UNIVERSIDAD NACIONAL AUTONOMA

> ? ' DE MEXICO
uuuUUU

FACULTAD DE INGENIERIA

“ANALISIS DE UN SISTEMA DE PROPULSION TERMICO
NUCLEAR PARA COHETES”

TESIS PROFESIONAL
Para obtener el titulo de
INGENIERO MECANICO

Presenta:

Victor Manuel Aleman Aguilar

Director de Tesis:

M. |. José Esteban Barrios Bonilla

México D.F. 2013




AGRADECIMIENTOS.

A mis padres, Victor Aleman Herndndez y Margarita Aguilar Chavez por su infinita
paciencia, apoyo, confianza, sabios consejos y esfuerzo diario que me han dedicado
a lo largo de todos estos afos. La educacion que me procuraron es un regalo de
valor incalculable por el que les estoy profundamente agradecido.

A mi hermana Esperanza Aleman, por su fortaleza, tenacidad, apoyo y comprension
invaluables.

A mi sobrina Romina Aleman por el privilegio de permitirme verla crecer.

Al profesor y amigo M.l. José Esteban Barrios Bonilla por la paciencia, consejos,
direccion y apoyo que me brindé a lo largo de la elaboracién del presente trabajo.

Al pueblo mexicano que, a pesar del oscuro sendero que atraviesa, nos ha dado a
mi y a mis compafieros la oportunidad de perseguir nuestros suefos.

A todos los profesores de la Facultad de Ingenieria con los que he tenido el
privilegio de tomar clase, por quienes tengo profunda admiracion y respeto.

A los profesores del Colegio de Ciencias y Humanidades plantel Oriente: Fis. Mat.
Victor Manuel Pérez Torres, Ing. Arturo Avila Curiel, Fis. Mat. Martin Mejia, Lic. José
Manuel Torres Alvarez, Lic. Martha Acosta y Carrasco, Lic. Eduardo Roman
Morales, por la experiencia, profesionalismo y genuino interés que comparten en
cada una de sus clases.

Agradecimiento especial a todos los profesores que impartieron clase a la
generacion 1999-2002 de la escuela secundaria No. 0769 Mahatma Gandhi.



INDICE.

Resumen..............

Objetivo

Nomenclatura ......

Lista de figuras

Capitulo 1: ANTECEDENTES

] 0o [8 o o1 o] o 1RSSR
Descripcion de los vehiculos del programa espacial tripulado de EUA..
Descripcion del programa de cohetes de propulsion nuclear de EUA.....

0 Elementos que integran un motor térmico nuclear......................
Exploracion humana del planeta Marte..........ccccccoeecvviiiiieee i

Capitulo 2: MARCO TEORICO

Gas ideal...

FIUjo compresibIe.........oovvviiiiieiiee e,
Propiedades de esStancamientO............cuvuvveeieeiiiiiiieiiiiiieecieeeee e
Turbo bombas

0 Parametros de las bombas rotodindmicas...........ccceeeeevivveieieennnn.
Conveccion interna forzada

Tobera De

Laval

O EMPUJC. e

O ooo

Velocidad de salida de los gases en la tobera...........ccccceveeeeeee.
Flujo masico en latobera..........cccccoevvviiii
IMPUISO €SPECITICO.....ccei i
Eficiencia INterNa........coooiii oo

Capitulo 3: CICLO TERMODINAMICO PROPUESTO

* Delimitacion del problema..........c..eeeiiieeiiiie e
LI Vo 0T =T [ U] o= USSP
o Intercambiador de CalOr...........ooiuiiiiiiieii e
® TODEIA. ...
» Seleccién de materiales
0 Graficos de AShDY ...
0 Materiales representativos.........c.cccccvvveviiiiiiiiic
o0 Propiedades de materiales potencialmente aplicables..............
0 Matriz de decision e indice de desempefio........cccccoeevvvveieieeeeens
« Peso del vehiculo y desempefio del sistema........cccccccevvvvviviiiiiiinnninnn.
Capitulo 4
®  CONCIUSIONES. ... ittt e e e e et e e e e e e s e anne
* Propiedades termodinamicas del hidrogeno..............cccoeeeeeeiicicccccccccnns

Bibliografia

11
12
19
21
30

32
33
36

39
43

52
53
55
56
57

59
62
66
71

76
77
78
79
82



RESUMEN.

