas suficientemente gruesas_ con inercia térmica

elevada (refrigeracion �034capacitativa").El motor asi construido podré

trabajar durante cierto intervalo de tiempo, sin refrigeracion especial. El

tiempo admisible de funcionamiento de un motor no refrigerado depende

A del régimen de su funcionamiento, del espesor de las paredes y de la

�031 �034Iclase de combustible, y précticamente podré ser, si existe una �034cortina

�030 gaseosa", de unos 10-15 seg., cuando el espesor de las paredes es del

' orden de los 5-15mm.

_ En principio pueden protegerse las paredes del motor recubriendo

Ia superficie interior de la camara de combustion y de la tobera con una

capa de material refractario o cerémico (fig 53), cuya temperatura de

fusion es superior a la temperatura de los broductos de combustion.

.
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_ Fig. 53. Cémara cerémica de un CL

Los materiales cerémicos existentes, con temperaturas de fusion

entre 2000�0244000°C,pueden soportar sin fundirse las temperaturas de

I combustion de muchas clases de combustibles de ios CL. Sin embargo

presentan una serie de inconvenientes. que Iimitan notablemente por el

�034 momento su aplicacion a ios CL. El répido calentamiento de las paredes

�030 en la puesta en marcha y su répido enfriamiento al desconectar el motor

«
�030I
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�030Jproducen el agrietamiento y rotura del material cerémico, que

simulténeamente va barriendo Ia corriente ra'pida del gas. En

consecuencia, el motor, después de varias puestas en marcha, queda

' fuera de servicio. Aparte de esto Ios materiales cerémicos son dificiles

de manejar, puesto que se agrietan con los golpes y percusiones.

. Estos inéonvenientes son causa de que actualmente casi no se

empleen Ios materiales ceramicos para proteger las paredes de los CL.

Consideremos el proceso de transmisién de calor de los gases

comburentes (productos de combustién) al liquido refrigerante. en la

refrigeracién por corriente exterior. La figura 54 es un esquema de este

proceso.

En la capa limite térmica, junto a la pared, Ia temperatura de

remanso de la corriente 1'

\ desciende desde Ia T .

_ temperatura de gas en la zona 9 ,«�031

adyacente a la pared To', hasta %

la de la pared del lado del gas Q

Tpo. 7,9 %

Ademés la intensidad del salto  7�031!

de temperatura del gas varia . 7',

con el espesor de la capa �031°�0315 "'

limite. En la zona turbulenta de "

0 la misma, donde Ia transmisién ::ig_ 54_ Esquema in [a va,;?c_;l¢3n :9]

se
principalmente por conveccién

de masa, la�030temperatura del gas varia poco. En las proximidades de la

. » pared, donde la capa limite se hace laminar (en la Ilamada subcapa

laminar), el calor se transmite por conduccién, y el gradiente de �031

temperatura en ella es elevado.

En el interior de la pared la temperatura continua disminuyendo,

3 hasta alcanzar en la pared que mira al liquido Ia temperatura Tp1.



En la capa limite térmica del liquido la temperatura baja desde Ia

temperatura Tp1 hasta Ia del liquido Tl, variando aqui Ia temperatura en

lineas generales de igual manera que en la capa limite del gas. La forma

de la curva de temperaturas considerada y el salto de temperaturas en

una y otra parte depende de la intensidad del intercambio de calor entre

el gas, Ia pared y el liquido refrigerante, y de la conductibilidad térmica

del material de la pared.

El intercambio de calor en un CL es un fenomeno en si mismo

muy complicado. La transmisién de calor de ios productos de

combustion a las paredes tiene lugar tanto por radiacion como pro

conveccién, que se crea cuando las velocidades de la corriente son

elevadas y Ios gradientes de temperatura muy grandes (Ia diferencia

Tc�030- T,°) puede ser de algunos millares de grados). La transmisién de

calor por radiacién depende en gran manera del contenido de particulas

sélidas (carbonilla) en los productos de combustion y del estado de la

super}401ciede las paredes , que va variando en un motor en servicio.

' La transmisién de calor de las paredes de la camara de

combustion y de la tobera al liquido refrigerante tiene lugar a diferencias

de temperaturas (Tp' �024T.) muy grandes, siendo muchas veces Ia

temperatura de la pared superior a la de ebullicién del liquido.

Todos estos fenémenos en la actualidad aun no han sido

I su}401cientementeestudiados, y por eso las formulas aducidas mas abajo

�024 se deben considerar como relaciones aproximadas, que podrén hacerse

_ mas exacta a medida que se acumule material experimental y teorico.

Consideremos ante todo el intercambio de calor entre Ios

productos de combustion y las paredes del motor por radiacion y

M . oonveccion.

. Flujo térmico radiante. Como es sabido, un cuerpo sélido,

calentado a la temperatura T, emite por unidad de super}401cieun }402ujode

A energia radiante igual a:

113



q = 4,96=[�024T)4 8 Ec. [39]
100

donde:

4,96 = coeficiente de radiacion del cuerpo negro ideal:

2 = coeficiente de absorcion total 0 grado de negrura del

cuerpo considerado, que en los Ilamados cuerpos grises

Q i no depende de la temperatura. V

En Ios gases, en Ios cuales Ia radiacion y absorcion de energia

_ tiene lugar solamente en intervalos estrechas de Iongitudes de ondas

_ (bandas), el grado de negrura depende de la temperatura. Ademas, Ios

gases a diferencia de Ios cuerpos solidos debido a su gran

�024 transparencia, absorben e irradian energia en todo su volumen. �031

A una temperatura dada, Ia intensidad de radiacion o absorcion del gas

X depende de su densidad (de su presion parcial p) y de la Iongitud I del

recorrido del rayo en él, puesto que de estos parametros depende la

cantidad de moléculas, que participan en el proceso de radiacion 0 de

absorcion. Cuanto mayor es la densidad del gas y el recorrido del rayo,

V M tanto mayor es el numero de moléculas del gas que encuentra el rayo en

su camino, y tanto mayor es la radiacion y absorcion y mayor el grado de

' negrura del gas. El grado de negrura del gas, a una temperatura dada.

es funcion del producto de la presion parcial del gas, de que se trata, por

0 la Iongitud del recorrido del rayo pl. Este producto de denomina espesor

x reducido de la capa de gas. Puesto que la Iongitud del rayo desde Ios

diferentes puntos del volumen de la camara de combustion hasta un

punto dado de la pared es distinto, en el célculo se introduce el concepto

de Iongitud media del rayo I. su valor depende de la forma de la camara

de combustion y en las camaras cilindricas es igual a I = (0.6 + 0,8) D.

Con la temperaturas caracteristicas en Ios modernos CL se debe V

tener en cuenta solo Ia radiacion de ios gases triatomicos,

/ principalmente del CO2 y H205 puesto que la de Ios mono o bi-atomicos

. en estas condiciones carece de significado practico. En primera

fjij}401�031



�030 aproximacién el grado de negrura del H20 y CO2, que contienen Ios

_ productos de combustion de un CL, puede calcularse mediante las

férmulas empiricas utilizadas en el calculo del intercambio de calor en

dispositivos estacionarios:

T -0.5

2,, =0,71(Pw 1)�030:~ - ;
' �030 100

I Ec. [40]

6 T �030
em =0,7l(P,,I0l)°' P°'�034(160»];

donde

* P1,. y PHI0 = presiones parciales respectivas, en kg/cmzz

I = Iongitud media del rayo en cm.

Puesto que las bandas de radiacién del CO2 y H20 précticamente

no se sobreponen una a otra, se podré suponer que el grado total de

\ negrura de los productos de combustién es igual a Sp = 2,, + 5.420.
\

_ La energia radiante de los productos de combustién

J incandescente, al incidir sobre una pared opaca, en parte se re}402ejaen la

misma, y en parte es absorbida. Las paredes calientes a su vez también

irradian un flujo de energia, cuya intensidad se determina por la

_ ecuacién [39], etc. El }402ujotérmico radiante total del gas al medio

circundante es el resultado de la superposicién de estos }402ujosy en Ios

célculos térmicos se suele determinar de la siguiente manera:

.. , 4

L�030: T�030 T L '
~ = 4,96, ' * �024 -�035 , Ec. 41

q�035 *8" [[100] [100 I 1

Donde

8'9 y cpl = grado efectivo de negrura del gas y de la pared respectivamente,

teniendo en cuenta el intercambio de calor radiante entre el

gas y la pared, que se ha indicado.
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J Para Ios va|ores caracteristicas en Ios CL de To = 2000 + 3500°

abs. y T,,9 = 800 + 1200° abs., la radiacién de las paredes juega un papel

insignificante y el grado efectivo de negrura de gas se diferencia poco

del verdadero, con lo que la ecuacién [41] puede sustituirse con

V bastante exactitud por la siguiente expresién:

. T, "
K x qm = 4,96 sq e},'{-102)} Ec. [42]

�030VJ: »

siendo el grado efectivo de negrura de Ia pared para valores grandes de

sp aproximadamente igual a as�031w 0,5 (9.: + 1), y el grado efectivo de

negrura del gas:

.

ea #4:»)  
r 2;. = 1 .

fr �034(H
r, q

donde

A9 = capacidad de absorcién del gas a la temperatura Tp.

Ahora bien, si suponemos que A0 2 tg se tendré t; = r,,.

El valor de sp depende del material de la pared y del estado de su

}402super}401cie,y para los materiales de construccién oxidados

(acetato, aluminio, cobre) puede oscilar entre Iimites bastante

_ amplios sp = 0.2 + 0,8. La presencia de particulas sélidas

incandescentes (hollin) en Ios productos de combustién y de carbonilla

, en las paredes de la camara produce un aumento grande de 8., y Sp, y

respectivamente un aumento del }402ujotérmico radiante.

El flujo térmico de conveccién qcom, del gas a la pared, sin

refrigeracién de la pared por capa refrigerante, es igual a:

am =aq(T.: �024T:) Ec. [43]
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donde

(10 = coe}401cientede transmisibn de calor por conveccibn del gas a

la pared, en Kcal/m2 hora °C;

T; = Temperatura total de la capa de gas en °abs.

Como es sabido por la teoria de transmusnén del calor. el

coe}401cientede transmisién de calor por conveccién esta Iigado con Ios

otros parémetros de la corriente del gas y con las propiedades fisicas del

gas por una relacién de criterio del tipo de:

T7
Nu = C Re"�030Pr�034 Ec. [44]

TD

donde

. (xgdcg ,

Nu = A = numero de Nusselt;

' Re9�024�024d9�024g�024= n}401merode Reynolds;

3 H

0

Pr = C11�035g = n}401merodc Prandtl;

Cp, 7. y p = calor especi}401co,conductibilidad térmica y coeficiente de

viscosidad dinémica del gas;

y = peso especi}401codel gas;

deq = diémetro equivalente del conducto;

LT} C, m, n y p = constantes, que determinan experimentalmente.

- El diémetro equivalente deq, que entra en las expresiones de Un y

Re, se determina por la igualdad:



{"3 deq = Ec. (45)
M2 7; .

Donde

F = area de la seccién del conducto;

7: = parte del perimetro del conducto que participa en la

transmisién del calor

- Para determinar el coe}401cientede transmisién del calor por

conveccién de los gases calientes a la pared de la camara de

G�030combustién y de la tobera de un CL, pueden utilizarse Ios datos de A, A.

Guhman y N. W. lljuhin, segL'm Ios cuales en el }402ujode gas caliente por

tuberia Iisa cilindrica a velocidades correspondientes a �030numerosM s1,

se tiene m = n = 0.82. 0 sea:

Y 0,82 , 0,35

a}401ld�034!= 0)0162[Cy ,(_:.P-949"] J ,

kg Ag Tf

donde el calor especifico y la conductibilidad térmica del gas se han de

tomar a la temperatura de la pared del lado del gas Tpg.

�030 Despejando de esta expresién el coeficiente de transmisién de

calor por conveccién, tendremos:

k 0,13 1.- �034J6

ag = 0,0162 (Cy )°~" cm�034-"de:�035[TE J E0 [46]

(3 donde ag vendra dado en Kcal/m2 hora °C, si las magnitudes que

intervienen en la férmula se ponen en las unidades siguiente: Ac en

m/seg; y en kg/m3; Cpg en Kcal/kg °C; Ag en Kcal/m hora °C, y de,, en m.

. consideremos ahora cémo se distribuye el }402ujotérmico total q; = qmv +

q,., del gas a la pared a lo largo de la camara de combustion y de la

tobera.

. 63:9

:3
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La distribucién del }402ujotérmico convectivo viene determinada por

la distribucién de la temperatura de remanso de la corriente T9�030,de la

temperatura de la pared Tp° y del coe}401cientede transmisién de calor 0.9.

La distribucién de la temperatura de remanso de la corriente en la

camara de combustion, donde las velocidades son peque}401as,coincide

"�030§ aproximadamente con la distribucién de su temperatura estética, y

presenta Ia forma de la figura 55.

En la tobera Ia temperatura estética del gas disminuye, pero Ia

temperatura de remanso de la corriente permanece constante e igual a

. Ia temperatura a la salida de la camara (si se desprecia la in}402uencia

insignificante de la plenitud de combustién del combustible, de la

asdciacién de Ios productos de combustién y de la transmisién de calor

,2�030 del gas a la pared).

L,.;

I . . '

r,_.7,- 9conuu9rIvV ' q

« , "T-�030\'

I J u -I�030
I �0319 ' !r\ '

: I -�030i\.
I I �031|\ I
' . �030frond!'

.7 - ~ 1' .
(.../ wlfzng

=%=z 0 ,~,..=
1 Fig.

31 realydela temperatura de remanso Fig.56. Variacidn de Ios }402ujos

del gas en la camara de un CL. térmicos a lo largo de la camara de

un CL.

I La distribucién de la temperatura de la pared del lado del gas

puede ser diversa. Pero la variacién de la temperatura influye débilmente

sobre el }402ujotérmico convectivo, puesto que en Ios motores actuales,

como ya se dijo, T.,' = 2000 + 3500° abs., y Tpg = 800 + 1200° abs. Por

w eso una variacién de Tp° de 100-200° haré variar la diferencia (Tg' - Tp°)
I

�030Jno mas del 5-10%. El coeficiente de transmisién de calor (lg varia

también muy débilmente al variar T99. Por eso para estimar

cualitativamente Ia distribucién de Ios }402ujoses del todo admisible .

suponer que la temperatura de la pared es constante.

�030J



V La variacion del. coeficiente de transmisién de calor por

Q conveccion, org puede estudiarse con ayuda de la formula [46]. En ella

I puede despreciarse la variacion del diémetro y de la relacion (Tg' - Tp°),

vista la peque}401ezde los exponentes, con los que intervienen en la

formula. Si ademés se prescinde de la variacion de la viscosidad y de la

conductividad térmica del gas con la temperatura, ag puede suponerse

proporcional a (Cy)°'�0342.De donde se deduce que el coeficiente de la

tobera. donde F es minimo, ya que en virtud de la ecuacion del gasto

. Fc, = const.

Cl En la }401gura56 puede verse Ia forma como varia qc°m,_ a lo largo

de la camara de un CL.

La distribucién del flujo térmico radiante depende principalmente

' de la distribucion de la temperatura estética del gas To.

Adémés debe tenerse presente que las paredes de la camara de

« combustion reciben flujo térmico radiante no solo de las zonas de Ios

, gases cercanos, sino también de todo el volumen del gas que se halla

_ en la camara. Por eso el flujo térmico radiante se distribuye a lo largo de

) Ia camara con relativa uniformidad, y, segun el tipo de combustible,

presion en la camara de combustion y dimensiones de la misma, puede

valer del 25 al 35% del flujo térmico total del gas a la pared.

El valor de qm, como se deduce de lo antericrmente indicado, si la

composicién del gas y su temperatura son constantes, depende del

. volumen de la camara. Cuanto mayor es el volumen ocupado por los

gases incandescentes y mayor el camino de los rayos, tanto mayor seré

q,a. Por eso, al aumentar el empuje del motor y sus dimensiones la

J proporcion de q,a en el flujo térmico total aumenta.

La energia radiante de los gases. que se encuentran en la

camara, desciende también en la zona subcritica de la tobera, pero muy

poco en la zona supercritica de la misma; al mismo tiempo Ia radiacién

de los gases, que se encuentran en la zona posterior a la critica de la

tobera es mucho menos intensa que en la camara de combustion, a

causa del descenso de la temperatura del gas al expansionarse.

U
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A consecuencia de esto, el flujo térmico radiante en la zona supercritica

de la tobera cae bruscamente, y suele ser de ordinario no més del 3-5%

del flujo total.

En la figure 56 se representan, juntos con la curva de qconv, las

1 curvas de distribucion de Ios flujos térmicos radiante y total.

La variacion de qcom, y q,a a lo largo del eje del motor es tal que el

méximo de q; se alcanza en la parte subcritica de la tobera, en las

proximidades de la seccion critica.

El valor absoluto de Ios flujos térmicos totales depende

principalmente, si no hay refrigeracion interior, del combustible utilizado

y de la presion en la camara de combustion, y a la presion de dise}401o

alcanza valores. que oscilan entre (1+5) 106 Kcal/m2 hora en la cémara

de combustion y decenas de millones de Kcal/m2 hora en la seccion

L3 critica de la tobera.

' La variacion de la presion en la cémara de combustion influye

intensamente sobre el flujo térmico convectivo, puesto que el producto

Cy en cada seccion de la camara del motor es directamente proporcional

a la presion (si T3' = const.). Consecuentemente el }402ujotérmico

convectivo, cuando varia el régimen de trabajo del motor, varia, como se

deduce de la ecuacion [46], casi proporcionalmente a la presion en la

camara elevada al exponente 0,82. La presion en la camara de

combustion influye también sobre el }402ujotérmico radiante, puesto que la

variacion de la presion conduce, segon [40], a una variacion del grado

de negrura del gas, lo mismo que a una variacion del grado de negrura

. del gas, lo mismo que a una variacion de la temperatura de combustion.

Pero esta influencia es mucho menor que la influencia sobre qconvy

Puesto que el flujo térmico en la tobera es principalmente

convectivo, y la porcion de flujo radiante no es grande, puede suponerse

aproximadamente que q; es proporcional a P3�034.En la camara q,e

puede ser un tanto por ciento muy elevado de Q: es proporcional a P3�031°'3.

En la cémara q,e puede ser un tanto por ciento muy elevado de Q2; por

iiéji
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eso al variar la presién el flujo térmico total varia aqui més Ientamente

que en la tobera, y aproximadamente es proporcional a P3'°'5.

�030K-J

Transmisién de calor a través de la pared metélica de una cémara

de combustién 0 de una tobera

_ El }402ujotérmico en la pared esté unido con el gradiente de

temperatura por la ecuacién de la conduccién de calor:

6T "
q = -7» , Ec. [47]

donde

A = coeficiente de conductibilidad térmica de la pared;

SE = gradiente de temperatura en direccién normal a la superficie
n

isotérmica.

. Las paredes de la camara de combustién y de la tobera de un CL

son capas delgadas (}401g.57), en las que la variacién de la temperatura a

lo largo de la superficie es mucho menor que en direccién normal a

aquélla. Teniendo esto en cuenta y la curvatura relativamente peque}401a

de la pared de un CL, seré posible considerarla plana, y sus superficies

isotérmica paralelas a la super}401ciede la pared. Entonces:

6_ T _ 6T

a 1: 6 y

�024 En la refrigeracién de

régimen permanente, que aqui 5�031 E

. consideramos, el }402ujotérmico a J

, . /
traves de la pared debe ser Igual 0"

13?)

Fig. 57. Pared de la tobera



. al flujo térmico total del gas a la pared:

6T
q; = �0247.�024a�024�024 Ec. [48]

Y

El coe}401cientede conductibilidad de Ios materiales depende de la

[3 temperatura, por eso el gradiente de temperatura varia a lo largo

�031 Y

del espesorude la pared.

En la }401gura58 se representan Ios coe}401cientesde conductibilidad

' térmica de algunos metales en funcién de la temperatura.
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9 Fig. 58. conductibilidad térmica de los metales en funcién de la

temperatura

Si Ia conductibilidad térmica del material de la pared varia en

funcién de la temperatura segun una Iey lineal, Ia ecuacién [47].

q_ I

Se transformaré asi: q = }"�031�024(T'% Ec. [49]

donde

W 5 = espesor de la pared;

(J ).p= valor medio del coe}401cientede conductibilidad térmica del

<1 _TR

material de la pared a la temperatura T,, = T�034P .
2
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�030 El gradiente medio de temperaturas en la pared de un CL puede

Q alcanzar va|ores muy grandes. Asi, para un flujo térmico de q = 10.10°

Kcal/m2 hora y una conductibilidad térmica xp = 25 Kcal/m hora °C, que

corresponde aproximadamente a una pared de acero, el gradiente de

temperaturas tiene un valor medio de 400 grados por mm. Para }402ujos

térmicos elevados y paredes gruesas, Ia diferencia de temperaturas

(Tp-9-Tp') puede ser tan grande que la temperatura de la pared del lado

del gas resulte mayor que la admisible. En este caso para garantizar Ia

refrigeracion del motor se debe abandonar el sistema anterior por una

refrigeracion combinada por flujo exterior e interior.

Transmisién de calor de las paredes de motor al liquido refrigerante

El flujo térmico total en el caso de que se trata puede expresarse

por la siguiente ecuacion:

qz =oc,(T,', �024T,), Ec. [50]

�030~ donde on = coeficiente de transmision de calor por conveccion de la

�030 0 pared al liquido.