La presente investigacion describe y analiza los elementos que integran un sistema

de propulsion térmico nuclear para maniobras de un vehiculo en Orbita terrestre.

La sustancia de trabajo consiste de hidrégeno normal almacenado a 1.53 [MPa] a

temperatura de 24 [K] en un tanque con paredes del material Al 2019-T6. El

hidrogeno en estado liquido es bombeado hacia el nucleo del reactor por la
turbomaquinaria de alta presion de combustible del transbordador espacial sin etapa

de bombeo de baja presion.

La energia la proporciona un reactor nuclear enfriado por gas de tipo heterogéneo

con UO, en una matriz de grafito con 1410 canales de enfriamiento y éarea

transversal de 1.35 [m°] operando a una temperatura constante de pared de
T =1600[K]. EI nucleo del reactor se analizé aplicando la teoria fundamental de

transferencia de calor por conveccion interna forzada aplicada en sistemas de
enfriamiento regenerativo de toberas, buscando obtener una temperatura de salida

de T =1000[K] con una longitud inferior a 1[m] por canal y con velocidad

subsoénica. Se dispone de la energia en el reactor sin analizar los fendbmenos de

fision y absorcién de atomos y neutrones respectivamente.

La geometria de la tobera se obtuvo para angulos de convergencia y divergencia de
60°y 30° respectivamente, a una presion de salida del gas de 14 [kPa], la cual es
similar a la de disefio del motor principal del transbordador espacial y ligeramente

superior a la del motor térmico nuclear AJ30-5 de Aerojet.

Finalmente se determin6é la capacidad del sistema para generar la elipse de
transferencia en un vuelo flyby sobre la luna partiendo desde una 6rbita terrestre de
300 [km] de altitud, con una tripulacidon de dos astronautas en una capsula tipo
GEMINIS y una masa de combustible-tanque igual a la carga disponible en un

cohete Protén 8K82M de fabricacién rusa.



OBJETIVO.

Proponer y analizar un sistema de propulsién por energia nuclear utilizando los
fundamentos de la mecanica de fluidos, transferencia de calor, elementos de
turbomaquinaria, informacion de reactores nucleares de potencia enfriados por gas y
toberas aceleradoras. Obtener una geometria de tobera y justificar la seleccion de
materiales para la camara de empuje. Integrar una breve descripcion del programa
espacial tripulado de los Estados Unidos y los vehiculos utilizados. Finalmente,
determinar si el sistema de propulsion propuesto puede tener aplicacion como
vehiculo de transferencia orbital comparando el impulso especifico y empuje

calculado con los de otros sistemas similares.
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INTRODUCCION.

Para una nacién que tiene la voluntad de invertir en la exploracion del espacio los
beneficios estan garantizados a corto, mediano y largo plazo, debido a que los
objetivos de un programa espacial dictan el rumbo que debe tomar un pais:
educaciéon de alto nivel, desarrollo tecnoldgico, inversion inteligente de los recursos

intelectuales y econdémicos, desarrollo y competencia industrial.

El desarrollo de un sistema de propulsion en México exigiria elaborar y aplicar un
plan nacional que movilizaria a todas las instituciones de investigacion cientifica,
industrias metallrgicas, de ingenieria civil y de manufactura. Seria necesario recurrir
al talento joven de las universidades para emplearlo en nuevas y avanzadas
instalaciones de desarrollo tecnolégico espacial: laboratorios de pruebas
aerodindmicas, banco de pruebas a escala real de motores, edificios para ensamble
y lanzamiento de vehiculos, instalaciones para maquinado y prueba del
comportamiento mecanico de piezas y de supercémputo. Lo anterior, permitiria
construir una industria aeroespacial nacional con capacidad de colocar en Orbita
satélites de telecomunicaciones, sistemas experimentales y, en algin momento, a

un ser humano.

La reutilizacion de algunas tecnologias ya probadas en la exploracién espacial y la
semejanza de la propulsion térmica nuclear con los reactores de potencia enfriados
por gas, permitirian utilizar la experiencia obtenida en el desarrollo de una etapa de
propulsion, disminuyendo los costos de desarrollo y rezago tecnoldgico, ademas de

incrementar la probabilidad de éxito.