, En el caso de una corriente turbulenta de liquido incompresible en

conductos rectos y Iisos, a una temperatura mas baja que la de

ebullicion del liquido, la ecuacion [44] suele utilizarse en la siguiente

' forma:

Nu = 0,023 Re�035Pr�034

1) Esta expresién, obtenida por induccién a base de un gran namero

de experiencias, es vélida para Re 2 104 y Pr = 0,7 + 2500.

oz, =0,023 7�035[cd�034�030vY]M(�034gC�030JM Kcal/m2 hora "C, Ec. [51]
dc�034pg A

donde

A = coeficiente de conductibilidad térmica del liquido, en Kcal/m

hora °C;

9



Q o = velocidad de la corriente del liquido, en m/seg;

p = viscosidad del liquido, en kg seg/m3;

' y = peso especifico del liquido, en kg/m3;

C) = calor especi}401codel liquido en Kcal/kg °C;

deq = dia'metro equivalente del conducto del liquido refrigerante. en

m.

lntroduciendo en [51] el gasto por segundo del liquido refrigerante, .

O deducido de la ecuacion del gasto:

C7 = Gref/F1�031

donde

Gref = gasto del liquido refrigerante, en kg/seg;

F. = érea de una seccién de paso del refrigerante, en m2, y

agrupando juntamente todas las magnitudes, que dependen de las

propiedades del liquido refrigerante, tendremos:

' I G 0.8

(1, = 82,5 Z , ~�024'°~'- kcal/m2 hora °C, EC. [52]
x O d°" F,

06 Cum

: - ., .3 . _�024_- "donde Z A (g / UM funcion de las Z -I ..�031!'

. .. .. a-4g
propiedades f|SlCaS del liquido, que 9 "M ___W_

depende sélo de su composicién y " �034min!�0354

H �031Q4�030!
temperatura. "~°' �030QF/gdi E

=2 �030pi�030:
5§i==.E§m}401:}401lI:4 �030II

IIIII �031
0 En la }401gura59 se representan ammm�034,,_,

las curvas de Z en funcion de la

t t I I, .d. Fig. 59. Z en funcién de la
empera ura. para a gunos lqul os. tempemura

Debemos advertir que en la férmula [50] se supone dado el flujo

térmico: Ia variacién de Tp�030con at hace variar a Tp° tan poco que

précticamente no influye sobre el flujo térmico total. De esta manera la

formula [50] establece una relacién entre on, y la diferencia de

0 temperatura (Tp�031�024T.).
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�031 Para un liquido refrigerante dado, es posible aumentar or. para

que disminuya Tp�030,principalmente variando Ia velocidad del liquido.

Sin embargo, se debe tener presente que el aumento de

(3. velocidad junto con el aumento de 01 conduce a un crecimiento répido de

Q las pérdidas de las pérdidas de presion, a causa de las resistencias

hidraulicas ((11 aumenta proporcionalmente a C°�034,mientras que las

pérdidas de presion proporcionalmente a C2). Por eso las velocidades

maximas del liquido refrigerante (en las proximidades de la seccion

critica) no suelen escogerse superiores a 20-25 m/seg.

La temperatura de la pared Tp�030suele ser préxima a la de

ebullicién del liquido. En la camara de combustion y en la tobera (lejos

de las seccion critica) puede ser inferior a la temperatura de ebullicién,

pero cerca de la seccion critica es frecuentemente mas elevada.

En este ultimo caso, junto a la pared el liquido refrigerante estaré en

- ebullicién.

Si la diferencia entre Tp�030y la temperatura de ebullicién del liquido

refrigerante es peque}401a(hasta unos 50°C) Ia ebullicion en la pared tiene

lugar en forma de burbujas separadas de vapor.

_, > Las burbujas, desprendiéndose de la pared se introducen en la corriente

U principal del liquido refrigerante y alli se condensan. Este régimen de

ebullicién se llama ebullicién tumultuosa. A causa de la formacién de

burbujas de vapor la corriente del liquido refrigerante se hace turbulenta.

la capa limite se desprende de la pared, y como consecuencia el

-» coe}401cientede transmisién de calor por conveccién aumenta

intensamente. Advirtamos que la influencia de la ebullicion tumultuosa

sobre el coeficiente de transmisién de calor por convencién depende de

Ia velocidad del liquido refrigerante. A mayor velocidad, mayor

U turbulencia de la corriente causada por la viscosidad. AI mismo tiempo el

papel que juega la ebullicién en la turbulencia de la corriente es menor, y

se hace menor el aumento del coe}401cientede transmisién del calor por

conveccion producido por la ebullicién tumultuosa. Segun recomienda

Satton �0301),el coeficiente de transmisién de calor por conveccién en la



ebullicion tumultuosa puede suponerse aproximadamente dos veces

mayor que el calculado por la formula [50], que es valida, cuando la

ebullicion del liquido refrigerante en la pared no tiene lugar.

El régimen de ebullicién tumultuosa es muy deseable, por lo que

toca a la intensi}401caciéndel intercambio de calor. Sin embargo, se debe

tener presente que no siempre puede conseguirse esta ebullicion

intensa tumultuosa. Como el calentamiento del liquido que }402uyepor el

conducto anular de la camisa de refrigeracion no es uniforme, pueden

U crearse lugares de ebullicién muy intensa, en Ios cuales las burbujas se

unen y forman una pelicula continua de vapor, que es peligrosa para la

seguridad de la refrigeracion del motor, puesto que entonces el

coeficiente de transmision de calor por conveccién disminuye

intensamente. Si ios conductos son estrechos y helicoidales el peligro

del calentamiento no uniforme del liquido es mucho menor.

Las causas que pueden limitar las posibilidades de una

O refrigeracion segura del motor por }402ujoexterior son las siguientes:

a) calentamiento excesivo del liquido en la camisa de

' refrigeracién, es decir, insuficiente remocién de calor:

b) Gradiente de temperatura excesivo en la pared de la

camara o de la tobera, a consecuencia de lo cual, para el espesor de

pared minimo admisible desde el punto de vista de la resistencia y para

un valor bajo posible de Tp�030,Ia temperatura de la pared del lado de la

corriente gaseosa Ilega a ser mas elevada que la admisible.

O c) Imposibilidad de transmitir el flujo térmico total de la pared

al liquido refrigerante, con una velocidad de movimiento del liquido

( hetes, 1L, 1952

admisible desde el punto de vista de las pérdidas hidréulicas y el

I gradiente de temperatura (Tp�030�024T.) maximo admisible.

En estos casos, para garantizar una refrigeracion segura del

_ ' motor, se utilizan combinaciones de refrigeracion exterior e interior.

6



La transmision de calor en Ios CL por refrigeracién interior aun no

esta�031:su}401cientementeestudiada, y de momento no existe un método

exacto de céloulo de este tipo de refrigeracién. En primera aproximacién

O puede suponerse que la cantidad de calor, recibida por la pelicula de

_ vapor y liquido creada en la super}401cieinterior del motor, es igual al calor

necesario para el calentamiento y evaporacién del liquido refrigerante y

el recalentamiento posterior del vapor hasta Ia temperatura de los

productos de combustion:

Gm. .
qw =�024F�024p;�024[C_(Tq�024T,)+r+CM,(Tq�024T,)], Ec. [53]

donde

Gpe, = gasto de liquido en la formécion de la pelicula en kg/seg;

Fpe. = area de la superficie de la cémara de combustion 0 de la

�030 tobera, refrigerada por pelicula, en mz; J

_ C., Cm, = calor especifico del liquido y de sus vapores, en Kcal/kg°C;

r = calor de vaporizacién del liquido a la temperatura de I

ebullicion, en Kcal/kg;

T, = temperatura de ebullicion del liquido. en *abs.

La cantidad total de calor transmitida de Ios productos de

combustion a la pelicula y a las paredes del motor es distinta de la

transmitida de los productos de Combustion a la pared, si no existe esta

pelicula. Pero, a falta de datos més exactos. se supondré

aproximadamente que el flujo térmico a través de las paredes del motor

(3 en el caso de refrigeracién por pelicula q';. es igual a la diferencia del

flujo térmico cuando no existe la pelicula q; y del }402ujotérmico absorbido

por la misma:

~ ' qg =q; �024q,,e.

�030E29
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5)
, 4.1.10. CALCULO DE LA REFRIGERACION DE UN CL POR

�031 ' FLUJO EXTERIOR

Q .

. Para Ilevar a cabo el calculo de la refrigeracién de un CL por }402ujo

, exterior se han de conocer:

1. Los datos geométricos de la camara de combustion y de la

tobera.

(Q 2. Las constantes fisicas del liquido refrigerante y su variacion

con la temperatura.

3. el gasto por segundo de-Jiquido refrigerante.

4. la conductibilidad térmica del material de la pared y de la tobera

I y su variacion con la temperatura.

I 5. Ios espesores de las paredes de la camara de combustion y de

la tobera, que exigen Ia resistencia 0 las consideraciones constructivas y

tecnolégicas. »

6. la forma de Ios conductos de la corriente Iiquida (por ejemplo:

ranuras Iongitudinales en éngulo recto, canalea helicoidales, etc) y_sus

dimensiones.

7. Los parémetros de Ios productos de combustion en la camara

_ de combustion y en la tobera, junto con la distribucién de los parametros

del gas a lo largo de la tobera.

�031 Con ios datos indicados el célculo de la refrigeracién puede

{,3 realizarse por este orden.

1. Ante todo, por las consideraciones de resistencia y por la

experiencia en este tipo de célcuios, se debe }401jarIa distribucién de

temperaturas, que se desee, por toda la super}401cieinterior de las

paredes de la cémara de combustion y de la tobera. Las temperaturas

mas elevadas de la pared suelen alcanzarse en las proximidades de la

seccion critica de la tobera, donde el }402ujotérmico es maximo. Si la pared

es de acero, puede suponerse una temperatura de la seccion critica (en

su cara que mira a la corriente del gas) de 700-800°C, en la cémara de



combustion y a la entrada de la tobera, de 400-600°C y a la salida de la

' misma, de 350-500°C.

2. Una vez conocidos Ios parametros de la corriente de gas con

:3 Ios va|ores de la temperatura de la pared que se han adoptado se deben

(J3 determinar Ios }402ujostérmicos en diversas secciones del motor. Para esto

pueden utilizarse las formulas aducidas mas arriba para calcular el }402ujo

térmico convectivo [43 y 46] y el flujo térmico radiante [40 y 42],

sumando después Ios resultados obtenidos. Sin embargo se debe tener

en cuenta que estas formulas son solo aproximadas.

En la practica frecuentemente se utiliza el método de transferir el

célculo de los flujos térmicos, Iogrado con el ensayo de un motor

cualquiera, al motor que se proyecta. Para poder transferir el calculo es

desear que Ios datos utilizados sean Ios de un CL que trabaje con el

mismo combustible y que posea analogos parametros del gas en la

- camara de combustion a los del motor que se proyecta.

La determinacion experimental de Ios flujos térmicos convectivo y

radiante por separado para determinar q; es un problema dificil. Por

eso con su}401cienteexactitud, solo puede transferirse el calculo de los

flujos térmicos, llevado a cabo solamente en la tobera, donde el }402ujo

térmico convectivo juega un papel principal.

Sea Dc, p el diametro de la seccion critica de la tobera de un

motor, en el cual se conoce el }402ujotérmico del gas a la pared qo en una

seccion de la tobera cuyo diémetro es Do. Sea Dc, el diametro de la

seccion critica del motor que se proyecta de nuevo. �030

�030 El diametro D de la seccién correspondiente a la de diametro Do vendré

dado por la ecuacion:

D/Dc, = Do/-Dm, = d

Es evidente que Ios n}402merosM de la corriente de gas eh las

secciones D y Do pueden suponerse iguales (despreciando Ia diferencia

posible de Ios exponentes de la adiabatica). Entonces, despreciando Ia

influencia del intercambio de calor por radiacién, el flujo térmico q en la

-J35
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�030�031seccion considerada vendré dada, en virtud de las férmulas [431 y [46]

por la siguiente expresion:

T, 0,35

<1

1 3 Cm; cy T; �024T:EC [54]
> qo Der ?"g.o Cp,g.o 0'15 (Tq �030Tr?)0 Y

E O

�030:31 donde las magnitudes que Ilevan el subindice 0 son las del motor inicial,

y las que no Ilevan subindice, las del que se proyecta de nuevo.

Es posible reducir Ia férmula [54] a una forma més conveniente. 7

Para ello el producto (Cy) puede ponerse en la forma siguiente:

F P�030F
cv=cc.y,.~°i=m�0243i

F F

De este modo Ia formula [54] se transformaré en: ~

D (Hg P. 0.82

1 = .22 _�024_* §_ Ec_ [55]

qo Dcr P1,, 80

donde s, cuando se comparan Ios }402ujostérmicos en secciones en que Ia

" relacién F/F9, sea la misma, es igual a:

�034Z T. 035

<1: 8 = 7»q°'3zcM0�03132 (T; -7; Ec. [56]

J? P

, �030 De aqui se deduce que s es funcién de la temperatura del gas y

de la pared, y de la composicién del gas.

Los parémetros del gas (79. op A 9 , etc.) en [56] se toman a la

temperatura Tp', y para la composicién del gas que se tiene cerca de la

pared.



El célculo del }402ujotérmico debe hacerse para diferentes

secciones de la camara de combustion y de la tobera, toméndose més

préximas las secciones en las proximidades de la seccion critica, donde

la variacion del flujo térmico es més répida.

:3�030 El }402ujotérmico en la cémara de combustion suele suponerse

constante en toda ella e igual al }402ujotérmico a la entrada de la tobera.

Los resultados experimentales han demostrado que el flujo térmico a lo

largo de la camara de combustion varia algo. Esta variacion podré

�031 tenerse en cuenta en el célculo, si se dispone de Ios daos

experimentales que hacen al caso.

3. para continuar el célculo se dividen Ia camara de combustion y

I la tobera del motor en cierto numero [15] de partes figura 60), en cada

una de las cuales el flujo ténnico puede suponerse constante, e igual al

valor medio de los flujos en las secciones que la Iimitan.

Admixidn da Ir�030qur�030a'rr Determinando a

"�035"g'"n�035.�030-iw'- ' ' ' continuacion las érea de las

----*--:*~»}401*�031. _ . .
_ superfrcre Intenores de la

a. tobera de la cémara de

- _ , , ¢ 3 ¢ 1 . combustion en cada parte,

\ Fig. 60' célculo de la f., y multiplicéndolas por el

refrigeracién de un CL valor medio del flujo térmico, q.

en la parte correspondiente. se halla la cantidad de calor que ha de

absorber el liquido refrigerante:

A Qi = qlfi.

y el calentamiento del liquido refrigerante An. El valor de Ati se

determina por la igualdad:

donde�031e|calor especi}401codel liquido refrigerante 0. se toma a la

temperatura media del liquido en la pare de que se trata.

Q '



Q En la }401gura61 se representan Ios calores especificos de algunos

' Iiquidos en funcién de la temperatura.

I A continuacién se determina el calentamiento de Ios componentes

de combustible en toda la camisa de 2:

. ., , gs}401l�030;o:..;;.�030?~/;�030a.'3,z�0305'l.
refngeraclon de la camara del motor: Iv �030.2.-[nr,q,[_J»» , ~ .I

.15 ro§pI�030VrI:'7/�030Fa:

At = ZIAIH r,aa B»

'- .�035"

donde n = numero de panes, que se han "'75 ..::"'e;.;.u;}.§'-'7
EB; It/qn /V1/f/'imV�030.

t°mad°- 0.50 ....s!llll|

La temperatura del liquido refrigerante an E T" 7, -- -

V a la salida de la camisa de refrigeracién E * i f ;'f_

debe ser menor que la de ebullicién o �03550V '95 '30 'r'c

descomposicién (coquizacién), a la Fig. 61_ calor especi}401co

�031 presién existente en la camisa de de| |iqUid0 9" funcié}402de-

_ _, _ _, Ia temperatura

» refngeraclon. Esta condlcuon debe

observarse funcionando el motor en régimen minimo, cuando el

(3 calentamiento del liquido refrigerante es mayor que en Ios otros

regimenes.

_ 4. Si por parte del calentamiento del |iquido refrigerante la

refrigeracién exterior es su}401ciente,la etapa siguiente del célculo seré

determinar Ia temperatura de la pared del lado del liquido, Tp'.

�030 Esta temperatura se determina utilizando Ios va|ores conocidos del }402ujo

térmico q, y de la temperatura Tp', asi como también el espesor

O adoptado para la pared de la camara.

6

TI: = Tr? Xqzv ._

donde Ia conductibilidad térmica X se toma, como se dijo, a la

TS 4-TI: 1 . . .

temperatura T =�024�02427.El valor de Tp, Indispensable para determinar

7., puede estimarse en primera aproximacién, y después, aproximando

mas, el célculo puede hacerse mas exacto. La temperatura Tp' debe en

todo lugar ser mas elevada que la temperatura del liquido refrigerante en

(1333
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el mismo lugar, puesto que de otra manera seria imposible la

transmisién de calor de la pared al liquido. Seria de desear que en las

_ proximidades de la seccién critica Tp' fuera cercana a la temperatura de

ebullicién 0 de descomposicién del liquido refrigerante a la presién dada

W en la camisa de refrigeracién, o inciuso mas elevada (aproximadamente

{J en 50°), puesto que entonces aumentaria el coeficiente de transmisién

de calor, 0.1, y disminuirian las pérdidas de presién en la camisa de

refrigeracién. Lejos de la seccién critica, donde Ios flujos térmicos

disminuyen bruscamente. Tp' puede ser menor. Para alcanzar las

' temperaturas Tp' que se desean, de ordinario se habrén de repetir Ios

célculos. Entonces varia también la temperatura de la pared del lado del

gas que se habia calculado, pero la variacién de Tp° en comparacién

�030 con Ios va|ores antes elegidos, que surge al repetir Ios calculos, es

�030 peque}401a,por lo cual de ordinario no habré que repetir el célculo de Ios

}402ujostérmicos determinados por la temperatura inicialmente elegida.

En esta etapa del célculo podemos limitarnos a determinar Tp�030

solamente en tres o cuatro secciones de la tobera (las partes 1,3,4 y 6

en la figure 60). En las partes restantes resulta mas fécil determinar la

temperatura Tp�030después de haltar las velocidades del liquido

refrigerante.

5. Posteriormente se determina las velocidades necesarias del

' liquido refrigerante en la camisa, para Io cual se supone que:

donde q, Tp�030y T�030en cada parte son conocidas. Luego se hallan las

secciones de paso del refrigerante:

L85

FT = [Gm ]

y finalmente la velocidad del liquido refrigerante:

.

rs?
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:2 F�030
El célculo debe Ilevarse a cabo para las secciones 1, 3, 4 y 6

(véase fig. 60). A continuacién se ha de asegurar que las secciones de

paso de la camisa de refrigeracién varien suavemente, y cumplan con

_ las restantes condiciones constructivas y tecnologias. Luego,

conociendo Ia velocidad (c =G,ef/yF,) y el flujo térmico q, en cada parte,

se deberé determinar on y Iuego Tp�030en las secciones restantes, después

de lo cual pueden hacerse més precisos Ios va|ores Tp° en estas

secciones. La seccién de paso en la camisa de la camara de combustion

suele ser constante e igual al valor a la entrada de la tobera.

6. Con Ios va|ores hallados de la velocidad del liquido refrigerante

y de la forma geométrica del conducto del refrigerante se podré calcuiar

las pérdidas de presién del liquido refrigerante en las diversas partes del

mbtor, y Iuego también en todo el motor, lo cual es necesario para el

�030 célculo de las bombas de combustible.

Las pérdidas de presion en las diversas partes vienen dadas por la

J férmula:

AP�030= eJ�024'y:�024Zg,

L-..

donde do = diémetro hidréulico del conducto. El coeficiente de pérdida 2

se calcula aqui en funcién del n}402meroRe=EE;�024y,por las férmulas

conocidas de la hidréu|ica:

13�030 Si Re = 3x103 +10%

\/R�024�254

Si Re =1o5+1o".

3 = 0,0032 +

} V



La pérdida total de presion seré: Ap = Z":AP,

i:l

La cémara de combustion de un CL puede refrigerarse por medio

de uno de Ios componentes del combustible, y la tobera por el otro. Los

lg. célculos de refrigeracion de la cémara de combustion y de la tobera se

V conducen entonces por separado. El orden de célculo seguiré siendo el

mismo descrito antericrmente.

' Si el empuje del motor es regulable, el célculo completo de la

refrigeracion se realiza por lo menos para Ios dos regimenes extremos

de funcionamiento del motor, el méximo y el minimo. El primero de ellos

es desfavorable. porque Ios flujos térmicos son muy grandes, y la

temperatura Tp�034puede resultar mayor que la admisible.

G, Si pasamos al régimen minimo, el gasto de refrigerante liquido (el

gasto de combustible) disminuye, como se indico més arriba,

proporcionalmente a la presion en la cémara de combustion, mientras

que Ios }402ujostérmicos disminuyen ma's o menos proporcionalmente a la

presion elevada a la potencia 0,8. De este modo el gasto de combustible

disminuye més répidamente que el flujo térmico. Como consecuencia el

' �030calentamiento del liquido refrigerante en régimen minimo es mayor que

_ en el méximo, y puede resultar mayor que el admisible.

Si sucede que Tp°, el calentamiento del liquido refrigerante, o la

temperatura de la pared del lado del liquido es més elevada que la

admisible, seré necesario utilizar adema's de la refrigeracién exterior Ia

interior. Esta ultima puede aplicarse también cuando con ella se

simplifica la construccion del motor, disminuyendo hasta un grado

admisible el empuje especifico.

.3 .
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V.- MATERIALES Y METODOS:

5.1.-CONSIDERACIONES PREVIAS.

Un motor cohete de combustible liquido emplea propelentes Iiquidos que se alimentan bajo presion de los

tanques en una camara de combustion. Los propelentes normalmente consisten en un oxidante liquido y un

combustible liquido. En la camara de combustion Ios propelentes reaccionan quimicamente (combustion) para

fonnar gases galientes que Iuego se aceleran y son arrojados a alta velocidad a través de una tobera, provocando

esto un momento en el cohete. El momento es el producto de masa y velocidad. La fuerza del empuje de un motor

cohete es la reaccion experimentada por la estructura del motor debida a la eyeccion de materia de alta velocidad.

Este es ei mismo fenomeno que empuja una manguera de jardin hacia atras con el chorro de agua del pico o hace

retroceder un arma cuando se dispara.

_ Un motor cohete tipico consiste en la camara de combustion, la tobera, y el inyector; como se muestra en la

Figura 62. La camara de combustion es donde se realiza el quemado del propelente en alta presion.

Inyector

�031 Cémara de combustion

Tobera

Combustible :1)

j Gas

Oxigeno Izzb

V Figura 62. Motor Cohete Tipico

L 'mara debe ser lo bastante fuerte para contener las altas presiones y temperaturas generadas por el

proceso d ombustion. Debido a la temperatura alta y a la transferencia de calor normalmente se refrigeran la

camara y la tobera. También Ia camara debe ser de Iongitud su}401cientepara asegurar la combustion completa de los

gases antes de que estos entren en la tobera.

La funrion de la tobera es convertir la energia quimica generada en la camara de combustion en energia

cinética. La tobera convierte la baja velocidad, alta presion y alta temperatura del gas en la camara de combustion

en gas a alta velocidad y baja temperartura y presion. Como el empuje es el producto de masa (la cantidad de gas

que }402uyea través de la tobera) y velocidad es deseable, en consecuencia, una velocidad de gas muy alta.

Velocidades del gas de una a dos millas por segundo (5000 a 12000 pies por segundo ) pueden obtenerse en las

toberas de un cohete. Las toberas que realizan este aparentemente asombroso hecho son denominadas Boquillas de

Laval (por su inventor) y consiste en una seccion convergente-divergente, como se muestra en la Figura 63. El area

minima de }402ujoentre la seccion convergente y la divergente se llama garganta de la tobera.

Seccién convergence

_ arganta de la tobera

G35 a5 Gas a:
Baja velocidad l2£> q�030).Alta velocidad

Alta presion �024.-/\Baja Presién

Aeccion divergente

Figura 63. Tobera de Laval
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El area de }402ujoal }401nalde la seccion divergente se denomina area de salida de la tobera. La tobera

normalmente gs hecha lo suficientemente larga (area de salida suficientemente grande) de manera tal que la presion

pn la camara de combustion sea reducida en la salida de la tobera a la presion que existe fuera de la misma. Si el

motor del cohete es disparado al nivel del mar esta presion es aproximadamente 14,7 libras por pulgada cuadrada

Qosi). Si el motor se dise}401apara el funcionamiento a alta altitud, la presion de la salida sera menor de 14,7 psi. El

descnso de la temperatura de los gases de combustion qu_e }402uyena través de la tobera es alto y puede ser tanto

como 2000 °F �0243000 °F. Ya que los gases en la camara de la combustion pueden estar a 5000 °F �0246000 °F, la

temperatura del gas a la salida de la tobera es aproximadamente de 3000 °F.

5.2.-ELECCION DEL PROPELENTE. "

Los motores cohete de combustibles llquidos pueden quemar una variedad de combinaciones de oxidante y

combustible algunos de los cuales se clasi}401canen la Tabla l. La mayoria de las combinaciones propelentes listadas

son peligrosas; toxicas y caras. El constructor a}401cionadode motores cohete por lo contrario requiere propelentes

que sean facilmente disponibles, razonablemente seguros, faciles de manejar y baratos. ROCKETLAB, basado en

sus experiencias, recomienda el uso de oxigeno gaseoso como oxidante y un liquido de hidrocarburo como

combustible. Ellos poseen un buen rendimiento, la llama de la combustion es fécilmente visible y su temperatura

dc combustion presenta un adecuado desa}401ode dise}401opara el constructor a}401cionado.Estos propelentes son usados

en el proyectil Atlas y el vector Saturno. En estos sistemas, sin embargo, oxigeno liquido en lugar de gaseoso se

usa como oxidante.

El oxigeno gaseoso puede ser obtenido barato y fécilmente en cilindros presurizadosgen casi cualquier

comunidad debido a su uso en soldadura oxi�024acetilcnica(autogena). Con precauciones razonables, que seran

detalladas después, el gas (y el cilindro) es seguro de manejar para las pruebas estéticas. La presion del gas es

facilmente regulada con reguladores comerciales y la proporcion de }402ujodel mismo se controla fécilmente con

valvulas disponibles comercialmente.

Tabla 3. Rendimiento calculada de algunos Iiquidos propelentes

Combinacion propelente Preslon fle Proporcion Temperatura lsp
. . combustion de la llama

Oxidante / Combustible . de mezcla 0 (sag)
(PSI) ( F)

A Oxigeno l1'quido/ gasolina 5470

Oxigeno gaseoso! gasolina 5742

\�030

Oxigeno gaseoso / gasolina ' 5862

\ Oitigeno liquido / JP 4

\ (Combustible de Jet) 500 2�0312 5880 255

Oxigeno liquido / Alcohol metilico 5|80

Oxigeno gaseoso/ Alcohol metilico 5220

V Oxigeno l1'quido/ Hidrogeno 4500

Acido Nitrico Rojo Fumante / JP 4 5150

Nota: Expansion a 14,7 PSI

1583;) O
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Los combustibles de hidrocarburo, como la gasolina y el alcohol, son fécilmente disponibles en cualquier

comunidad. Las precauciones de seguridad son ya conocidas por la mayoria de Ios individuos responsables debido

al amplio uso de los combustibles en motores de combustion interna para automéviles y grupos electrogenos.

Todas las secciones subsecuentes de esta publicacion se refcrirén a, y se asume, que los propelentes usados

en motores cohetes de combustible liquido a}401cionadosson oxigeno gaseoso y combustible de hidrocarburo.

La temperatura de la llama de combustibles dc hidrocarburo en combustion en presencia de oxigeno

gaseoso a varias presiones de la cémara de combustion se muestran en la Figura 64, para una proporcién de mezcla

estequiométrica. La proporcion de mezcla se de}401necomo el peso del }402ujode oxidante dividido el peso del }402ujode

combustible, o:

(y = w, 'F ' W] Ec. (57)

Donde:

'w,, = lb de oxigeno/seg.

wf= lb de combustible/seg.

-�030 sooo

15�030:5750
G

E . Oxigeno/Gasolina, Of!-' =3
tl

§ 55°�035 ~ Ozdgeno/Alcohol, 0/F = 1,5

2
2°;
§ 5250 km

I-

5000 �031

0 100 200 300 400 500

Presién de la cémara, PSI

Figura 64. Temperatura de la llama versus presion de la cémara para proporciones de mezcla estequiométricas

Cuando una proporcion estequiométrica se logra el oxigeno presente es solo el necesario para reaccionar

quimicamente con todo el combustible; la temperatura de llama més alta se logra bajo estas condiciones. Si se

desea una temperatura de llama més baja normalmente es mejor tener més combustible presente que oxidante; esto

es conocido como quemar �034fuerade proporcién�035o �034combustiblerico�035(mezcla rica). Esta condicion es menos

severa para el motor cohete que las condiciones de combustion estequiométricas ricas en oxigeno.

..

1'39�034;
\4�030~"" Lg)
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Figura 65. Temperatura de la llama vs. Proporciones de mezcla para una presién de la cémara constante de 300 psi

La Figura 65 indica cémo la temperatura de la llama varia cuando se mantiene la presién de la cémara de

combustién a un valor constante y se varia la proporcién de la mezcla.

El empuje desarrollado por libra de propelente quemada por segundo (caudal mzisico) es conocido como

lmpulso especi}401co(lsp) y se de}401necomo:

Isp = Empuje / Caudal mésico del propelente Ec. (58)

La Figura 66. indica el méximo rendimiento posible dc Ios combustibles de hidrocarburo quemados con

oxigeno gaseoso a varias presiones de la cémara, con el gas expandido a presién atmosférica. Este gré}401copuede

usarse para determinar la proporcién de }402ujode propelente requerida para producir un cierto empuje. Suponga que

usted desea dise}401arun motor cohete que usa oxigeno gaseoso y gasolina como propelente para ser quemado a una

presién de cémara de 200 psi con un empuje de 100 lbs. A estas condiciones el rendimiento del propelente, seg}401n

la Figura 66, as 244 lb de empuje por cada libra de propelente quemado por segundo. Por consiguiente:

= F =1oo _ lbw, }401spA44 _ 0,41 Aeg Ec. (59)

T1170�030 .
K .Kr} E: 1

my
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275

§
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0 ,
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�030 _ Oxigeno/Alcohol. OIF = 1,2

P, = 14,? psi

. 200 - V V

0 100 200 300 400 500

Presién dela cémara; PSI

Figura 66. Rendimiento del Isp para combustibles de hidrocarburos con oxigeno gaseoso

Dado que este Isp es para una proporcién de mezcla (r) de oxigeno y gasolina de 2,5,

nosotros tenemos que :

w -r
=�024'�024=0,29311> E . 60

W" r +1 Aeg C ( )

_L _ lb .w,�024r+1�0240,ll7Aeg Ec. (61)

\ *7 w, = W" + W, Ec. <62)

-HE�030) Q



. .

5.3.-PROPIEDADES DE LOS PROPELENTES:

Las propiedades quimicas y }401sicasdel oxigeno gaseoso, cl alcohol melilico y la gasolina se proporcionan

en la Tabla 4. .

_ Tabla 4: Propiedades de propelentes de cohete seleccionados

New MW
080�034 W
W

0,083 lb / R3 48 lb /113 44,5 lb / :13
�030 I

ota: La densidad del oxigeno gaseoso a otras densidades distintas de las nonnales puede

§__er determinada por;

p2 = pl (P2 / P.) (T, /T;), donde P. = 14,7 psi, T1= 68 °F, p] = 0,083 lb / ft3

5.4.- ECUACIONES DE DISENO:

La sig}401ienteseccién detallaré ecuaciones simpli}401cadaspara el dise}401ode peque}401osmotores

cohetes de combustible liquido. La nomenclatura para el dise}401odel motor es mostrada en la

Figura 67.

,% Q __._. T

Dc T D, De

J 5 �034T4
/

PL:4

.D = Diémetro

�030-7�031 L = Longjtud

7 02.5 = Angulos

Figura 67. Con}401guraciéndel dise}401odel motor



5.4.1.-'_I�0300bera:

La seccion de la garganta de la tobera puede calcularse si cl caudal masico de los propelentes es conocida

y los repelentes y las condiciones de operacion han sido escogidas. Asumiendo que es un gas perfecto las

leyes teéricas son:

R ~ T
A, =}401- Ec. (63)

P. 7 �0343.

Donde:

o R = constante del gas, dado por R = R�031/M.R ' es la constante universal de los gases igual a 1545,32 ft lb

/ lb°R, y M es el peso molecular del gas. El peso molecular de los gases calientes, productos de la

combustion de oxigeno gaseoso y combustible de hidrocarburo, es aproximadamente 24; por lo tanto R

es aproximadamente 65 ft �024Ib/ lb °R.

o Gamma, y, es la proporcion de Ios calores especi}401cosdel gas y es una variable termodinémica de la cual

el {vector si lo desea puede leer acerca de ella (vea Bibliogra}401a).Gamma es aproximadamente 1,2 para

los productos de la combustion de oxigeno gaseoso y combustible dc hidrocarburo.

o gt es una constante relacionada a la gravitacién de la tierra y es igual a 32,2 ft/segz.

Para los calculos extensos el Iector puede considerar las siguientes constantes, siempre que el propelente

usado sea oxigeno gaseoso y combustible de hidrocarburo:

R = 65 ii lb/lb °R

7 = 1,2

g, = 32,2 }402/segz

T, es la temperatura de los gases en la garganta de la tobera. La temperatura del gas en la garganta de la

Tobera_«_»._es menor a la de la camara de combustion debido a la pérdida de energia térmica en la aceleracién

del gasa la velocidad local de sonido (N}401merode Mach = 1) en la garganta. Por consiguiente:

l

T, = K ~�024_~, Be. (64)
1 +L

_ 2

Para )1 = l,2

T, = 0,909-T�030, Ec. (65)

Tc es temperatura de la llama en la camara de combustion en grados Rankine (°R), dado por:

T(°R)=T(°F)+ 460 Ec. (66)

P, es la presion del gas en la garganta de la tobera. La presion en la garganta de la tobera es menor a la de la

Camara de combustion debido a la aceleracién del gas a la velocidad local dc sonido (Numero de Mach =1)

en la garganta. Por consiguieme:

7

_] �030T

13:11,-(1+7Tj" Ec. (67)

'77 .1l�030+�0303a-
»__,« Lg)



Para y = 1,2

P, = 0,564- B Ec. (68)

Los gases calientes deben expandirse ahora en la seccién divergente de la tobera para obtener el méximo

de empuje. La presién de estos gases disminuira en la medida que la energia se usa para acelerar el gas,

Nosotros debemos encontrar esa area de la tobera para que la presién del gas sea igual a la presién

Atmosférica. Esta area sera entonces el area de salida de la tobera. El mimero de Mach es la proporcién

de la velocidad del gas respecto de la velocidad de sonido local. El Nilmero de Mach a la salida de la

Toberase da por la expresién de la Iey dc expansién de los gases perfectos.

1;�030

Mf=i- L �031-1 Ec. (69)
7 _ I PLIIIH �030

PC es la presién en la camara de combustién y Pa,,,, es la presién atmosférica o l4,7 psi.

El area dc salida de la tobera correspondiente al n}401rnerodc Mach a la salida, que es el resultado de la

Opcién de presién de la camara se da por:

7+]

A 1+;/�024l_MZ 2-T4)

A, = �024'-A Ec. (70)
ME 7 + I

2

Dado que y esta }401joen 1,2 para los productos propelentes de oxigeno gaseoso y combustible de

Hldrocarburo, podemos de}401nirlos parametros para el futuro dise}401ode uso; Ios resultados se clasi}401can

en la tabla 5.

Tabla 5. Parametros de la tobera para varias presiones de la camara

y = 1,2, P,,,,,, = l4,7 psi

11 0,725

0506
0,574

�030

Por cogsiguiente: '
. A!

_ A8 = A, Ec. (71)

{�030i}401�030l+'«



La proporcién de temperatura entre los gases de la camara�031y aquéllos a !a salida de la tobera se da por:

T
T, = TL. Ec. (72)

T,

E] diémetro de la garganta de la tobera se da por:

f 4 - A
, D, = j�0317:=3,14 Ec. (73)

7!�031

Y el diémetro de la salida se da por:

[4 - A
D, = �024" Ec. (74)

7t

Un buen valor para el medio-éngulo dc convergencia de la tobera 5 (ver Figura 3) es 60°. El medio�024éngulo

(semiangulo) de divergencia de la tobera, a, no debe ser mayor que 15° para prevenir las pérdidas de }402ujo

Intemas.

5.4.2.-Csimara de combustién:

Un parametro para de}401nirel volumen de la camara es requerido para que la combustién sea completa, este

e 1 ngitud de la camara caracteristica, I.*, que�031se da por:

V
L* = �024�030 E . 75�030 A�031 c < >

Don :3 el volumen de la camara (incluyendo la seccién convergente de la tobera), en pulgadas c}401bicas,

y A, e e a de la garganta de la tobera (inz). Para combustibles dc oxigeno gaseoso / hidrocarburo, una

L* de a 0 pulgadas es apropiada. L* realmente es un substituto (una simpli}401cacién)para determinar el

tiempo de residencia en la camara, de los propelentes reaccionando.

Para reducir pérdidas debido a la velocidad de }402ujode gases dentro de la camara, Ia seccién de la cémara de

Combustién debe ser por lo menos tres veces el area de la garganta de la tobera.

La seccién de la camara de combustién se da por:

It - D?
A = Ec. (76)

El volumen de la cémara se da por:

I �030 K = A�030-L�030+ Volumen convergente

Para las cémaras de combustién peque}401asel volumen convergente es aproximadamente I/I0 del volumen

de la porcién cilindrica de la camara, por eso:

V,. = 1,1 ~(A�030-L�030) Ec. (77)

El diémetro de la camara para las camaras dc combustién peque}401as(niveles de empuje menores de 75

¢ Git?



Librasfdebe ser tres a cinco veces el diémetro de la gargama de la tobera para que el inyector tenga

Suficiente area (nil.

5.4.3.-Espesor de pared de la camara:

La camara de combustion debe poder resistir la presion interior de los gases calientes de la combustion. La

Camara de combustion también debe }401jarse}401sicamenteal recubrimiento refrigerante, por consiguiente, el

Espesor de las paredes de la camara debe ser su}401cientepara soldarse o soldar a ella dispositivos. Dado que

la camara seré cilindrica, la tension mecanica de funcionamiento (S) en la pared se da por:

�030 S = Ec. (78)
' 2 -th, �030

Donde P es la presion en la camara de combustion (despreciando el efecto de presion del refrigerante por

Fuera), D es el diémetro interno del cilindro, y 1,, es el espesor de la pared del cilindro. Un material tipico

Para peque}401osrefrigerantes de agua para camaras de combustion es el cobre, para el que la tension

Mecanica d abajo(S) aceptable es de aproximadamente 8000 psi. El espesor de la pared de la camara

De combu \io se da por consiguicntc por:

(w =12 Ec. (79)
.r.. 16000 -

Este es cl esp m imo; realmente el espesor debe ser algo mayor para permitir soldar, remachar y

Ejercer conce io cs dc tension mecanica. El espesor de la pared de la camara y la tobera es

Norma_lmente i l. La Ecuacion (78) también puede usarse para calcular cl espesor de la pared del

Recubrimiento re rigerante de agua. Aqui de nuevo, cl valor de 1... es el espesor minimo, hay que

Considerar Los factores de posibles soldaduras y las consideraciones de dise}401o(como ranuras del

O-Ring, etc.) Normalmente requeriré paredes de mayor espesor que Ios calculados por la Ecuacion dc

Tension Mecénica. Depcndiendo del material de recubrimiento escogido debe usarse un nuevo valor de

tension mecénica aceptable en la Ecuacion (78).

5.4.4.-Equipo Refrigcrante:

El a}401cionadono debe considerar construir el equipo refrigerante del cohete ya que ellos pueden operar

Durante solo un tiempo corto y su dise}401orequiere un conocimiento completo de dise}401oen transferencia

De calor y masa. Los motores de cohete refrigerados tienen provision para refrigerar algunos partes o

Todo el metal que entra en contacto con los gases calientes de la combustion. El inyector normalmenle

se refrigera a si mismo por el }402ujoentrante de precelente . La camara de combustion y la tobera

Requiercn refrigerante de}401nitivamenle.Un recubrimiento refrigerante permite la circulacion de un

Refrigerante que, en el caso de artefactos en vuelo, es normalmente uno de los propelentes. Sin embargo,

Para las pruebas estéticas y para el funcionamiento del a}401cionado,el agua es el }401nicorefrigerante

Recomendado. El recubrimiento refrigerante consiste en una pared interna y otra exterior,

La camara dc combustion forma la parde interna y otro cilindro co}401céntricopero mas grande proporciona

la pared exterior. El espacio entre las paredes sirve de conducto para cl pasaje del refrigerante.

; ~ 1
1% -"



5.5.- EJEMPLO DE CALCULOS DE DISENO:

El ejemplo siguiente ilustra el uso de las Ecuaciones, Tablas y los conceplos presentados en las secciones

Anteriores . Un peque}401omotor cohete de combustible liquido refrigerado por agua seré dise}401adopara una

Presion de cémara de 300 psi y un empuje de 20 Iibras. El motor operaré al nivel del mar usando oxigeno

Gaseosg y propelente de gasolina.

;9

Paso 1:

De la Tabla 3 y las Figuras 64, 65 y 66 nosotros determinamos que la proporcién de O/F optima es

Aproximadamente 2,5 y que el impulso especi}401coideal seré aproximadamente 260 segundos. El caudal

mésico esta dado por la Ecuacién (59).

_ F = 20 = lb
W�031�024Asp A60 0�031077Aeg

Dado I5 proporcion de la mezcla, r, que es 2,5 encontramos de la Ecuacién (6l).

ff _ WI _ 0,077 _

.3 w, _ �024r+1 _ T5 _ 0,022 }402ag

De = c cién (62) la proporcién de }402ujodel oxigeno es:

l = 0,077 �0240,022 = 0,055 lb
\�030 W" A38

Para u or dividimos Ia proporcién de }402ujodel oxigeno por la proporcién de }402ujodel combustible y el

result s-4 , ; como debe ser.

Paso 2_. _

U
De la Tabla 3 notamos que la temperatura del gas en la cémara es de 5742 °F, 0 aproximadamente 6202 °R.