Uno de los beneficios, a veces ignorado, de poseer un programa espacial se
encuentra en que la exploracion representa un objetivo nacional, un esfuerzo que
satisface la necesidad intrinseca del ser humano por descubrir y que lo convierte en
simbolo de unidad, generando entre los habitantes un sentimiento de moverse en el

mismo sentido y de contribuir a su nacion.
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DESCRIPCION DE LOS VEHICULOS DEL PROGRAMA ESPACIAL TRIPULADO
DE EUA.

El programa espacial tripulado norteamericano tuvo inicio a través de los
lanzamientos de las capsulas tripuladas “MERCURY” en las puntas modificadas de
los misiles “Redstone” y “Atlas” de combustible liquido, una etapa 'y empuje nominal
de 35000(0N], llevandose a cabo seis vuelos desde el afio de 1961 a 1963. Las

capsulas espaciales MERCURY tenian un peso, en el momento del despegue, de
18072[N] y estaban tripuladas por un astronauta. El objetivo del programa

MERCURY fue disefar, adaptar y probar sistemas derivados de las experiencias de

los vuelos con motores cohete a gran altitud de los vehiculos de la serie X (X-1, X-

1A, X-2 y X-15)“,

5253 a segunda etapa del programa espacial norteamericano consistio en el
programa “GEMINIS”, el cual tuvo por objetivo demostrar que los astronautas podian
tomar el control de la navegacion de las capsulas espaciales, a través de vuelos
gue implicaban cambios de 6érbita y acoplamientos con los vehiculos objetivo

“Agena’.

El programa GEMINIS consistié de diez vuelos tripulados efectuados entre los afios
de 1965 y 1966, utilizandose como vehiculo de lanzamiento el misil Titan 1l de dos
etapas y combustible liquido, el cual producia 953694[N] de empuje a nivel del mar.

Cada capsula GEMINIS tenia un peso en el momento del lanzamiento de 37187[N]

y estaba tripulada por dos astronautas.

Figura 1.1: Capsulas espaciales del programa MERCURY (izquierda), GEMINIS (centro) y APOLO.
Fuente: North American Aviation, Apollo Command Module News Reference, USA 1968,
p. 29
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Figura 1.2: Vehiculos de lanzamiento (izquierda a derecha) REDSTONE, ATLAS y TITAN Il
Fuente: NASA technical Report, The Mercury-Redstone project, USA 1964.

Una vez completados los objetivos de los vuelos de las capsulas GEMINIS, se
procedié con la tercera y mas ambiciosa etapa del programa espacial tripulado de
los Estados Unidos, el programa Apolo para hacer descender un hombre en la
superficie de la Luna y traerlo a salvo a la Tierra.

La exploraciéon humana de la Luna fue posible al sistema de lanzamiento modular de

combustible liquido denominado Saturno V de tres etapas ™, (con capacidad de
colocar cargas con peso de 444820[N] en trayectoria translunar 6 1201014[N]en

oOrbita baja de la Tierra):

1. Etapa S-IC, cinco motores F-1, tiempo de encendido 25[min], velocidad del
vehiculo: 9656[km/ h], altitud alcanzada: 64[km).
2. Etapa (S-Il), cinco motores J-2, tiempo de encendido: 6[min], velocidad del

vehiculo: 24622[knV/ h], altitud alcanzada: 1824 [km).
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3. Etapa (S-1VB), un motor J -2, tiempo de encendido: 7.75[min], altitud de corte
de motor: 304[km] (trayectoria translunar) velocidad del vehiculo:

39528[km/ h] .

En un Unico lanzamiento, el cohete Saturno V colocé el modulo lunar (Peso:
15569[N]), mddulo de mando (Peso: 57827[N] y mddulo de servicio (Peso:
235,/54[N]) en la orbita de la Tierra agotando el combustible de las etapas S-IC y
S-Il. Finalmente, la tercera etapa (S-IVB) coloco al vehiculo Apolo y a su tripulacion
de tres astronautas en trayectoria hacia la Luna, a través de un encendido de 5.0

[min] de duracién para alcanzar una velocidad final respecto a la Tierra de 10,863
[m/ s]. Antes de desechar la etapa S-1VB, el médulo de mando y servicio realizé una

maniobra para extraer el modulo lunar de la etapa ya agotada.