De la Ecuacién (65) la temperatura del gas en la garganca de la tobera es:

7; = 0,909-T�034= 0,909 - 6202 = 5620 " R

Paso 3:

De la Ecuacién (68) la presion en la garganta de la tobera es:

' P, = 0,564~ P1. = 0,565~3OO =169 psi

Paso 4:

El érea lie garganta de la tobera esté dada por la Ecuacién (63).

> A�031= 1. R

B V 7 - gl-

�030 A, = 95E . �030/9500= 0,0444 ml
I69

1.""I�0303�030()
\.~../ , "1

Iv)

fr�030)
v
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Paso 5:

El diémetro de garganta de la tobera esté dado por la Ecuacién (73).

4�030-A, ,
D, = �024=,/0,0566 =0,238 m

7!

Paso 6:

Dela Tabla 5 encontramos que para una presién de la cémara de 300 psi y una presién de salida de tobera

de ]4.7a;g>si (nivel del mar).

i = 3,65
Al

Entonces cl érea de salida de la tobera es, de la Ecuacién (71).

A, = 3,65 . A, = 3,65-0,0444 = 0,162 mi

Paso 7:

E] diémetro de salida de la tobera, de la Ecuacién (74).

J 4 A
D, = J4 = ,/0,2065 = 0,4555 in

It

Paso 8:

Para esta combi cit�031)de propelente asumiremos un largo de la cémara de combustién (L *) de 60 pulgadas.

El volumen de la émara de combustién es dado por la Ecuacién (75).

V, = L * ~A, = 60 - 0,0444 = 2,67 in�031

Paso 9"}
R

La Iongitud de la cémara se encuentra en la Ecuacién (77)

- V, =l,l ~(A,. «L,)

Sin embargo, debemos determinar el érea de la cémara primero, 0 Ac. Nosotros hacemos esto asumiendo

que el diémetro de la cémara es cinco veces el diémetro de la garganta de la tobera o Dc = 5 Dt, por

, consiguiente,

D,= 1,2 in y A,=l,I3 inz
Por corgeiguiente,

L, =�024V*'=�024L= 2,15 in
1,] -1,l3 1,245

C}

13.53
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Paso 10:

Se usaré cobre para las paredes de la camara de combustién y de la tobera. El espesor de la pared de cémara

esta dado por la Ecuacién (79)

I _ P-D _ 300-1,2

\? W 16000 16000

9» 1» = 0,225 in -

Para permitir una tensién mecénica adicional y el factor dc soldadura pondremos el espesor de la pared

igual a3/32 o 0,09375 pulgada y asumiremos que la pared de la tobera también tiene este espesor.

Paso 11:

La experiencia previa con peque}401osmotores cohete refrigerados por agua ha demostrado que podemos

esperar para el cobre (en la camara de combustién y la tobera) una proporcién de transferencia media de

calor, q, de aproximadamente 3 Btu/inz seg. El area de rransferencia de calor de la camara de

combu_5.�030tiénes el area de la super}401cieexterior de la camara y la tobera. El area de la super}401ciese da por:

\)

A = 7r - LC -(DC + 2 -tw)+ drea del cono de la tobera

A = 9,4 in2 + drea del cono de la tobera

1 area del cono de la tobera a la garganta puede asumirse que es aproximadamente l0% del area de

s per}401ciede camara de manera que:

A = 1,1 .9,4 = 10,35 m1

E! calor total transferido al refrigerante esta dado por la Ecuacién (80)

n = . = . = BrU Q q A 310,35 31 %eg

Paso 12:

La proporcién de }402ujodel agua refrigerante puede ser calculada asumiendo una suba de temperatura del

agua deseada. Si éste es entonces 40°F, de la Ecuacién (80) (c,, del agua = 1)

ww =2 = 2 = 0,775 lb de agua por segundo
AT 40

Paso 13:

El pasag: de }402ujoanular entre la pared de la cémara de combustién y la pared exterior puede ser calculado

a partii�031la velocidad del }402ujodel agua refrigerante, que es por lo menos de 30 ft / seg. Esta velocidad es

obtenida cuando el pasaje del }402ujotiene unas dimensiones determinadas por:

ww
vw =L

P - A

. 1273)
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Donde vw = 30 }402/seg,ww = 0,775 lb/seg, p = 62,4 lb/ft} y A es el area del pasaje de }402ujoanular, dada por,

:2�035?

A =£'(D22 _DI2)
4

Donde D; es el diémetro interno del recubrimiento exterior y D, es el diémetro exterior de la cémara de

combustion, dado por,

D1 = D�030+ 2-tw

Sustituyendo en las ecuaciones anteriores:

4.
D2 = ___l4/4+ D12

".0 �030P�0307'

V) D2 = .l0,l51 =0,123 ft = 1,475 in

D2 �024D, = 0,085 in

El espacio para el }402ujode agua es de 0,0425 pulgadas.

' Paso 14:

El inyector de combustible para este peque}401omotor cohete seré una boquilla de rocio comercial con un

éngulo de rocio de 75°. La capacidad requerida a la boquilla es determinada por la proporcién de }402ujode

combustible, .

- = lb : lb _w, 0,022 }402ag1,32 A In

C mo hay seis libras de gasolina por el galon, el }402ujode la boquilla de rocio requerida es de 0,22 galones

por minuto (gpm) . La boquilla de rocio puede pedirse de cualquiera de varios proveedores (vea Lista de

Proveedores); el material de la boquilla debe ser laton para asegurar una adecuada transferencia de calor del

inyector al propelente entrante. _

Si un inyector de de }402ujosen colisién ha sido escogido para el motor, la determinacién del numero de

agujeros de inyeccién requeridos y su tama}401oseré como sigue: -

El area de }402ujopara la inyeccion de combustible esta dada por la Ecuacién (81)

. A _ W,

,3 Cm/2-g-p-AP

Nosotros asumiremos C4 = 0,7 con una presion de inyeccién del combustible de 100 psi. La densidad de la

gasolina es aproximadamente 44,5 lb/ft�031,por lo que:

0 22
A = �024�031:= 0,o00o049 ff

0,7-6430

A = 0,000706 ml

Si solo un agujero dc inyeccién es usado (una practica pobre que puede Ilevar a inestabilidad en la

combustion) su diémetro seria:

�030J D = , l�0244'A = ,/0,0009 = 0,030 in
It

»-.322 _



Una broca nfimero 69 podria usarse para este agujero.

Si se usan dos agujeros de inyeccién de combustible, su diametro seria:

D = ,l0,00045 = 0,021 in

Una broca n}401mero75 podria usarse para estos agujeros.

Q

Paso 15:

Los agujeros para la inyeccion del oxigeno gaseoso podrian ser simples ori}401ciostaladrados. El tama}401ode

- estos ori}401ciosdebe ser tal que la velocidad de }402ujodel gas sea aproximadamente de 200 ft/sec , esto se

obtiene del dise}401ode la proporcién de }402ujodel oxigeno. Los agujeros no deben ser tan peque}401oscomo para

que se logre la velocidad del sonido en los pasajes del ori}401ciodado que esto produciria un requisito de

presion mas alta para manejar la cantidad requerida de oxigeno a través de los ori}401cios.

Si se usa una boquilla de rocio como inyector de combustible asumiremos el uso de cuatro puertos dc

inyeccién de oxigeno igualmente espaciados equidistantes de la linea central de la camara de combustion y

alrededor de la boquilla. Si asumimos una presion de inyeccion de 100 psi, entonces la presion del oxigeno

gaseoso a la entrada de los puertos de inyeccién sera 400 psi (la presion de la camara mas la presion de

inyecci}401n).La densidad del oxigeno gaseoso a 400 psi y a una temperatura de 68°F esta dada por las leyes

de los gases perfectos (vea Tabla 4),
P2 .

= ._ = 2 25 lb �030
P2 /-71 Pl 3 /rt;

siimiendo los gases como incomprimibles el area de }402ujode inyeccion se da por:

A : W0

WV.»

in
Dado que sabemos la proporcion de }402ujodel oxigeno y la velocidad de inyeccion deseada, podemos

encontrar el area de inyeccién total facilmente:

A =%=o,0o01217 }401z
2,26-200

A = 0,0175 m2

Por lo tanto como hay que hacer cuatro agujeros, cada agujero tiene un area de 0,004375 in2 y el diametro

dc cada agujero es:

f,�030 D = ,/0,00558 = 0,0747 in

U

Una broca n}401mero48 podria usarse para estos agujeros.

Este mismo tama}401ode chorro de oxigeno podria usarse con dos chorros de combustible en el inyector de

}402ujosen colisién. Los agujeros, del oxigeno y del combustible, deben taladrarse a un angulo de 45° con

respecto a la cara del inyector, con el punto de la interseccién de los chorros I/4 de pulgada dentro de la

camara de combustion.

.354
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5.6. Criterios de dise}401o:

M

U

Los czilculos de dise}401oanteriores proporcionan las dimensiones, espesores y el tama}401ode ori}401ciospara la

mayoria de los componentes de nuestro motor cohete. El dise}401oreal del motor cohete, sin embargo,

requiere de desiciones de ingenierla y conocimiento de maquinado y soldadura y los factores operacionales;

éstos actilan entre si reciprocamente para determinar la con}401guracion}401naldel motor y sus componentes.

Quizés la mejor manera de lograr el dise}401o}401nales sentarse con los bosquejos del material necesarios y

bosquejar una vista en corte del motor. Una escala 2/ I (o dos veces el tama}401oreal) seré perfecta para estos

peque}401osmotores y permitiran al dise}401adoruna mejor visualizacion del conjunto entero.

Usando las dimensiones obtenidas en el ejemplo de célculo, y las técnicas de dise}401odescriptas, se obtiene el

conjunto de motor cohete que se muestra en la Figura 8. El dise}401odel motor ofrece una facil fabricacion y

montaje.

o

5.7. FABRICACION:

La fabricacion y el montaje de un peque}401omotor cohete de combustible liquido no es mas di}401cilque otras

maquinas y proyectos de a}401cionadosserios, como modelos de motores de vapor, motores de gasolina y

turbinas. A causa de que el motor cohete no tiene partes rodantes, e] equilibrado dinémico de los

omponentes no se requiere. Sin embargo, el uso de materiales de calidad homogénea y cuidadosas técnicas

de fabricacion se exigen para producir un motor cohete que funcione de forma segura.

Un peque}401omotor cohete de combustible liquido apropiadamente dise}401adorequiere las siguientes

méquinas y herramientas de mano: �030

1. Torragp de metal de 6�035o 10�035,con accesorios.

2. Sacabocado de precision.

3. Limas de precisén, calibres, micrémetros, etc.

4. Soldadora de oxi-acetileno o Soldadora de arco peque}401a.

�030 Dado que un motor apropiadamente dise}401adotendré partes simétricas, no se requeriran maquinas fresadoras

0 de cepillado. El torno debe tener una exactitud y precision (regularidad) de 0,001 pulgada. El sacabocado

se usara para taladrar agujeros de peque}401odiémetro y dcberé tener un buen funcionamiento y alta velocidad

de cu}401a.

El equipo de medicién como calibres, micrometros, etc. debe ser capaz de medir diametros y longitudes,

interiores y exteriores, se usara para localizar agujeros, huecos y otros rasgos antes del maquinado real.

Es sobre todo critica la union de los varios componentes del motor dado que el motor operaré a altas

presiones y temperaturas.

{J
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Figura 69. Dibujo del conjunto de un peque}401omotor cohete dc combustible liquido.

(1) El conjunto del inyector. (6) Refrigerante.

(2) El O�024ring. (7) La boquilla dc rocio del combustible.

(3) Combustible liquido. (8) La camara de combustion.

(4) Oxigeno gaseoso. (9) El recubrimiento exterior.

(5) Pane superior del motor. ( I0) Refrigerante.

La habilidad del soldador y las técnicas de soldadura empleadas deben ser tan buenas como aquéllas

requeridas para trabajos de avion. Lasjuntas de metal deben estar Iimpias, con un encuentro intimo entre las

partes para asegurar una adecuada integridad y fuerza de la soldadura. En Io posible, el conjunto dc

componentes deben ser probados con agua a presion (0 gas de: nitrogeno, pero eso es peligroso) antes del

uso reZ~�030.�030lcon ios propelentes. La reparacion de perdidas y soldaduras inicialmente pobres deben ser

cuidadosamente hechas y Iuego retesteadas con agua a presion (llamado comprobacion hidra}401licao

comprobacion hidrostética).

Como se discutio previamente, la camara dc combustion y la tobera deben construirse como una unidad de

una sola pieza. Esta disposicion, aunque mas di}401cildel punto de vista del maquinado, elimina e1 requisito

de una junta de alg}401ntipo entre las dos panes; estajuna se expondria a los gases calientes de la combustion

(5700°F) en un lado y habria, con toda probabilidad, fallas. Construyendo la camara de combustion y la

tobera en una pieza se elimina este punto de falla potenciai. Debe ejercerse un gran cuidado durante el

maquinado de la camara-tobera de cobre para asegurar un espesor de pared constante y el a}401namiento

correcto en la region de la tobera. Las secciones de pared delgada son los puntos de falla potenciales y casi

podria resultar en una inmediata falla catastro}401cadurante el encendido.

E1 maguinado del recubrimiento exterior es menos critico que la camara de combustion y la tobera�030

Materié}401lestipicos para esta parte son acero inoxidable o laton. El diémelro interior del recubrimiento debe

tener un acabado liso para reducir la presion del refrigerante y el acabado extemo del recubrimiento, que

sera visible al mundo, debe re}402ejarel cuidado y preocupacion del trabajador. El recubrimiento también

contendré ios puertos de entrada y salida del refrigerante. Dado que el refrigerante (tipicamente agua)

5:)
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tendré una presion de entrada probablemente de 60 a I00 psi, deben construirse estos puertos y accesorios

con algfm cuidado. El uso de accesorios abocardados (acampanados, virolados) con asientos delgados de

metal (como aquéllos fabricados por Parker 0 Weatherhead) es muy recomendado. El recubrimiento

también ofrecera un método de }401jaciéndel inyector y un montaje para el banco de pruebas del motor.

Como es mostrado en la Figura 8, estos dos requisitos de montura, pueden combinarse fécilmente para

simplifgcar el dise}401o.La fuerza que debe ser considerada cuando se dise}401ael recubrimiento, no es la fuerza

de empuje del motor (qué son peque}401as,tipicamente en el orden de 20 �02430 libras ) sino, mas bien, la fuerza

' de la presién intenlando separar el inyector del recubrimiento. La presion que act}402aen el sello entre el area

del inyector y el recubrimiento exterior es la presion de camara dc combustion que es tipicamente de l00 a

300 psi. La fuerza que intenta separar el inyector del recubrimienlo es ligeramente mayor de 600 libras para

el dise}401omostrado en la Figura 8 a una presion de combustion de 300 psi. Los tomillos de union de los

componentes (y en este caso también los de montaje al banco de pruebas) deben resistir esta fuerza con un

factor de seguridad adecuado (tipicamente un factor de dos). El mimero y tama}401ode los tornillos de union

requeridos pueden obtenerse de la Tabla 4 que da la capacidad media de fuerza de carga de tornillos de

acero de varios tama}401os.La fuerza de estas uniones, sin embargo, depende de alguna manera de la

su}401cientecantidad de hilos en los agujeros taladrados, el material taladrado y el procedimiento de ajuste

usado en el armado.

'3.�030

acero dc alta resistencia. SF = 2 

'

El recubrimiento exterior también debe contener un dispositivo de sellado que prevenga que la alta presion

de la camara de combustion genere un }402ujodc gas por detrés del inyector. Por lo cual en un dise}401o

apropiada de con}401guracionde re}401igerantepor agua, el uso de un O-ring de elastémero, es muy deseable.

Un O-fling de neoprene normal (fabricado por varias compa}401ias,vea Lista de Proveedores) daré un servicio

}401ablesi el metal circundante no excede una temperatura de 200 �024300 °F. Las dimensiones y parametros del

dise}401opara los O-ring y ranuras de O-ring estan dados por los catélogos del fabricante del suministro.

Otro método de sellar es el uso de una empaquetadura por compresién de asbesto-cobre (muy similar a

aquéllas usadas en tapones de automoviles de chispa, solo que mas grande; vea Lista de Proveedores). La

empaquetadura por compresion de cobre es posicionada por una ranura en V conada en la super}401cie

�030 exterior del recubrimiento en el punto de sellado. La super}401ciede la union del inyector deba ser Iisa y llana

sin marcas de la méquina.

La Figura 70 ilustra la relacién entre un O-ring y una empaquetadura de compresién de cobre y sus

super}401ciesde union.

O-Ring Empaquetadura dc compre sién

Figura 70. Detalle de los métodos de sello por O-ring y por empaquetadura de compresion.

f
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Las dimensiones de la ranura del O-ring son criticas y deben obtenerse de los manuales de los proveedores.

Las dimensiones de ranura de la empaquetadura por compresion no son criticas; la profundidad de la ranura

debe ser aproximadamente 1/3 del espesor de la empaquetadura.

El inyector debe fabricarse de cobre para proporcionar el maximo de transferencia de calor desde la cara del

�030 inyector al propelente entrante. El recubrimiento exterior del inyector puede hacerse de cualquier cobre,

acero inoxidable o latén. Sin embargo, los accesorios de entrada del propelente (nuevamente, éstos deben

ser de asiento delgado, tipo metal a metal) deben ser de acero inoxidable para mejores resultados.

Nomialmente es una buena idea hacer el recubrimiento exterior del inyector de acero inoxidable para que

los accesorios de entrada puedan soldarse al resto del inyector por soldadura de plata sin debilitar los

accesotgios de entrada.

Los agujeros de inyeccién para el oxigeno gaseoso (y para el combustible, si se usa un inyector de }402ujosen

taladrar estos agujeros, sobre todo en cobre suave. El agujero taladrado debe tener una entrada y salida libre

de rebordes y virutas. Es sumameme importante que los componentes del inyector sean limpiados

completamente y sacadas las rebabas antes de ensamblarlos. Después de soldar el inyector, debe usarse

agua caliente para limpiar completamente el conjunto del inyector de restos de soldadura y residuos; y debe

recibir un enjuague }401nalen acetona 0 alcohol.

5.8. EQUIPO DE PRUEBAS:

En estag seccion discutiremos el equipo auxiliar necesario para operar el motor cohete, la instalacién de este

equipo y su uso seguro en operaciones de funcionamiento.

5.8.1. Sistema de alimentaciénz

El sistema de alimentacién para una prueba de motor cohete de a}401cionado,consiste de un tanque para

guardar el combustible liquido, un suministro regulado de nitrégeno gaseoso de alta presion, para forzar el

combustible del tanque en el motor, un suministro regulado de oxigeno gaseoso de alta presion y un

. dispositivo de mando para regular las proporciones del }402ujopropelente. Un sistema de alimentacién

presuri}401iadotipico se muestra esquematicamente en la Figura 7].

.9
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�030Figura 71. Diagrama esquemético dc sistema de alimentacion presurizado.

Los propelentes son un combustible liquido y oxigeno gaseoso.

" (l) Suministro de nitrégeno gaseoso de alta (8) Puerto de Ilenado

presion (9) Vélvula de desagote

. (2) Regulador de presion ~ (10) Valvula de mando del propelente,

(3) V:'1l'*'vula antiretroceso operada en forma remota

(4) Tanque dc combustible (1 1) Filtro de combustible

(5) Cilindros de oxigeno gaseoso (12) Vélvula de purgue

(6) Vélvula de alivio (13) Motor cohete.

(7) Valvula de ventilacién P es el medidor de presion. .

5.8.2. Componentes del sistema de alimentacionz

Los componentes de un sistema de alimentacion de motor cohete son instrumentos de precision disefiados

para manejar gas y/o Iiquidos a presion alta. Mientras muchos de los componentes convenientes para el uso

en sistemas de alimentacién de cohetes de a}401cionadosson fécilmente disponibles desde los proveedores de

equiposi de soldadura 0 de partes automovilisticas, son, por lo general, relativamente caros. El constructor

a}401cionadodebe esperar que el armado del sistema de alimentacion sea un proyecto caro pero que, sin

embargo, debe ser hecho una sola vez. El uso de productos de calidad, hechos para este trabajo o muy

cuidadosamente modi}401cadosy pre-probados, es obligatorio para la operacién segura de motores cohete dc

a}401cionados.
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5.8.3. Cilindros de gas de alta presion

Los gases guardados en cilindros de alta presion (normalmente arriba de l80O psi) se obtienen facilmente

de cualiquier proveedor de gas embotcllado o dc muchos proveedores de soldadura. Accesorios especiales

con roscas no standard se usan para prevenir el uso de un equipo incorrecto con los cilindros. Aunque

pueden comprarse cilindros, ellos norrnalmente se alquilan y se devuelven al proveedor para la recarga a

una cuota nominal. Los cilindros de gas de alta presion nunca deben ser dejados caer o maltratarse. Los

cilindros de gas deben guardarse de manera que no puedan, inadvertidamente, caerse o rodar; la mejor

manera de a}401anzarloses encadenar o atar los cilindros en un soporte apropiado 0 en el banco de trabajo.

Cuando los cilindros no estén en uso, el capuchon debe estar colocado para proteger la valvula del cilindro.

Varios proveedores de gas de alta presion publican libros de instrucciénes para el cuidado y uso de cilindros

de alta presion (vea Bibliogra}401a);se recomienda que el a}401cionadolea y siga estas instrucciones

profesionales.

5.8.4. Nitrégeno gaseoso

El nitrivfgeno normalmente es un gas inerte compatible con todos los materiales disponibles. El constructor

a}401cionadotendra peque}401asdi}401cultadescon los materiales de construccion para el nitrogeno pero debe tener

cuidado que todos los componentes sean convenientes para servicio de alta presion. La Iimpieza de los

omponentes es importante para un funcionamiento apropiado y }401able.

\8.5. Oxigeno gaseoso

El oxigeno no es in}402amablepor si mismo pero apoya vigorosamente la rapida combustion de casi todos los

materiales. El a}401cionadono solo debe tener en cuenta que los componentes sean para servicio de alta

presion, también debe usar solo componentes que sean de materiales Compatibles con el oxigenos y que

sean limpiados para el servicio de oxigeno. Todos los articulos, incluso las lineas, los accesorios, las

vélvulas, los reguladores, etc., deben estar COMPLETAMENTE LIBRES de aceite, grasa y contaminantes

similares. La Iimpieza completa de todos los articulos en solvente, seguida por un completo enjuague en

acetonl}401es absolutamente debida. Al ordenar los articulos comerciales deben indicar que su intencion es el

uso con oxigeno gaseoso de alta presion. Muchos proveedores comerciales de vélvulas y reguladores

ofrecen un servicio especial para Iimpiar sus productos para el servicio con oxigeno. El a}401cionadodebe

utilizar estos servicios siempre que sea posible, aunque ellos se agregaran ligeramente al costo inicial del

componente.

Al Iimpiar componentes con solvente o acetona, el constructor a}401cionadodebe observar todas las reglas de

seguridad que se aplican a estos qulmicos. Ellos son toxicos y fécilmente inflamables. La Iimpieza debe

hacerse fuera, y lejos, de los edi}401cios,fuegos u otras posibles fuentes de ignicion. Estos }402uidosno deben

guardarse dentro, sino en armarios ventilados lejos de los edi}401ciosprincipales.

5.8.6. Tanques de combustible

El tanque de combustible es un vaso cerrado que contiene el liquido combustible a presion moderada (300 -

500 psi�031).Los tanques de varios tama}401osy formas, hechos de acero al carbono o inoxidable, se ofrecen al

publico como rezagos de guerra. El constructor a}401cionadodebe tener mucho cuidado si decide usar dichos

tanques. Ellos no deben haber sido modi}401cadosy en ningL'm caso usar cilindros de pared delgada hechos

para servicio en aeronaves, con Iomas de corriente adicionadas o soldaduras en la pared del tanque que

' podrian debilitar seriamente el cilindro. En todos los casos el tanque debe ser probado hidraulicamente a por

�031 lo menos I I/2 veces la presion de opcracion deseada antes del uso en el sistema de alimentacién del motor

cohete.

El a}401cionadopuede construir (o habra construido) un tanque especialmente para sus requisitos. Tubos sin

costura o tuberias (de acero dulce o inoxidable) con tapas llanas soldadas en los extremos pueden ser un

excelente tanque. Los puertos de salida son facilmente taladrados en las tapas llanas de los extremos. El

espesor de pared del tanque esta dado por la Ecuacién (78).

�030J .169 .» 1.
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Donde P es la presion en el tanque (1 1/2 veces la presion de operacién deseada), D es el diametro externo

del tanque, tw es el espesor de la pared, y S es la tensién mecanica aceptable. El tama}401odel tanque es

determinado por el tama}401odel motor cohete y el tiempo de operacion deseado. El motor visto en �034Ejemplo

de calculos de dise}401o�035tenia una proporcion de }402ujode combustible de 0,022 lb/sec. Un tanque con 4

pulgadas de diametro interno y 12 pulgadas de largo contendria bastante gasolina para hacer huncionar este

motor durante 175 segundos. Si el diametro exterior del tanque fuera de 4,5 pulgadas, la tension mecénica

aceptaille en el acero 20,000 psi y la presion de operacién 500 psi por lo que la presion de dise}401oes 750 psi,

el espesor, minimo, de la pared del tanque se calcula de 0,085 pulgadas. Un espesor de pared de 0,250

pulgada se escoge para permitir factores por soldadura, concentraciones de tension mecénica y por el

tama}401ode tuberia sin costura disponible. El diametro interno del tanque es 4,0 pulgadas. Las tapas llanas de

los extremos para este tanque deben ser por lo menos dos veces el espesor de la pared del tanque (es decir

para este caso, por lo menos l/2 pulgada de espesor). El taladrado y sacado debe hacerse antericrmente a

soldar, para prevenir que restos de aceite y metal entren en el tanque. El soldado debe ser hecho por un

experto con varias pasadas de soldadura para cada extremo llano (vea la Figura l l). Los puertos de las tapas

deben en ese momento retaparse. El tanque debe Iimpiarse completamente y probarse hidraulicamente antes

de ser usado en el sistema de alimentacion del motor cohete.

El tanque de combustible debe contener bastantes puertos, 0 la plomeria del tanque debe colocarse de

manera tal que: la valvula de alivio de seguridad (o elegir entre un resorte dc carga 0 un disco de ruptura), el

puerto"q;3,e entrada y carga del gas, el puerto de abertura y la toma de corriente de combustible y desagote

esten disponibles. Muchos de estas funciones pueden incorporarse como parte de la plomerla de entrada del

gas y salida del combustible para que solo dos puertos, uno en cada extremo del tanque se requieran.

Tapa del extremo

I . Puerm Tub-o sin costura '

§Il&\"\§§

.4 2 E 9
�031 tw �030 �030 \

3 i w 5g 4 �030 k\

\ g �030Chan}402een la tapa del extremo
, g �030 g

' l
I. i

Figura 72. Detalle del extremo del tanque de combustible. Varias pasadas de soldadura

deben ser ser hechas para }401jarla chapa al extremo del tubo sin costura.

Los tanques hechos de tubo sin costura no deben ser mayores que seis pulgadas de diémetro; la tension

mecanica de la pared es una funcién del diémetro y, para altas tensiones mecanicas, informacion de dise}401o

especializado que se requiere, no esta normalmente disponible al constructor a}401cionado.Ademés el

esfuerzo en los extremos llanos del tanque aumenta rapidamente con el diametro del tanque.

5.8.7. }401eguladorde Nitrogeno gaseoso �030

El proposito de un regulador es mantener una presion constante en el lado de salida del }402ujodel regulador

aunque la presion en el cilindro de gas disminuya la del lado dc entrada del }402ujo.Un regulador de buena

calidad mantendra la presion del lado de salida del }402ujocon bastante precisién, en un rango de }402ujode gas,

con tal_que la presion del cilindro y del lado de entrada del }402ujono disminuya hasta cerca de la presion del
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lado de salida del }402ujo.Por lo que, todo el gas en el el cilindro no es utilizable; dado que un poco de presion

de exceso (del gas) es exigida para manejar el pasaje y mantener el mando del regulador. La proporcién de

}402ujode nitrégeno gaseoso requerida para el tanque de combustible es relativamente peque}401ay podria

manejarse con un regulador de oxigeno gaseoso para soldadura equipado con accesorios de cilindros de

nltrégeno. Sin embargo, la mayoria de los reguladores de soldadura no permiten ajustar la presion del lado

de saligga del }402ujolo alto que es requerido para el funcionamiento del motor cohete. Varios empresas

comerciales (vea Lista de Proveedores) fabrican reguladores para propositos ajenos a la soldadura que estan

admirablemente preparados para la presurizacion de tanques de combustible.

Especialmente atractivo es el regulador de Grove Mity�024Mitecon regulacion interna. Accesorios especiales

y baratos se requieren para }401jarestos reguladores al cilindro de gas. Estos accesorios estan disponible en

varias fuentes (vea Lista de Proveedores).

5.8.8. Regulador de Oxigeno gaseoso

La discusion de reguladores para el servicio de nitrogeno gaseoso también es aplicable al oxigeno gaseoso,

solo que el regulador debe ser especialmente limpiado sobre todo para el servicio de oxlgeno y, si es

�030 posible, deben usarse asientos metal a metal dentro del regulador. Deben consultarse a los fabricantes de

reguladores por las recomendaciones en los materiales de los asientos para usar con oxigeno gaseoso en sus

- regulatlbres. Accesorios especiales para }401jarel regulador al cilindro de oxigeno estan disponibles en las

mismas fuentes abastecedoras de los accesorios del cilindro dc nitrogeno. Estas fuentes también pueden

roporcionar distribuidores de manera que puedan usarse dos o mas cilindros de oxigeno simultaneamente

ara lograr mayores duraciones de funcionamiento del motor.

5. \.9. Vélvulas de mando del propelente

Las valvulas de mando del propelente le permiten al operador empezar y Iuego manualmente controlar de

manera remota el }402ujode cada propelente en el motor cohete. Estas vélvulas deben ser de acero inoxidable,

con la aguja recublerta o sellada de Te}402on.Muchos fabricantes hacen este tipo de vélvulas (vea Lista de

Proveedores). La vélvula para el oxigeno gaseoso debe ser mas grande que la valvula para la linea de

combustible. Los motores de un tama}401ocomo el discutido en �034Ejemplode calculos de dise}401o"deben usar

una valvula de combustible de l/4 de pulgada (esto es, tama}401ode rosca 1/4 NPT National Pipe Thread) y

una val!�030/ulade oxigeno de l/2 pulgada. Las valvulas de las tuberias entrantes y salientes, realmente no

necesitan ser grandes, pero las vélvulas indicadas antericrmente si; para permitir un rango de mando del

}402ujocon minima caida de presion en la valvula. Dado que estas vélvulas controlan el }402ujode propelentes,

deben montarse cerca de los tanques y del motor en el banco de pruebas y operarse de manera remota por

- medio de extensiones del eje de la valvula (vea la discusion en Banco de Pruebas).

5.8.10. Otras valvulas

Otras vélvulas que son requeridas en el sistema de alimentacién incluyen la valvula de carga y venteo del

tanque de combustible, la valvula de desagote y valvula dc purgado del nitrégeno. Las valvulas esféricas de

alta calidad son baratas y son favorablemente recomendadas para estas funciones dado que ofrecen un

cerrado positivo, un funcionamiento fécil con indicaciones en el eje de cerrado y abierto y completa

apertura de la linea. Vélvulas con cuerpo de latén o acero inoxidable con asientos de Te}402onson aceptables

y puedéh ser de linea o de montaje en tablero (vea Lista de Proveedores). V

5.8.11. Valvulas antiretroceso _

Las vélvulas antiretroceso solo permiten el }402ujodel }402uidoen una direccién. Se usan ampliamente en los

aviones y la industria hidréulica y son fabricadas por muchas compa}401ias.El tama}401ode la linea

recomendado es l/4 de pulgada para todas las funciones mostradas en la Figura 10 con excepcion de la

valvula antiretroceso de la linea de oxigeno gaseoso que debe ser de asiento metal a metal y por lo menos

de 3/8 de pulgada de tama}401ode linea. Deben limpiarse completamente las vélvulas antiretroceso antes de

ser usadas y comprobadas para asegurarse que el antiretroceso esta trabajando apropiadamente.
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5.8.12:-{Vélvulas de alivio

El tanque dc combustible requiere un dispositivo de alivio de algun tipo para prevenir la falla del tanque en

caso de sobre-presurizacién. Aunque esto es altamente improbable, podria pasar si el regulador del

nitrogeno gaseoso no funcionase o no cerrase apropiadamente. Una vélvula de alivio de resorte cargado

ajustable se recomienda porque puede ponerse a presiones diferentes, como el sistema de alimentacion

cambia en el uso, y por lo tanto si este tipo es usado no necesita ser reemplazada. Un dispositivo alternativo

es el disco de ruptura que rompe a una presion pre}401jaday alivia la sobrepresién en el tanque. Los discos de

ruptura requieren reemplazo después de su actuation y no son de presion ajustable. Un disco diferente debe

ser usado para cada rango de presion deseado.

5.8.13. Filtro de combustible

' Los agujeros de inyeccion del combustible en peque}401osmotores cohete de combustible liquido son tapados

feicilmoptc con contaminantes del tanque de combustible y del sistema de mando. Un filtro de combustible

que pueda }401ltrary dejar fuera las particulas por arriba de diez micras de tama}401oes muy recomendado y le

ahorraran al constructor a}401cionadomuchos pesares cuando la comprobacion real se comience. Varias

oncesionarias hacen }401ltrospeque}401osconvenientes para el sistema de alimentacion del motor cohete (vea

ista de Proveedores).

5.8.14. Medidores de presion

Presiones del combustible, oxigeno, agua y de camara de combustion son medidas esenciales para el

uncionamiento del motor cohete. Un tubo medidor dc presion de Buordon ofrece exactitud, igualdad, bajo

osto y disponibilidad para estos requisitos. Numerosos fabricantes hacen estos medidores en una variedad

desconcertante de estilos, tama}401osy precios. Recomiendo los tubos dc Bourdon de bronce dado que son

totalmente Compatibles (cuando estén limpios) con el oxigeno gaseoso 0 los combustible de hidrocarburo y

si se usgn asi, ampliamente, ahorros signi}401cativosdel costo son posibles.

Peque}401osmedidores de alta presion (2 I/2 o 3 pulgadas de diametro) similares a aquéllos usados en los

reguladores de oxigenos para soldadura pueden ser usados por el constructor a}401cionadopara medir presion

en los .cilindros de gas de alta presion 0 en los cabezales. Estos medidores pueden ser obtenidos en una

tienda dc suministros de soldadura.

Los medidores de presion para combustible, oxigeno, agua y camara dc combustion deben ser por lo menos

de 3 1/2 pulgadas de diémetro para una lectura facil a la distancia. Los medidores Acaloy de 3 1/2 de

Helicoid (vea Lista de Proveedores) se recomiendan debido a su }401abilidady bajo costo. Estos medidores

son fécilmente montados en un tablero y hacen una instalacién de banco de pruebas prolija.

5.8.15. Tuberias y Accesorios

Por plomeria nos referimos a los tubos de }402ujoy accesorios usados para interconectar los componentes

discuticjos previamente. Tubos de l/4 de pulgada de diémetro de acero inoxidable para el sistema de

combustible y de nitrégeno y tubos inoxidables de 3/8 dc pulgada de diémetro para la linea de oxigeno son

recomendados. Los accesorios abocardados con asientos metal a metal también son recomendados para unir

la tuberia a otros componentes. Tubos de l/4 y 3/8 de pulgada dc diametro de cobre también pueden usarse

para los sistemas de suministro de combustible, oxigeno y nitrégeno pero no es tan recomendable como el

acero inoxidable y son mas fécilmeme abocardables. El constructor a}401cionadodebe usar solamente buenas

herramientas para abocardar y debe dar formar 0 doblar la tuberia solamente con un doblador de tubo.

Dondelos accesorios se atornillen en el tanque de combustible, las valvulas u otros componentes que tenga

la ca}401eria,el uso de cinta de Te}402onen las roscas se recomienda. Ninguna otra mezcla para roscas de

ca}401eriasdebe usarse, sobre todo en los componentes de oxigeno gaseoso.

C j!
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5.9.- BANCO DE PRUEBAS:

El banco de pruebas para el motor cohete del a}401cionadoes una estmctura que incorpora un método para

montar }401rmementeel motor cohete (preferentemente en una posicion de tobera hacia abajo), un montaje

para las valvulas de mando de aguja del propelente, el tanque de combustible y la plomeria asociada y los

cilindros de oxigeno y de nitrogeno con sus reguladores y plomeria asociadas. La estacion del operador, qué

realmente es una parte del banco de pruebas, debe estar }401sicamenteseparada del propio banco de pruebas

por lo genes 20 pics , con una barricada anti-metralla de por medio. La estacion del operador debe contener

las exténsiones de las valvulas de mando, el sistema de ignicion, la bateria y los interruptores asociados y

un sistema de espejo para que el operador no observe el motor cohete operado directamente.

El mayor riesgo en la prueba de los peque}401osmotores cohete es el de la metralla en caso de explosion o

desintegracion del motor. Por consiguiente, cl propio banco de pruebas debe forti}401carseadecuadamente, en

todas las direcciones, con una barricada para reducir Ios efectos de la metralla.

La }401gura12 muestra esquematicamente el arreglo apropiado de componentes para un banco de pruebas de

motores cohete seguro. El motor cohete esta separado de las vélvulas de mando de }402ujodel propelente por

una barricada de acero de l/8 de pulgada de espesor. El motor se }401ja}401rmementea una seccion de riel de

acero en la posicion de tobera hacia abajo. Esto es la orientacion mas segura para un motor cohete de

combustible liquido dado que el exceso de combustible, en caso de una falla de ignicion, simplemente

\ desagota fuera de la tobera del motor. El motor esta montado lo bastante alto de la tiena de manera que no

se nectggita ningon para-llamas u otro sistema de}402cctoro instalacion de descarga complicado. Los cilindros

de gas lcomprimidos (uno de nitrogeno y dos de oxigeno) estén montados en la parte trasera del banco de

ruebas y estén separados del compartimiento de vélvulas del mando por otra barricada hecha de

ntrachapado de una pulgada dc espesor. Los reguladores del nitrogeno y del oxigeno estan montados en

e ta barricada de contrachapado sobre los cilindros. De esta manera, los cilindros vacios pueden ser

e mplazados con cilindros llenos sin perlurbar los reguladores o la plomeria. Una pieza hecha de tuberia dc

c o inoxidable que esta entre cl cabezal del oxigeno y el regulador del oxigeno y una pieza, similar, de

uberia entre el cilindro de nitrogeno y su regulador son quitadas durante el intercambio de cilindros y Iuego

conectadas. Los extremos de las lineas siempre deben estar tapados cuando no esten en uso para prevenir

a entrada dc suciedad y otros objetos extra}401os.

I tanque de combustible esta montado entre la barricada de acero delantera y la barricada de

contrachapado trasera en una pieza transversal de metal }401jadaa ambas barricadas. El tanque esta montado

en posiiqion vertical con la salida de liquido al fondo.

Las véwulas dc mando del }402ujopropelente estan montadas una encima de la otra en un anaquel de metal,

que se }401jaa la barricada de acero delantera. Se recomiendan valvulas do aguja para montaje en tableros

dado que ello facilita el montaje en la manera descripta y no ocupan lugar y/o no generan tensiones

mecanioas de operacion en la tuberia de }402ujodel propelente. Extensiones del eje de la valvula, hechas de

ca}401eriadc 1/4 dc pulgada, permiten la operacion de las valvulas de mando desde una estacion de control

remota, la que se localiza a por lo menos veinte pies de la posicion del propio banco de pruebas. Los

medidores de presion para la presion del tanque dc combustible, la presion de la linea de oxigeno, la presion

de salida del agua refrigerante y la presion de la camara de combustion estén montados en un tablero que es

}401jadoa las barricadas delanteras y traseras y en el cual las caras dan al operador de la estacion remota.

El agua refrigerante para el motor cohete es traida en una manguera hasta un acople }401joal banco, con

plomeria semi-permanente, entre el acople y el motor cohete. El agua que }402uyedel recubrimiento

refrigerante debe dirigirse Icjos del motor 0 puede ser dirigida descendiendo hasta una capa de 3 pulgadas

de proliundidad de piedras toscas puestas bajo la descarga del motor cohete. Estas piedras previenen que la

descarga del motor recoja suciedad y polvo; el agua refrescara las piedras y extendera su Vida titil. El chorro

de agua refrigerante puede ser observado por el operador como una indicacion de que el agua refrigerante

realmente esta fluyendo a través del motor.

_ El propio banco de pruebas debe tener un armazon hecho de hierro éngulo soldado o abulonado. La

barricada de acero delantera y de contrachapado trasero se abulonan a este armazon de éngulo lo que

proporciona rigidez y fuerza. El banco de pruebas debe }401jarse}401rmementea la super}401ciedel area de prueba
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por abulonado a una carpeta de concreto 0 colocando pesos abajo (en los apoyos) con bolsas de arena 0

pesos de concreto.
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5.l0.- SEGURIDAD:

Debido a los riesgos fisicos involucrados en el manejo de los propelentes y los procesos de control de una

combustion de alta presion, ciertas precauciones elementales de seguridad deben ser observadas en las

pruebas estaticas de motores cohete. Durante el dise}401oy después, en el funcionamiento del motor cohete de

combustible liquido del a}401cionado,las siguientes precauciones generales de seguridad deben ser

observadasz

1. El operador debe protegerse por una conveniente barricada localizada a cierta distancia (por lo menos 20

pies) de la unidad de la prueba.

2. El mando de las valvulas durante la ignicién del artefacto y el funcionamiento estético debe ser por

medios}401remotos,dado que las unidades de a}401cionadosson mejor llevadas por mando manual de las vélvulas

de aguja, via extensiones del eje de la valvula.

3. Un extintor de incendios quimico grande (o, por lo menos, un suministro abundante de agua) siempre

debe estar disponible.

4. El operador no debe ver la unidad de prueba directamente, sino que debe usar un sistema de espejo (un

poco como un periscopio) 0 usar una capa espesa de vidrio de seguridad reforzado }401jadoa la barricada del

« operador. RECUERDE, el peligro primario es el de la metralla en caso de explosion del motor.

5. Separando, en el almacenamiento, el combustible del oxidante se reducen los riezgos de fuego y

explosion, y limite la cantidad de propelente guardado en cualquier area.

. La unidad de prueba debe forti}401carsecon una barricada en varios lados para reducir cl efecto de la

etralla en caso de explosion.

Las vélvulas, medidores de presion y otros componentes que sensen directamente las propiedades de los

}402jos $0 deben localizarse en la estacion del operador, sino que deben estar en la unidad de prueba y ser

e os remotamente. Esta regla no aplica para los instrumentos eléctricos en los que un transductor se

aliza en la unidad de prueba y una Iector eléctrico (como un medidor) es localizado en la estacién del

op rador (este tipo de instrumentacién es muy cara y esta mas allé del alcance de la mayoria de los

a}401ionados).

8. Deben darse se}401alesde advertencia antes de las pruebas (o siempre que las vélvulas de los cilindro dc gas

estén abiertas) para noti}401caral personal que el area es arriesgada. Una prueba NUNCA debe ser intentada

hasta que el operador se haya asegurado que todo el personal esta detrés de las barricadas de seguridad o

por otra parte protegido.

9. Al personal debe permitirsele trabajar en el érea de prueba solo si el combustible y el oxidante estén

separados y no presurizados.

10. El personal que maneja propelentes debe Ilevar equipo de seguridad como guantes, escudos de la cara

(protcr}401oresfaciales), o delantales de caucho. Recuerde que la mayoria de los combustibles son téxicos; no

respire vapores de combustible incluso durante un tiempo corto.

ll. Nadie fumando se perrnite en cualquier parte cerca de un area de prueba cuando los repelentes también

estan presentes. Recuerde que los vapores de combustibles de hidrocarburo (como la gasoline) pueden

viajar distancias largas desde el area de prueba y pueden encenderse en un punto rcmoto del banco de

pruebas.

12. Una lista de chequeo es util al dirigir el disparo de un motor cohete y debe componerse de eventos

técnicos y puntos de seguridad para ser completados antes del disparo.
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5.11.-CHE! QUEO EXTERIOR DEL MOTOR Y CALIBRACION:

Después de que el motor cohete se ha fabricado, varios chequeos y calibraciones del }402ujodeben hacerse

antes probar con propelentes activos.

U
' 5.11.1. Comprobacion de pérdidas:

' Conecte el recubrimiento refrigerante del motor a una fuente de agua presurizada facilmente disponible

(como el suministro para el césped 0 para la casa, la presion debe ser 50-100 psi sin flujo). Fije un medidor

de presion al puerto de toma del recubrimiento y abra la vélvula de agua, permitiéndole, al agua, llenar el

recubrimiento. Observe las perdidas del recubrimiento y el motor. No debe haber ninguna perdida.

Un chequeo de presion, similar, debe realizarse en el cabezal del inyector de combustible. Dado que la cara

del inyector no es facilmente desmontable, realice esta prueba por flujo de agua a través de] inyector. Use

un }401ltroen la linea de agua para evitar tapar los peque}401osagujeros de la inyeccion de combustible. Use un

medidor de presién }401jadoa la linea de agua tan cerca del puerto de entrada del inyector de combustible

como sea posible. Alli no debe haber ninguna perdida.

�030\J�030
\ 5.11.2. Calibracién del }402ujo:

�030 La proporcion de }402ujode agua a través del recubrimiento refrigerante del motor debe determinarse para

_ varias presiones de entrada. Use una balanza de ba}401ou otra disponible para pesar, en un recipiente, el agua

que }402uyea través del motor en un periodo cronometrado. La presion de agua puede medirse a la entrada o a

a salida del recubrimiento refrigerante. Fije una manguera }402exible(puede ser la variedad de jardin) al

uerto de salida del recubrimiento refrigerante y abra el agua para que }402uyaa través del recubrimiento a la

p esién deseada. Una vez el }402ujo}401rmeha sido Iogrado mueva rapidamente la salida de la manguera al

e \ipiente de captura por un periodo de 30 segundos, entonces rapidamente quite la manguera del

recipiente. Para cronometrar use un reloj de parada (tipo reloj de cocina) o la aguja del segundero de un

reloj qge sean exactos. Obtenga el peso neto del agua reunido por substraccién del peso del recipiente vacio

al pes(�030}�030delrecipiente lleno. Divida el peso neto por el tiempo de recoleccion del agua y el resultado seré la

proporcién de }402ujode agua en lb/seg. Esta operacién debe repetirse varias veces a diferentes presiones para

obtener las caracteristicas de flujo del recubrimiento refrigerante. Si la presién de agua disponible es

insu}401cientepara lograr el dise}401ode la proporcién de }402ujode agua, veri}401queel tama}401ode tuberia o

manguera usado entre la fuente de agua y el motor; puede estar restringiendo la proporcién de }402ujode agua.

También veri}401queel tama}401ode la manguera de conducto }402exibleusada. Si estas pruebas muestran que una

presion mayor se requiere para lograr la proporcion dc }402ujodeseada, una fuente diferente de agua

refrigerante puede requerirse. Bajo condiciones extremas, un tanque presurizado con aire o una bomba a

motor de riego pueden requerirse. Otra solucién es desmontar el motor y re-taladrar el recubrimiento

exterior para abrir el pasaje de }402ujode agua. No debe ser quitado material de la camara/tobera de

combustion.

Usandp agua pruebas de proporcién de }402ujodel inyector pueden ser realizadas de una manera similar a la

calibrac/tion del sistema refrigerante, aunque su valor es cuestionable. Las caracteristicas de }402ujodel agua y

los combustibles de hidrocarburo son diferentes, de manera que la calibracién con agua no es directamente

comparable a lo que ocurrira cuando se use combustible. Sin embargo, la caida de presion exigida por un

}402ujode una dada cantidad de agua proporcionara-alguna indicacion de cuan cercanamente los objetivos del

dise}401oselograron. Esta prueba debe dirigirse de la misma manera que la prueba de calibracién de agua

refrigerante excepto que el tiempo de }402ujodebe alargarse bastante para acumular por lo menos diez libras

de agua.

1.62)
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5.1l.3T�030JChequeodel banco de pruebas:

Después que el banco de pruebas y el area del operador esten completos y sus componentes instalados,

deben dirigirse pruebas para determinar que ninguna pérdida de gas 0 de liquido ocurrira cuando los

propelentes reales sean usados. Llene el tanque de agua limpia. Tape las lineas de combustible y oxigeno

donde normalmente se }401jariael motor. Presurice el sistema a 100 psi y veri}401quelas perdidas. Una solucién

de jabén puede usarse para veri}401caralrededor de todos los accesorios y sellos. Las burbujas de jabén

indican la presencia de una pérdida de gas. Si ninguna pérdida esta presente, aumente la presion a 200 psi y

repita el procedimiento de deteccién. Continue este procedimiento hasta que se alcance el punto de presion

de prueba y ninguna pérdida esté presente. Despresurice el sistema y rellene e1 tanque de combustible con

. agua limpia. Fije el motor cohete a su montaje de prueba y conccte todas las tuberias. Presurice el banco en

la maizgra normal y practiquc la ignicién y operaciénes sucesivas usando agua como combustible (oxigeno

gaseoso puede de manera segura ser usado en estas pruebas, si lo desea). Si ninguna pérdida se desarrolla,

vacie el tanque de combustible de agua y sequelo con }402ujode gas nitrégeno durante varios segundos. El

motor y el banco de pruebas estén ahora preparados para su primer encendido caliente.

5.12.-IGNlCI(')N Y FUNCIONAMIENTO:

La discusion de la ignicién del propelente ha sido reservada hasta este punto dado que realmente es una

uncion del banco de pruebas y se requiere solo para el funcionamiento real del artefacto. Los propelentes

sados en el motor cohete del a}401cionadorequieren una fuente separada para la ignicion. Como los motores

n pqsgue}401os,el uso de una bujia no es generalmente factible. Y aunque lo sea, la ignicion de los

p opelentes entrantes en la camara de combustion por una peque}401abujia es peligrosa e inestable.

C onometrar los propelentes es sumamente importante en un motor cohete liquido bi�024propelente.Un exceso

de cualquier propelente (si los dos son Iiquidos) en la camara de combustion puede causar una severa

sobrepresion en la ignicion (Conocido como un arranque "duro") y la posible fractura de la camara de

combustion. El motor del a}401cionadoque usa oxigeno gaseoso no es tan sensible a los arranques duros como

si el oxidante fuera un liquido.

Ciento de pruebas con peque}401osmotores cohete de combustible liquido empleando oxigeno gaseoso como

oxidante han indicado que una fuente caliente de ignicion proporciona unas excelentes caracteristicas de

ignicién del propelente y reduce drasticamente los arranques duros. Una fuente caliente de ignicion trabaja

como sigue: dos longitudes de alambre sélido aislado numero 16 0 I8 se encintan juntos y sus extremos

expuestos se doblan para formar una abenura para la chispa de aproximadamente 3/32 de pulgada. Una

cantidzztel peque}401ade algodon es envuelta alrededor, o }402jada,al alambre muy cerca de la abertura para la

chispalpero no obstruyéndolo. Este conjunto de ignicion se empuja a través de la tobera en la camara de

combustion del motor cohete para que la abertura para la chispa este�031en el extremo mas bajo de la camara

de combustion pero no bloqueando la garganta de la tobera. Los alambres fuera del motor estarén torcidos o

encintados para sostener el conjunto dc ignicién en posicion durante la fase encendido. Los extremos libres

de los dos alambres se }401jana la fuente de la chispa (una bobina de chispa de un Ford Modelo T es ideal

para este proposito). La Figura 74 detalla esta ignicion de fuente caliente.
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igulqga 74. Ignicion de fuente caliente para los peque}401osmotores cohete de combustible liquido que usan

oxigbno gaseoso como oxidante. La ignicién se consume durante cada uso y debe reemplazarse.

El procedimiento de i gnicion, después que el banco de pruebas es preparado para disparar es:

1. El operador determina que el area esta Iibre y lista para disparar.

2. El operador veri}401cael funcionamiento de la bobina de chispa y Iuego desconecta la bobina de la bateria

por seguridad. La bateria debe estar en la estacién remota del operador.

3. El algodon de la i gnicién se empapa en gasolina o querosén.

4. La i gnicion se empuja a través de la tobera en la camara de combustion y es asegurada.

5. Se abren las vélvulas de cilindro dc gas, el tanque de combustible es presurizado y todas las presiones de

gas ajustadas a los valores de operarcién.

6. Se permite al agua refrigerante }402uira través del motor en la proporcién apropiada.

7. La cémpana o bocina dc encendido es sonada. La bobina de chispa es reconectada a su bateria.

8. La xllélvula de aguja de }402ujodel oxigeno se abre muy ligeramente para permitir un }402ujomuy peque}401ode

oxigeno gaseoso que pase sobre la ignicién y fuera de la camara de combustion.

9. Se da energia a la bobina de chispa. Dentro de la camara de combustion el algodén de la ignicién debe

estallar en llamas inmediatamente en la atmosfera dc oxigeno. El operador puede tener di}401cultadpara

determinar que el algodén realmente esta quemando aunque los peque}401ospedazos encendidos de material

son arrojados de la tobera.

10. La�030valvula de aguja de mando del combustible se abre ahora muy ligeramente para permitir al

combustible }402uiren la camara de combustion. Una llama debe aparecer inmediatamente a la salida de la

7 tobera y debe oirse un sonido silbanle bajo.

11. Las proporciones de }402ujodel oxigeno y del combustible deben ser ahora rapida y simulténeamente

aumentadas abriendo las vélvulas de aguja de mando hasta que el medidor vinculado a la presion de la

cémaraede combustion indique que las condiciones deseadas existen dentro de la camara.

12. El l3perador necesitarajuzgar si mas 0 menos oxigeno se requiere para la proporcién de funcionamiento

de O/C deseada. Ma's oxigeno so requiere si la descarga es amarilla brillante o humeante (ésta es una

indicacién de carbono no quemado en la descarga); si la descarga es transparente o azulada el }402ujode

oxigeno debe disminuirse ligeramente. La correcta proporcion de mezcla se logra cuando los gases de la

descarga son transparentes (o casi) y el estallido supersénico (diamantes de Mach) en la descarga es

claramente visto.
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Recuerde que cuando usted varia los }402ujosde combustible y oxidante no solo esta cambiando la cantidad

dc material que atravieza el motor sino que también esta afectando la temperatura de los gases ardientes.

Los do; efectos afectan la presion de la camara de combustion.

13. El iuido del motor seré bastante alto, lo que es un buen indicador del funcionamiento del motor. Puede

ser necesario Ilevar proteccién auditiva debido a este alto nivel de ruido.

14. El operador debe tener un cronémetro o debe tener algun indicador de tiempo de funcionamiento del

motor. Es bastante seguro permitirle al motor simplemente funcionar hasta vaciar el combustible liquido. El

nitrégeno gaseoso que presuriza el tanque de combustible entonces purga el sistema de suministro dc

combustible automaticamente. El motor detendra su funcionamiento abruptamente y el operador puede

. entonces cerrar el }402ujode oxigeno gaseoso. Si el motor se detiene antes del vaciamiento del combustible la

vélvula de mando del }402ujode combustible debe ser rapidamente cerrada, y Iuego abierta la valvula de purga

de nitrégeno. Después que cl motor ha detenido su funcionamiento (asegurando asi que la purga de

nitrégeno ha forzado todo el combustible del motor) la valvula del oxigeno gaseoso puede apagarse. La

�030 valvula de purga de nitrégeno es cerrada, las valvulas de los cilindro son cerradas y la valvula de venteo del

tanquegie combustible abierta. La linea de oxigeno es venteada abriendo la valvula de aguja del }402ujode

oxigeno brevemente. Debe permitirse al agua }402uira través del recubrimiento refrigerante del motor durante

varios minutos después del }401ndel funcionamiento.

15. En caso de falla del motor, la sucesion de cierre detallado en (I4), debe seguirse. Siempre el cierre del

ombustible liquido «primero. Si las partes de metal del motor estén quemandose también cierre

i mediatamente el }402ujodel oxigeno gaseoso (el metal se quema vigorosamente en ambiente de oxigeno).

. Un nuevo ignitor se requerira para cada intento de ignicién o disparo. El conjunto de ignicion se

co sume parcialmente durante el proceso de ignicién y cl residuo se sopla répidamente de la camara de

combustion en la ignicién del combustible liquido.

l7. Siempre inspeccione el motor y los demas componentes para detectar da}401os,recalentadas o manchas

calientes antes de otro encendido.

18. Algunos dise}401osde motor pueden exhibir inestabilidad de la combustion (soplidos, traqueteos, tosidas,

(.�030.01'nl)l.'-.;:3l.l6l'lerrética, etc...) a baja presion dc camara o velocidades dc inyeccion dc combustible bajas. Para

evitar este problema, el operador debe aumentar répidamente la presion de la camara después de la

introduccion inicial del combustible liquido.

La ignicién y el funcionamiento de peque}401osmotores cohete de combustible liquido en la manera descripta

ofrecen al a}401cionadouna relativamente segura e interesante actividad. El operador descubriré reipidamente

y usara muchos procedimientos para mejorar el funcionamiento del motor y el banco de pruebas.

Después de lograr el funcionamiento inicial del motor y el banco de pruebas, el a}401cionadopuede empezar a

considerar métodos para medir cl empuje del motor y para determinar la transferencia de calor al agua

refrigerante y notar las caracteristicas de descarga del motor cohete. La fotogra}401ade esta descarga es

defmitivamente un desa}401o.Para que estos equipos adicionales se agreguen a la estructura experimental

original, el a}401cionadoen todo momento debe tener siempre en mente los procedimientos de operacién con

proteccién y seguridad.
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-» VI.- RESULTADOS ' -

�031 6.l.�024BANCO DE ENSAYQS DE MOTORES COHETE

6.1.1.-INTRODUCCION

Iffi "Banco de Ensayo de Motores Cohete" (BEMCO), 0 "Test Stands�034en idioma inglés, es

un dispositivo donde se colocan los motores cohete para su ensayo y caracterizacién. Es

V decir se coloca cl motor cohete y se produce el encendido para Iuego medir los parémetros

' bésicos de dise}401o,tales como : empuje, temperatura de combustion, presion de

combustion, Impulso especi}401co,etc. Para esto el Banco de Pruebas de motores cohete debe

consta: con el instrumental necesario para medir dichos parémetros. Es un elemento

esencial para el desarrollo de un motor cohete. Si se pone un motor sin probar en un cohete

se corre el riesgo que no tenga la potencia su}401cientepara tener un vuelo estable 0 puede

llegar a explotar. Obviamente es mejor que explote o falle en un banco de prueba y no

. cuando el cohete este montado en una rampa de lanzamiento, es un concepto de

SEGURIDAD.

=13�030; \ -

En idioma espa}401olpara simpli}401carla escritura se usan los siguientes acrénimos:

- "BEMCO" es Banco de Ensayo de Motores Cohetes.

D - �034C.E.A."es Coheteria Experimental Amateur.

- "AD" es Analégico Digital

6.l.2.�024FORMA MATERIALES Y DISENO DE UN BEMCO.

La forma, materiales y dise}401ode un BEMCO no es critico y se suele realizar en }401mcionde

lo�030;materiales y habilidades que se tenga disponible. Dado que esto es variable no se de}401ne

un tipo especi}401code construccion de BEMCO, sino que se presentan conceptos, e ideas,

constructivas para que cualquiera �030puedadise}401ary armar el suyo en funcion de sus

necesidades especi}401cas y posibilidades.

En cuanto a complejidad se puede partir desde BEMCOS elementales hasta sistemas

mas avanzados, en los cuales se mide el empuje y la presion de trabajo en funcion del

tiempo, aparte de }401lmarel ensayo. Se puede medir también otros parametros como son

temperaturas en las diversas partes del motor, vibraciones, tensiones mecanicas, etc.

Se puede ensayar un motor cohete armado como para vuelo 0 uno que tenga la

con}401guraciéninterna igual al de vuelo pero con sus partes mecanicas reforzadas y con

sistemas de seguridad por sobre-presion para evitar su rotura. -

J
6.1.3.-PARTES PRINCIPALES COMPONENTES DE UN BEMCO:

Existen muchos tipos de BEMCOS, pero todos ellos tienen mas o menos las mismas partes.

Las partes que integran un sistema BEMCO son: -

1° Un dispositivo donde va montado el motor cohete.

2° Elementos de medicion de los parémetros que se ensayan: presion, empuje,

Temperatura, etc.

3° Elementos de registro de los parémetros del ensayo y registro visual del ensayo.

V 4° Un sitio fisico donde se realiza el ensayo y que tenga los necesarios requisitos de

seguridad.
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6,�0301)t4.-CONDICIONES PARTICULARES QUE DEBE TENER UN BEMCO.

tr

Cuando se dise}401ey construya un BEMCO se debe tener en cuenta lo siguiente :

- El BEMCO debe ser rigido y fuerle para soponar las fuerzas que desarrolla el motor

cohete. Y esto es valido también usando madera para la estructura!

�024 El motor cohete debe estar }401rmementesujeto al BEMCO, en caso de usar medicién

de empuje el motor se debe mover libremente por sus guias y estas deben asegurar

�030 que el motor no quede libre.

. - Las partes delicadas deben estar protegidas en caso de explosion del motor cohete. La

Calibracion debe ser fécil dc realizar.

6Q.5.- MATERIALES CONSTRUCTIVOS PARA LA ESTRUCTURA DE

. UN BANCO DE ENSAYO DE MOTORES COHETE ( BEMCO ).

Cualquier material con el cual se obtenga una estructura rigida es apto para hacer un Banco

de Ensayo de Motores Cohete (BEMCO). Los materiales tipicos son:

-Per}401lesestmcturales laminados de acero (L,I,C,T)

-Per}401lesde aluminio(L,l,C,T).

-Tubos de acero y/o aluminio.

- �024Angulosde acero perforados para estanterias.

Para BEMCOS peque}401osun material recomendable es el angulo de acero estructural que

segutiliza para las estanterias metalicas comerciales y que esta perforado, teniendo también

angulos de refuerzo y pernos estandar. Su obtencién no es di}401cily ya vienen pintados.

Esto permite armar facilmente estructuras bastante rigidas y livianas; basta cortar y armar.

También perrnite su reutilizacion ya que se desarma por tener tomillos. Con ello Se Va

adaptando el dise}401oa las necesidades de dispositivos para la practica de los motores cohete

de peque}401oy mediano empuje. Sin embargo para dise}401arBancos de Pruebas dc Motores

Cohete de Empuje bastante considerable es preferible utilizar per}401lesde acero estructural

. laminados en caliente ASTM A-36, soldados y empemados, con lo que se consigue

b estructuras mucho mas resistentes y llvlanas, y si es que se hace un dise}401omodular puede

ser desarmado y hacer ciertas modi}401cacionespara su facil adaptacién a diferentes tipos de

' cohetes con diferentes empujes.

I .5�030. WM ,
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Fig. 75. Per}401lesangulares y elementos usados para armados de estanterias metélicas.
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_ armada de estanterias metélicas y BEMCO.
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6.2.- CLASIFICACION DE LOS BANCOS DE PRUEBAS DE

MOTORES COHETES:

Se puede clasi}401carlos Bancos dc Pruebas de Motores Cohete de diferentes formas,

de hecho, en nuestro caso en particular, cuando empezamos a dise}401ary fabricar

nuestros primeros motores cohete de combustible solido, no disponiamos de ningun

Banco de Pruebas, y lo que haciamos era enterrar en el desierto el motor cohete en

el desierto y accionarlo eléctricamente a una distancia de aproximadamente 200

J .�030metros. En esta prueba si bien es cierto no se podia medir el empuje, si se podia

�034Jdeterminar el tiempo de combustion, la resistencia de la camara dc combustion del

motor cohete, la uniformidad del }402ujode gases por la tobera,y en forma aproximada

la temperatura de los gases por la tobera. Con la comprobacién de estos parémetros

bésicos estzibamos listos para disparar nuestros primeros cohetes de combustible

solido ,este procedimiento nos dio muy buen resultado hasta el punto que llevamos

dispaxando mas de 200 lanzamientos exitosos.

Una forma de clasi}401carlos Bancos de Ensayos de Motores Cohete es por la forma

de ubicar el motor cohete en el Banco de Pruebas que puede ser:

~Motor cohete en posicion horizontal, con tobera horizontal (ver }401gura77)

-Motor cohete en posicion vertical, con la tobera hacia arriba (ver }401gura78)

�031�024Motorcohete en posicién vertical, con la tobera hacia abajo (ver }401gura79)

, 1 7/3 .
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Fig. No.77.-Motor cohete en posicién horizontal

O VERTICAL GUN LA TDBERA HACJA ARRIBA.

Fig. No.78.- Motor cohete en posicién vertical con la tobera hacia arriba
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Fig. No 79.-Motor cohete en posicién vertical con la tobera hacia abajo
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E§ la forma vertical con la tobera para arriba la fuerza que ejerce el motor es transferida

contra el suelo. En los otros casos se debe prever una masa 0 un apoyo rigido para

soportar la fuerza que ejerce el motor cohete. En el caso dc ubicacion vertical con la

tobera para abajo se debe prever un de}402ectorde la llama para que la misma no impacte en

el suelo.

6.2.1.-BANCO DE PRUEBAS ESTATICO ELEMENTAL.

La forma més simple de un BEMCO es poner el motor sostenido de alguna fonna y

realizar su encendido para ver si funciona 0 no, conocer su velocidad de combustion,

evaluar la cfcctividad de los sellos �034O�035ring (si los tuviera), o evaluar la estanqueidad

df? las roscas, ver la uniformidad de }402ujopor la tobera, etc. Se 10 puede poner semi-

enterrado o sujeto a algtma base sencilla. Decir que esto es un Banco de Ensayo de

Motores Cohete es un poco pretencioso pero formalmente no deja de serlo a pesar de tener

muy poca elaboracion. Al hacer los ensayos se debe }401lmarsu }401mcionamientoy asi se

puede obtener mas informacién }401tila }401nde corregir y poner a punto el prototipo

de un cohete determinado.
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Fig. No.80- Motor MANTONA en sus primeras pruebas, semi-enterrado
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f Fig. No.81.- Motor Cohete ISULA en su primera prueba esta'tica semi-

: enterrado
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Fig. No.82.- Motor Cohete ISULA en su segunda prueba estética semi-enterrado

.2..2.�024CALCULO DE LA VELOCIDAD DE COMBUSTION.

Siiociendo el espesor del propulsante y teniendo el tiempo de combustion se calcula la

velocidad de combustion.

web
, = __

t Ec. (83)

Donde:

- r = velocidad de combustion promedio (mm/s).

web = espesor propulsante (mm).

t = tiempo de combustion (segundos).

6."§.3.�024CALCULO DEL VALOR DEL EMPUJE (VALOR ESTIMADO).

Se puede estimar el empuje asumiendo un valor de Impulso Especi}401co:

- E = I$�030WP

�030 Ec. (84)

Donde:

E = empuje (Newton)

I�030?= impulso especi}401co(seg).

t = tiempo de combustion (seg).

' WP = peso del propulsante (Kgf).

6.2.4.- BANCO DE PRUEBAS ESTATICO SIMPLE

Aumentando cl nivel dc complejidad del BEMCO, (respecto al semi enterrar1o)se

puede ubicar cl motor en una base }401jay medir la presion de la cémara. Conociendo la

presién en funcién del tiempo se eval}401ael funcionamiento del motor y si hay que

realizar correcciones en la relacién del ( Kn) , que es la relacién entre el érea de

combustion y el érea de la garganta de la tobera.
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Bésicamente el punto es que: es critica que el motor ogere dentro de los limites de

Qresién de dise}401o.0 sino:

(J - Si es alto se corre el riesgo de explosion. Lo usual es aumentar el area de la

garganta de la tobera (aumentar el diémetro de la garganta).

- Si es bajo se pierde e}401ciencia(menor empuje). Lo usual es reducir cl area de la

garganta de la tobera (disminuir el diametro de la garganta).

6.2.4.1.�024CALCULO DEL VALOR DEL EMPUJE (VALOR ESTIMADO).

Si se mide solo el valor de presion se puede estimar el empuje asumiendo un valor de

_ rendimiento de la tobera CF(coef1ciente de empuje):

_ \ E �030PCAL-CF Ec. (85)
KJ

�030 Donde:

E = empuje (Newton)

Pc = presion de la camara de combustion (MPa).

At = area de la garganta de la tobera ( m�031).

�030 Cf = coe}401cientede empuje (adimensional).

Los valores tipicos de (Cf) para los propulsantes a base de azucares (sacarosa, dextrosa,

sorbitol) y nitrato de potasio ("Candy") son:

�024 Motor con tobera con buen rendimiento: 1,4 21 1,5

�024 Motor con tobera con medio rendimiento: 1,3 a 1,4

D} �024 Motor con tobera con bajo rendimiento: 1,0 a 1,3 .

En caso de registrar el valor de �034Empujeversus Tiempo" con la ecuacion No.85 se

obtiene un valor de empuje instantaneo. Si se desea se puede promediar todos los

valores instanténeos del empuje y asi obtener un valor promedio de empuje. También

sumando el resultado de multiplicar el empuje por el intervalo de tiempo en el cual este se

registra se obtiene el empuje total.

6,z.5.- SISTEMAS MODULARES.

Q
Un concepto que se viene aplicando en todo los palses que desarrollan motores cohete es

hacer Banco de Ensayos de Motores Cohete ( BEMCO) del tipo "modular". Esto se re}401ere

a que se dise}401aprimero los bancos de prueba para un rango de motores cohete y con

algunos cambios, modi}401cacionesy agregados nos sirven para otros rangos de potencia

de motores cohete. Con este criterio se minimiza la cantidad de material y trabajo. Este

conceplo es muy recomendado para abaratar costos.

A continuacién se muestran varios tipos de Bancos de Ensayos de Motores Cohete que se

prepararon para realizar los ensayos para motores cohete tipo MANTONA y que luego

fueron modi}401cadospara ensayar motores cohete de mayor empuje como los cohetes

ISJQLA y SHUSHUPE.

' V «:23;
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Ejemplo No.1.- BEMCO �024No.1modular para motores de propulsante sélido.

La con}401guraciénes motor vertical, tobera para "arriba". Esta montado un '

motor de la serie MANTONA, listo para su ensayo, con ignitor ya montado.

Consta de una base en "H" con una columna para soporte y guia del motor. La

presion se mide directamente con un manémetro a través de una linea con

}402uidohidréulico. El empuje se mide transformando la fuerza en presion

:5-.

7" . . , . . .. . .

Medlante un plston. En la parte superror trene una mamja para fac1l1tar su

transporte. Se observan las patas de apoyo que son regulables e

intercambiables; ahi donde van }401jadaspermite tomar la base para ponerlo en

una mayor base de apoyo.

. : Va
"

V" , J ; ~ �031

3 .._ K /1. r~,»,,,,>,�031�035~~;. ;�034, ;,:f_'.v-:§2~'?.~�031�034 z 2337 5 �030~«
" 4: A .'~,,.. ,.,:'--5/A-/v .;.=»�030./-~1 :28.�030 »"f"�024«-¢z"~' I�031.. ,.""

�031 _ " I 1'.-.

. �034 2
« ~

1 i}401lf"
vs ,3 '�034"" *3�030: 1 l " .

= I �030.<3�0303§§§�030 ,»f,"�030 " /-.

' ..
' ~ -1�031

�034J V a
A �034

4 , ' "-�030«..

2
.= r ,«3.-,�030,:�030::,:�030:�031:~if�254=,~;�031z=,V -~,x,::~u~s.=t�031�024'=2.�034-*,-av '>:«¢=: �030»'«.I':' A-4-�024 ' , .

Ed�035, H,�030 ,, �030 M I .. ., . 4, J�031- V 3

Eig. No.83.- Banco de Ensayo de Motores Cohete BEMCO-No.1.
L2
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Ejemplo No.2.- BEMCO-No.2, para motores del tipo ISULA se

modi}401capara usar con motor tipo SHUSHUPE. La con}401guraciones

motor vertical, tobera para "arriba". En el caso que se presenta como

efemplo se ve e] BEMCO-No.1 para un motor ISULA, Iuego

cambiando la torre de guia del motor (para acomodar al motor

SHUSHUPE que es de mayor tama}401o),agregando unas patas de

soporte (para tener una mayor base de apoyo) y cambiando el piston

del medidor de empuje (para adecuar el manometro existente al

nuevo rango de trabajo).Se puede modi}401careste BEMCO-No.2 para

motores mas grandes.

(:1? r

\

o �030L

if " �0301 ' �030

O _ �030V

Fig. No.84- Banco de Ensayo de Motores Cohete BEMCO-No.2.

p Con motor ISULA instalado

L)
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' Ejemplo No.3.Al hacer los BEMCO modulates también es

conveniente hacerlos desarmables para facilitar su transporte y

�035�030 reducir el espacio ocupado para guardarlos.

% �024

.. ~, �030b ,,,.,m,..,..7.~5W...;}401 .

,. . 2?�030 W
L »

.

-: - -- ' > . .. ,�0317.v. '_ . . . A£::"£

Fig. No.85.- Banco de Ensayo de Motores Cohete BEMCO-No.2

J} desarmado

*7 «web
% * u
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EjemploNo.4.- BEMCO-N03 .Para motores hibridos. Su

construccién es desarmable para facilitar su transporte y que sea

napdular. La con}401guraciénes motor vertical, tobera para "abajo".

Para motores hibridos de mayor tama}401obasta cambiar las guias del

motor, agregar una extensién a la torre y adecuar los sistemas de

medicién.

j » I"

I �030A -
�030 I

I ' . . . ;

': K r ._.1

\ I R

3 Hi .

.,
._.L-?' I L .l_ �030 t . .�0303.�030.-I. - �030 -.>>>,I~_�030L;j

Q�030 �030o_{ um.�031 7 \ ,

,c\\ 2) : �030I ." �030I '-V";

�030 ,5 �030 ' -. . J ,_ -« /-( \

.. '- '.-.1._. > \ =

"1'. �030

Fig. No.86. Banco de Ensayo de Motores Cohete Hibridos

. BEMCO-No.3
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6.3.- SISTEMAS DE MEDICION DE PRESION.

Para medir la presion en la camara de combustion de los motores cohete se pueden usar

varios sistemas, siendo los de mayor aplicacion los siguientes dos tipos:

Q - Manometros.

- Transductores de presion electronicos.

6.3.l.- MANOMETROS.

E1 sistema consiste en una toma dc presion unida a un manémetro mediante una tuberia

y con liquido. Este liquido es de alto punto de ebullicion y sirve para hacer un sello

hidréulico que cvita e1 contacto de los gases de combustion con los delicados materiales

del manémetro. Usualmente es aceite, 0 }402uidohidréulico (que es lo que més se usa).

& rum PARA LL ENADD can ACEDE 4A,,,DMU,-,_.U

BASE

E

I�030
III

�030 W
|

T l 1
>   �030

0 Fig. No.87.-. Esquema de un sistema de medicion de presion con manémetro.

Ventajas.

- Es un sistema muy sencillo.

- Este sistema es el de menor costo.

- Permite tener una precision razonablemente buena.

Desventajas.

- Requiere tener un sistema de regislro visual de los valores del manémetro.

- Requiere algfm tipo de calibracion si se descan valores exactos de presion.

65:52: TRANSDUCTOR DE PRESION ELECTRONICO. . ~

Se arma con un transductor dc presion electronico, un conversar analégico-digital y un

sistema que almacena la informacion (que puede ser un datzi-logger o una notebook) y es

conveniente tener un sistema de calibracion�030

.1�0318�0302"_)

O
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Al igual que con la celda de carga conviene realizar la calibracién antes de hacer el ensayo

para evitar problemas de errores por variaciones de temperatura, etc.

x3

TRANSDUC1 EIP

' DE FPESIDN ANPLJFIEDDUP [~UN\,~E pgm; 9/U PC

�030 I

�024 3 ' "
BA3E /

E

P�030

D

| Z Z
i �024 �031

O ' _ �024- 

. Fig. No.88.�024Esquema de un sistema de medicién dc empuje con transductor de presion.

Este es el sistema que se impuso en los bancos de pruebas profesionales y es muy usado en

la coheteria experimental. Teniendo un conversor analogico-digital de varios canales y una

sola notebook permite tener los valores de empuje, presion versus tiempo, ademés de

poder registrar mas parémetros de ensayo..

V-:;.ntajas

9�031- Técnicamente es el que puede dar las mejores prestaciones.

Desventajas

- Este sistema es el de mayor costo.

_ - Requiere un sistema de proteccién del transductor para no sobrepasar su presion

Meixima de trabajo, en particular en caso de explosion del motor. En general la �030

Proteccién del mismo es utilizar transductores muy sobredimensionados

Gcnerosamente. Ejemplo tipico: para presiones de trabajo maximas esperadas de

10 MPa (100 bar) se utilizan transductores con rango de operacion de 35 MPa

Como minimo.

6.?§.- SISTEMAS DE MEDICION DE EMPUJE. _ .

Hay varios sistemas para medir empuje. Los de mayor aplicacion caen en algunas de las

siguientes categorias:

p �024 Medicién de empuje con sistema eléstico o peso.

- Medicién de empuje con sistema de manometro y piston.

- Medicion de empuje con sistema de celda de carga.

6.4.1.-MEDICION DE EMPUJE CON SISTEMA ELASTICO 0 PESO.

Sirve en general para registrar empuje dc motores dc poca potencia, del orden de hasta 10-

Se puede hacer simplemente con un resorte que se calibra con pesas. 0 mediante un

sistema de palanca que act}401asobre un peso, tal como si fuese una balanza. También se

puede utilizar un }402ejeeléstico.

(�030E3
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Fig. No.89: Esquema de un sistema de medicién de empuje con resorte

Ventajas

- Es lo més ba.rato que se puede implememar.

' _ - Se 10 emplea en caso de tener bajos recursos materiales 0 de no necesitar tener

\ medidas precisas, 0 sea en los casos de "mejor tener algo que nada".

. Dgsventajas.

0 - Alto error en la medicion.

- Al subir la potencia y el peso del motor empiezan a producirse fenomenos de

Oscilacién y resonancia que impiden tener medidas correctas.

6.4.2.- MEDICION DE EMPUJE CON SISTEMA DE MANOMETRO Y PISTON.

Se puede hacer con un piston donde act1'1a la fuerza de empuje del motor; la fuerza se

convierte en presion la cual se mide mediante un manémetro. El registro se realiza por

. ejemplo con una cémara de video.

9 O

' TUBE] PARA LLENADD CON ACEITE MNUMURU

V �024 a 7
«, I

» BASE 0:
Cl

E, P] 57 DH %

1 /

ll /

Fig.No.90. Esquema de un sistema de medicién de empuje con sistema

de manémetro y piston .
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Ventajas.

- Este sistema es de costo intermedio. '

- Pennite tener una precision razonablemente buena.

- Es un sistema bastante }402exibleen cuanto a que con un misma manémetro se

Pueden tener distintos rangos de empuje variando e1 piston 0 para un mismo

�030 Piston variar el manometro.

Desventajas.

�024 - Uno de los principales problemas que tienen es la histéresis que tiene el piston .

que lraduce la fuerza en presion. Esto hace que peque}401asvariaciones de fuerza

no sean detectadas�030

- Requiere tener un sistema de registro visual de los valores del manometro.

.~' :.a �030~�030E

» w .. 1;

- " W: . . �035�034�024 .w.�024~"1: .

'
A �030

_,:, 3 ~�0312é"", ;, . : �034a"' ',_ }401g:

�030 V £1?

..

:.;. »

2». . �030A�030...:*�030.J..1s:M,T�031.�034..,<. .. .. 5

E

J

E E e ; ~::s::.: .. - �030 -

Fig.No.91.-. Ejemplo de sistema de medicién con piston y manémetro

V 6.4.3.- MEDICION DEL EMPUJE CON UN SISTEMA DE CELDA DE CARGA.

E1 sistema esté integrado por una celda de carga, un ampli}401cadorde la celda de carga, un

<mversor analé ico- di ital, un sistema ue almacena la infonnacién ue uede ser unc 15

data-logger 0 una notebook) y un sistema de calibracién. Se menciona el tema de la

calibracién ya que conviene hacerla antes de cada ensayo para evitar problemas de errores

por variaciones de temperatura, etc. Es el sistema que se impuso en los bancos de prueba

profesionales y es muy usado en la coheteria experimental.

.'J§..5
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' WP�030-1F3C�034BUF�031cunvzresure A/D Pt.
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�024

�024
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K5�031 .

CELDA DE CARGA

Fi .No.92. Es uema de un sistema de medicién de em u'e con sistema de celda dc car a.J

Ventajas.

- Técnicamente es el que puede dar las mejores prestaciones.

Desventajas.

1 - Este sistema es el de mayor costo.

0 - Requiere un sistema de proteccién de la celda de carga para no sobrepasar su carga

Méxima. Lotipico es utilizar topes mecénicos que Iimitan la deformacién de la

\ celda de carga.

~' 92'; �030}401r-=-' "�031"�030*«'5 ~ T �0309 �034
�030 ' ' »�030?�030i§7..:§}';;=~7�030,.,�034�031£..=v " ~¢ ,5» "

~.�031~,�034�030�030VJ. I�030V J�030 :�030N A ' > 1 1'

-» q~f�034�030:;__.~. V J�030' _:�030:gE,:'_~.. ,

_�034*' -3%; �031w-.,-~- ;' �034__,,;é': "- _�030 :~. ,, "Q 3
*=-.' '�034r_¢'..~., �034

�030 '3'-�034"§1a�0307,w�030*}401§4�034"�031u:.7.4�030"5 .;.«:i:""|�0313}401'~ �030 �034r. -�031=,* '49:» :1
,¢ ;"4:j.«: ~;= V "_�031.,_ 7.1-�031.�030V3..; ' "

<".3"' �030*5�031H�030z«, }401t�030._�034m.r5�035"''- 1, ;

"W �031x..�0311~_+ �030»"5""" 3 �030" �030~ �034M59�030 '�030fl I _, ,_ _ > _ .. _,e. U

�030I:' -,.; '_"�024:2: ,V',�030-,.;;1_V;_r,v:j,�030f: -,lf;,{,;f:~?'.:�030:1: "�030_' ;_ -'- , $1

I .�0304 �030'�030{'f--,'�030'�030�031�030.:v 7.9.; ;- V �031 3 ' »�030--~

1"�030.

. \_�030.�030

F1g.No.93.- BEMCO con celda de carga
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6.5.- SISTEMA DE MEDICION DE PRESION Y EMPUJE.

Lo usual es medir la presion y empuje en funcién del tiempo. Para ello basta combinar los

sistemas de medicién de presion y empuje mencionados anteriormente. En general lo

umal es, ordenarlo de lo mas sencillo y barato hasta lo mas caro y complejo. Por lo tanto

lasecuencia logica en cuanto a los bancos de pruebas de motores cohete seria el siguiente:

- Motor enterrado en tiena o sujeto a una base sencilla.

- BEMCO con resorte 0 pesas.

- BEMCO con manémetros y registro con video.

- BEMCO con celda de carga y transductor de presion.

6.5.1.-SISTEMA DE MEDICION CON CELDA DE CARGA Y TRANSDUCTOR

DE PRESION.

Las partes que lo integran, tal como se explico antericrmente, son:

V.- Sensor del parémetro a medir, por ejemplo transductor de presion para la presion

de camara de combustion, celda de carga para medicién de empuje,

termocupla para medicion dc temperatura, etc.

�024 Ampli}401cador,su necesidad depende del nivel de tension dc salida del

Sensor respecto al conversor analogico-digital. Su funcion es elevar el nivel de

salida del sensor al valor de tension de trabajo del conversor analégico�024digital.

- Conversor analogico �024digital (conversor A/D). Su funcion es pasar la

informacién que entrega el sensor al sistema digital.

- Notebook 0 computadora personal donde esta el programa que registra los valores

obtenidos y Iuego los presenta para su analisis.

En las }401gurasNo.94 , No.95 , No.96 y No.97,se muestran fotogra}401asde este

Srstema:

"M as 4�030
. , �030l5' iv �030�030 _

~ . _ 1

�034" 4 I�030Q . .. 5

�030�034"3"; �030V �030q

. . �031
7 _ 6 �030 .

l . x r _ , _

�0301�031" E» ' , F~.-7.,7:=\ 5":

' M \ U

1..Li

Fig.No.94.- Sensor dc presion
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Fig.No.97.- Ampli}401cador,Conversor A/D, Nootebook.
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El sistema de medicion fue desarrollado por Jorge DiStefano (experto argentino en

Coheteria Experimental Amatem), una descripcion general del mismo fue preparada por él

Esto incluye los ampli}401cadores,el conversor A/D de dos canales y 10 bit, y el programa

para la Nootebook.

6.6.- SISTEMAS DE MEDICION Y REGISTRO.

Se sabe que existen otros tipos de sistemas de medicion y registro distintos a los

m�030\:ncionadosantericrmente. Por ejemplo para los sistemas de medicion aplicando

potenciémetros, poniendo el motor en una base basculante y que se elevaba al generar un

empuje, etc.

- Si se desea experimentar con nuevos dise}401osde sistema de medicion para los BEMCOSZ

debe hacerse ,recuerde que "La mayor tragedia es no probarlo".

- Si desea tener un BEMCO con un sistema de medicién que le sirva y poder avanzar en el

desarrollo de los motores cohete no pierda tiempo y esfuerzo en dise}401osnuevos del tipo

3 "innovador" 0 con "cambios radicales". Use 10 conocido.

- Para los sistemas de registro se pueden aplicar sistemas de registro sobre papel. En general

7 Han quedado obsoletos. Se aplican a los casos de motores chicos de bajas potencias 0

~_ Donde esta se puede aplicar la politica de "mejor tener algo que nada".

6.7.- SITIO FISICO DONDE SE DEBE REALIZAR EL ENSAYO. '

Los ensayos en BEMCO son por su propia naturaleza los que presentan mayores riesgos de

explosion. Se debe considerar esto con atencion. Se debe seleccionar el sitio de la prueba y

\ ubicacion con sumo cuidado y respetar las normas de seguridad el maximo.

Lo ideal es contar con un lugar apartado y con alguna forma de proteccién natural, como

para ejemplo zanjas, colinas, rocas grandes, etc. La mejor forma de tener condiciones

s$�034g�030urases estando lejos. No olvidar de proteger los equipos de registro�030.Proveer que en

caso de una explosion los resultados de la misma no da}401ena ninguna persona ni bienes

materiales de nadie. De ser necesario tener los perrnisos o}401cialespara hacer este tipo de

pruebas seg}401nla legislacion en vigencia del lugar donde se realiza. Asi también lo

. _ necesario para transportar el motor cohete y cumplir con la legislacién en vigencia. En

nuestro caso contamos con el aval del Ejército Peruano para hacer las pruebas de Banco

y de lanzamiento de Cohetes en la Base de Blindados de Piedras Gordas en Ancén.

6.7.1.- FILMACION DE LAS PRUEBAS.

Es muy }401til}401lmarel ensayo del motor y Iuego hacer su analisis detallado. Se puede usar

}401linadorasanalogicas, las cuales pueden dar en general una resolucion de 33 imagenes

por segundo, o digitales que permiten el doble o mas de imagenes de alta de}401nicién. _

Actualmente hay camaras fotogra}401casdigitales que penniten hacer }402lmacionesbreves de

10 a 40 seg. Para ver las imagenes en rm televisor se hace avanzar la videocasetera cuadro

por cuadro, se registran los valores y Iuego se los pasa a una hoja de calculo para su

procesado. Si se puede digitalizar una imagen analogica es mejor ya que no provoca

desgaste de la cinta y cabezal de la videocasetera. Es conveniente que la }401lmadoraeste

protegida en caso de explosion del motor

5&9�030
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6.8.- RECOMENDACIONES PARA DISENAR UN BUEN BANCO DE

PRUEBAS DE MOTORES COHETE EN DIEZ PASOS.

[DA manera de guia sc presentan los pasos a seguir para hacer un buen BEMCO:

1° paso Defmir la prestacion que va a tener el BEMCO: rango de empujes que va a medir,

rango de tama}401os}401sicosde los motores a ensayar, que parametros se desea medir.

2° paso Analizar el material constructive a emplear en funcion de disponibilidad de

materiales, costos y disponibilidad de medios para hacerlo.

. 3° paso De}401nirla disposicion del motor en el banco: vertical, horizontal, tobera para

arriba 0 para abajo.

' 4° paso De}401nircon que se van a medir los parémetros del ensayo: manometro? celda de

carga? y como se va a registrar.

5° paso Defmir el sitio para usar cl BEMCO. Requerimientos de proteccion? Va a ser

portatil o quedara }401jo?debe ser desarmable'.7.

6° paso Dise}401arel BEMCO.

7° paso Construir el BEMCO.

8° paso Probar el BEMCO "con cargas y presiones }401cticias,calibrando previamente los

�030 instrumentos.

9° paso Probar el BEMCO con el motor cohete motivo del ensayo, calibrando previamente

los instrumentos. Respetar siempre las reglas de seguridad.

10° paso Evaluar los resultados del ensayo y del anélisis al desarmar el motor usado.

i 63:; ANALISIS DE LOS RESULTADOS OBTENIDOS.

�030 Los BEMCO se usan para obtener informacion. La misma se basa en registrar datos antes,

durante y después del ensayo. Es importante antes del encendido del motor cohete registrar

todos los datos de pesos y caracteristicas de lo que se va a ensayar, en particular peso del

propulsante y diémetro garganta de la tobera.

' Del analisis de los valores registrados durante el ensayo no solamente se obtienen las

curvas de "Empuje versus Tiempo" y "Presion de camara de combustion versus Tiempo"

sino también:

-Tiempo dc combustion

-Empuje total

-Empuje promedio y maximo

-Impulso especi}401co

-Presion de camara dc combustion promedio y valor maximo

- Retardo en el inicio de la combustion

- Flujo de masa

_ - Coe}401cientedc empuje

Luego del ensayo, y aparte del ana'|isis de los valores registrados, se realiza un

"analisis post-encendido" donde se determina:

. -Restos de propulsante sin quemar.

-Erosion en las distintas partes de la tobera.

�030. - Restos de residuos de la combustion del propulsante_

�024Puntos de sobre temperatura en la camara de combustion.

- Deterioro en la aislacion térmica y/o inhibidores de la combustion.

i Peso de las distintas partes.

' - Pérdidas en los sellos dc cierre.

I �024Da}401osen la estructura del motor�030

a o 529
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6.10.- SEGURIDAD.

Algunos detalles relativos a la seguridad son en particular muy importantes:

-Contar con medios para extinguir posibles incendios.

-Tener medios de proteecion personal, en particular guantes para tocar cosas calientes.

- Cuidar del medio ambiente. No dejar basura.

- Veri}401carque el humo y ruido que se genera no afecten alas personas ni perturbe a la

_.) Flora y fauna local.

Ra - Estar lo suficientemente alej ado del BEMCO para no ser alcanzado por esquirlas en

caso de explosion.

- Considere siempre la posibilidad de una explosion y prevea las medidas para reducir

los posibles da}401os.

6.1l.- REPRODUCIBILIDAD DE LOS RESULTADOS.

Se insiste en recomendar probar los motores en mi BEMCO, para no tener "sorpresas"

desagradables al momento de realizar un lanzamiento con un cohete. Sin embargo un

ensayo estético exitoso no es garantia de funcionamiento del motor cohete en vuelo.

Hgy tres motivos principales para esto :
by

lero.-Falta de rcproducibilidad en la fabricacion del motor. Tanto por usar materiales

distintos como por un proceso de fabricacion diferente. La sugerencia es tratar de mantener

procesos de preparacion de propulsantes que estén escritos y que tengan todos los

parémetros controlados. 0 sea "Control de Calidad". Controlar la calidad del propulsante

(densidad correcta, velocidad de combustion a presion atmosférica igual en todas las

partidas), la calidad de toda la parte mecanica (hacer siempre prueba hidraulica del tubo

motor completo).

2do.--Condiciones de trabajo del motor diferentes a las de la prueba. Ejemplos tipicos son

,�024_diferentes temperaturas iniciales entre el ensayo y las condiciones para vuelo, tener un

V propulsante envejecido. Aqui la sugerencia es mantener las mismas condiciones de prueba

que las de aplicacion.

3ro.�024Condicionesdinamicas sobre el motor que no estén presentes en un ensayo estatico.

Aqui la sugerencia es prever en lo posible las mismas y eventualmente hacer algun ensayo

en vuelo con un cohete sencillo que reproduzca cl proyecto }401nal.En la practica lo que se

_ realiza es mantener un control de calidad de lo que se hace y hacer varios vuelos para tener

con}401anzaen el funcionamiento del motor. La practica de la C.E.A. permite "ine}402ciencias"

_ al tener mayores margenes de seguridad, 0 sea utilizar tubos motores con mayores presiones

de rotura. Esto da un mayor peso que se compensa con tener un motor un poco mas potente

pero el bene}401cioes reducir el riesgo de una explosion.

\ �024J
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6.l2.- SUGERENCIAS ADICIONALES PARA EL BANCO DE ENSAYO DE

MOTORES COHETE:

R�030

�024Anote todos los detalles de imponancia en un cuademo en el propio campo de

Pruebas dc motores cohete.

- Utilice una lista de veri}401caciénpara no olvidarse de nada cuando va a salir a realizar

Las pruebas de campo.

_ - Utilice una lista dc veri}401caciénpara seguir todos los pasos para el ensayo.

Q) - Siga estrictamente las reglas de seguridad.

I - Péngale un llave de paso pa.ra cerrar la salida del liquido en momentos de transporte

/-5 ' ' del BEMCO.

Limpie répidamente cl BEMCO Iuego de la jomada de ehsayos.

. - Seguridad, Seguridad, y mucha Seguridad ante todo.

�03041)

1
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6.13 Resultados obtenidos en el Banco de Ensayo de

Q Motores Cohete, para varios cohetes :

TANGIKRANA MANTONR SHUSHUPE.

I-A I-D I-F '

Diaimetro .. .. .. ..

T�031d Schedule ASTM A- ASTM A-

 
Diémetro de

Garganta 12 15 17 23

d= mm.

�030 KN -DEX KN -DEX KN -DEX KN -DEX

» M@ 30333 256-53 2877
Peso

'{i�031ropulsor 0.583 1.2 1.806 3.04

K

Presién

Méxima 65 62.5 62.5

bar

1960 2347-4 3949
Impulso

Especi}401co 132.5 132.5 132.5 132.5

IS I

r-;Relaci6n
25/1 28/1 30/1 3014/1

(rs/s 43236 E
Tiempo de

Combustién 22 20 21.8 20

tc= se.

Temperatura

de
Combus}401én 1350 1345 1348 1350

Tc = "C

O ]< �030
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V_II.- DISCUSION:

. 7.l.- CONCLUSIONES:

- Los Bancos de Ensayo de Motores Cohete (BEMCO),diser"iados yprobados con

Diferentes Tipos de motores cohete demostraron su versatilidad, sobre todo aquellos

Bancos Dise}401adosutilizando el sistema modular, debido a que se les puede cambiar

Algunos Componentes para adaptarlos a otro rango dc motores cohete distinto para

, los que Fueron dise}401adosen un principio.

0- Tanto para el dise}401ode los motores cohete como para el dise}401odel Banco de pruebas

a }401nde abaratar costos, se utilizo materiales féciles de conseguir en el mercado

nacional interno, como son : tubos de acero sin costura para calderas tipo ASTM A-

l92,tubos de acero sin costura tipo Schedule 40 ,per}402leslaminados en caliente de

acero estructura] tipo ASTM A-36,tanques de nitrégeno, tanques de oxigeno ,de

segunda mano y utilizadas en otras industrias como son los procesos de soldadura 0 en

�030 Hospitales, reductores de presion, manémetros, sensores de presion y temperatura,

valvulas de globo y compuena, componentes eléctricos y electrénicos que se

encuentran fécilmente en el mercado informal.

._ - Normalmente todo cohete prototipo dise}401adotiene que pasar necesariamente por el

\-3 Banco de Pruebas antes del lanzamiento. Por mas simple que sea el Banco de Pruebas

siempre nos proporcionara una informacién valiosisima.

- Los Bancos de Prueba de Motores Cohete se deben dise}401ar.considerando el tipo de

- Cohete que se va a ensayar, para asi colocar el instrumental necesario en funcion al

rango de los paramctros a medir.

7.2.- RECOMENDACIONES:

�024 Format grupos de Investigacion Publicos y Privados a fin de continuar investigando

I�030sobre los Motores Cohete de combustible Solido, Liquido e Hibrido. Este tipo de

U Investigacion es decisiva para la Defensa Nacional, para que asi el pais se pueda

desarrollar en Paz.

�024 Crear un organismo autonomo en el Peru, con ingenieros capaces, que centralice la

Investigacién en Coheteria, porque el actual organismo (CONIDA), no esta

cumpliendo sus objetivos, es asi que ya cumplié mas de 30 a}401osde existencia, y hasta

ahora no tiene un solo Cohete de dise}401opropio, es mas el ultimo Cohete que disparé el

0 llamado �034PAULETI�035,es una copia del Cohete argentino �034ORIONI�035,y ademés ni

siquiera tiene dise}401osdc Cohetes de Combustible Liquido ('3 Hibrido.

- Solicitar apoyo }401nancieroa algunos organismos Publicos y Privados (a las Fuerzas

Armadas), para la Investigacion y Desarrollo en Coheteria, porque resulta anecdético,

Q ridiculo y frustrante, que este Proyecto dc lnvestigacién haya sido }402nanciadopor el

que habla.

- Continuar con la Investigacion y desarrollo de los diferentes tipos de Motores Cohete,

. - con diferentes cargas utiles y diferentes alcances.

i9l+j
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' BANCO DE ENSAYOS DE MOTORES COHETE

BEMCO �024O2:

~ LEYENDA:

1 .- Soporte longitudinal del Banco

(L�0244"x 4�035x�030/2�035).

A .- Soporte transversal del Banco

(L�0243�035x 3" x 2." ).

3 .- Platinas para soportar el empuje

( 4" x W�031x 40").

4 .- Soporte vertical principal del cohete 4 _

(C �0248" x 4" x 48").

'35 .- Dispositivo sujetador superior del cohete

' (con 4 pernos de alineamiento).

6 .- Dispositivo sujetador inferior del cohete p

( (con 4 pernos de alineamiento).

7 .- Pistones amortiguadores del empuje

(de 1 �030/2"x 30" de Iongitud).

'8 .- Manémetros para la medicién directa

de la presion en la camara de combustion

�031 y para la medicion indirecta del Empuje.

9 .�024Motor cohete listo para el ensayo estético.

21.2 �030
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9.2 �030EANEXOS �030

9.2.1 Tablas y gréficos en unidades métricas.

- Ox1dante / Combustible (kg/cmz) de mezcla (OC) (s)

%
.

Afjdo Nitrico Rojo Fumante / JP 4

Ngta: Expansién a 14,7 PS1 (I atmésfera aprox. 1,03 kg/cmz)

\

.

ser determinada por;

p2 = pl (P2/P1) (T1 /T2), donde P1= 1,034 kg/cm2,T1=. 20 °C,p1= 0,0013} g/cm3

 O

�030.



l 1 O

Tabla A-03. Parémetros de la tdbera para varias presiones de la

cémara

)1 = 1,2, P,,,,. = 1,034 kg/cmz

PC (kg/cm�034
0,725

0,606
0:74

-

Tabla A-04. Capacidad media de carga de

tornillos dc acero de alta resistencia. FS = 2

Tama}401odel tornillo Caacidad de cara, k

,- 10- 32
I.) 1/4 �02420 1088

1/4 ~ 28 1247

3/8 �02416 2630

3316

�030Q S9 3177
�030S�031 .

§ Oxigeno/Gasolina, O/C = 3
(G

�030;3°33 �024Oxigeno/Alcohol, orc = 1,5

3
*5;
E 2899

L) 27600 7 14 21 23 35

. Presién de la cémara, kgicmz

' Figura A-01.-Temperatura Vs. Presién en la cémara

Para propulsores : Oxigeno/gasolina y Oxigeno/alcohol.

2-1 8 N

W 0

1 \ �030

A./�030



I ;

3315

9 2750 �030
N,

§ .

Z

E

% 2204
E Oxigeno/Gasolina

S

'3. ,
�030E 1.648 Oxxgeno/Alcohol

E-I

.- ' �031x
_.J

1093

0 1 2 3 4

' Proporcién de mezcla, O/C '

Figura A-02.-Temperatura Vs. Proporcién de mezcla para

Para propulsores: Oxigeno /gasolina y Oxigeno/alcohol.

- 300

J Oxigeno/Gasolin_a, O.fC = 2,5

275

. 8»

�030go250;

. g �030

L�030
225

Oxigeno/.A1coho1,0/C =1,2

' Pa = 1 kg/cmz

' 200 _

- 0 7 . 14 21 28 55

Presién de la camara, kg/cmz

Figura A-03.-Impulso especi}401coVs. Presién en la camara

Para propulsores: Oxigeno/gasolina y Oxigeno alcohol.

3?)

U
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0

9.2.2 Férmulas (en orden de uso), magnitudes y unidades en sistema métrico.

Las magnitudes son acordes a los libros actuales de termodinémica.

3 I5! =L

0 1sp~g

r + I

E T2 = 0,909 %-
'1»=°9564-Pc

�030 {R - T
'7 AR �024_-1 . cte . __i .

P�035 y

0 17 D_ = �030L. A�034
" 7:

A

Ag *

 D�030= 4 . A.�030
V It

-I
21 l/�030,=I,I~(A~L,)3L_=L

�030L �0301,1 -A�030_

A __

u 2 ' EL  
A=U-[Ir-MDL +2-e>l

'

24 Q'=c,,-Ih-AT=>n'2=i
c,_ -AT

D2 =,/L4" +D,�031
V.. 30�035"7

4 25 A - T--�024'h�030
. Cd-J2-g-A-AP

0 Sin mimero A =L

.0" �030Va



§�030\

J

9.2.3 Ejemplo de célculos de dise}401o,en unidades métricas.

P.= 21 kg/cmz.

E = 88,3 N. " _

P,= 1 atm = 1,033kg/cmz.

Oxidante = oxigeno gaseoso.

Combustible = gasolina.

Paso 1:

Propoggién de 0/C éptima (aproximadamente) = 2,5.

lsp (apfoximadamente) = 260 segundos.

' kg - ry88,3

m=�024E�024=~{i=0,o35ky
Isp-g 260s-9,8l�031%2 -9

. kg
my 1

r +l 3,5 5

m,, = n'1�024rr'1c=0,035 kg�0240,010kg= 0,025 1%

(L) .

Paso 2:

Tc=3712°C=3445K \

TK =0,9O9-TL.=0,909-3445K=3l3I,5 K �030 .

Paso 3-:

PK =0,564-P�030= 0,555-21 "%m2 =11,87 "%m2 �031

Paso 4:

~ ' ~ R - T
(1 Ag =_�031l.c,e._x'
.,J Pg 7

k J .0,035 % I 346,42Ag,K 3131,5 K
Ag = VT .

1137 -%m2 98100C�031"51'Sz «

kg

,1 =_.__O�031035K ..;�024�024'2 - /9o401186m72
, I: �031

11,37"<%m2 9s10ocm/M»: 5

0,035 "g/ I 2 2
�030V~.\ A�035= �030.1-V.._(�0242f�024-950,8 �031%= 0,0000285 m = 0,285 cm

1,�030 11,87 %m2 98100C"%H2

222 V
\ \

b » =..,;/



Paso 51:�030

pt} .

[4 - A
. D�034= �024�024"=./0,3623 cmz =O,6 cm

71

Paso 6:

i = 3,65
AL�031

�030/

O 5 A
A, = �024¢-AL,= 3,650,285 cmz = 1,04 cm?

C) A»:
Paso 7:

13,311 = ,/1,324cm1 = 1,15 cm
It

Paso 8:

L�030= 152,4 cm

V, = L *-A2 = 152,4 cm-0,285 cmz = 43,43 cm�031

Paso I

I4. =11-(A, ~L,)
D5 = 3,05 cm; Ac= 7,3 cm2

3

L�030=L= =5,4] cm

1,1-AL 1,1.7,3 cmz

Paso 10:

ke_ PD - 21 %mz-3,05cm

25 2-562 46"<V
�031 cm?

e = 0,057 cm

e = 0,24 cm

:33};



Paso 11:

A = I! ~ LL. -(D�030+ 2~e)+ drea del cono de la tobera

A = 7r - 5,41 cm - (3,05 cm + 2 - 0,24 cm)+ drea del cono de la tobera

"A = 60 cm2 + a'rea del cono de la tobera

, A: l,I-60 cmz =66 cm2

0
qA=490,84W/cm2oJ/cmzs. '

E; .

Q = «L -A = 490,84 �034/cm1~66 cmz = 3239s,44 W '

Paso 12:

AT = 22,22 K

Q=c,,-Ii:-AT:>»'1=�024-L
cl, ~AT

. O m= =0,3s 1%

V kg~K �031

Paso13:

D1: Dc+2-rw =3,05 cm+2-0,24cm=3,53 cm

D2 = fi+D'2

Va �031/7..'7�031

F 4-0 35 �031�030gV y .

�030J D2 =  +(3,53cm)1

914,4 A600: gm, -Ir

D2 = ./12,95 cmz = 3,6 cm

D; �024D,= 0,07 cm

El espacio para el }402ujode agua es de 0,035 cm.

r ' .

Q :52} O
«,1
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Paso 14:

. _ kg _ kg _ ]mt _o,o1o /5 �024(),6/nin_o,s42 A1in

Cd=0,7

O Cm 2'g�030PwAP

kg0,010

. . . 3 . 80,7 J2 9,81%; 712,3 /m, 70306,96 /11

0,0105%
A = �024�024;k~�030�024= 0,000o00455 m2

0,7-3l356,86 y 2
s-m V

A = o,0o455 cmz

Un agujero de inyeccién usado V

. D: /u: /4~_09095§m:0,0,6 c,,,
7r 7!

Dos agujeros de inyeccién V

. . 2

D: J13 = ,/�024LM0455 "�035=o,054 cm 0,054 cm
7r-2 It-2

Paso 15:

v,, = 60,96 m/s = 6096 cm/s.

A =

P2 = pl 5 A. -v,,
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