Posteriormente el motor AJ10-137 (Service Propulsion System 6 SPS) del mdédulo

de servicio realiza dos encendidos para disminuir su velocidad a 1,609 [m/g]
respecto a la Luna y desarrollar una orbita lunar circular a 12,964 [m] de altura

sobre el satélite.

Una vez en la oOrbita, el médulo lunar se separé del médulo de mando y servicio para
realizar las maniobras necesarias para posarse sobre la superficie del satélite, para
ello se utilizaron los cohetes de combustible liquido R-4D y el motor de descenso
VTR-10.

Una vez finalizada la exploracién sobre la superficie, el médulo lunar encendio el
motor de ascenso RS-1801 para reunirse y acoplarse con el modulo de mando y
servicio en Orbita lunar, en seguida los astronautas abandonaron el modulo de
excursion lunar para ser desechado. Posteriormente, el médulo de servicio realizd

un encendido de 25[min] del motor SPS alcanzando una velocidad de 8800[km/ h]
para escapar de la gravedad lunar y regresar a la Tierra. Finalmente, a una altitud de
122[km| de la Tierra y a una velocidad de 39200[km/ h] se separaron los médulos
de mando y servicio, durante el reingreso el médulo de mando maniobré controlando

el cabeceo, balanceo y guifiada de la capsula con los motores SE-8.
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Motor Empuje [N] | I ,[S] Combustible | Oxidante
F-1 6770160 315 (alt) | RF-1 LOX
J-2 1023086 423 (alt) | LH, LOX
AJ10-137 | 91188 310 (vac) | N,H,- UDMH | N,O,
R-4D 440 280 (vac) | N,H,- UDMH | N,O,
VTR-10 | 43815 305 (vac) | N,H,- UDMH | N,O,
RS-1801 | 15569 310 (vac) | N,H,- UDMH | N,O,
SE-8 414 274 (vac) | N,H,- UDMH | N,0O,
Tabla 1.1: Caracteristicas de los propulsores utilizados en los vehiculos del programa Apolo de la NASA

(vac: fuera de la atmésfera, alt: a gran altitud, UDMH: Unsymetrical dimethylhydrazine é Aerozine 50)
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Figura 1.3: Vehiculo de lanzamiento Saturno V (Dividir el sistema de propulsién por etapas permite desechar los
depdsitos agotados y continuar el vuelo con una masa reducida del vehiculo, de esta manera se utilizara el
combustible restante Unicamente para colocar etapas superiores y carga en el espacio).

Fuente: North American Aviation, Apollo Command Module News Reference, USA 1968,

p. 15



Figura 1.4: Arribo a la orbita lunar y aterrizaje.

a) Modulo lunar acoplado al médulo de mando y servicio en 6Orbita lunar preparado para el descenso
b) Separacién del médulo lunar y encendido del motor de descenso
c) Exploracion de la superficie lunar
d) Fin de la exploracién, motor de ascenso coloca al médulo lunar en 6rbita.
e) Acoplamiento del médulo lunar con el médulo de mando y servicio

Fuente: North American Aviation, Apolo Command Module News Reference, USA 1968
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El programa del transbordador espacial (Space Shuttle en inglés) fue el sistema
sucesor de los cohetes Saturno V, convirtiéndose por mas de 20 afios en el Unico
vehiculo norteamericano con capacidad de llevar seres humanos al espacio. Este

vehiculo fue disefiado para colocar en oOrbita (300 a 500 [km] sobre el nivel del mar)

cargas de 40000 a 226000[N] con diferentes angulos de inclinacion®.

Figura 1.5: Motores principales del transbordador espacial durante el despegue.
Fuente: Pratt and Whitney Rocketdyne, SSME, EUA 2001 p. 1.

Esencialmente, el sistema estaba compuesto de dos cohetes de combustible sélido
(SRB Solid Rocket Booster con capacidad de producir en el vacio 13611492[N] de

empuje cada uno), tres motores principales (SSME Space Shuttle Main Engine con

capacidad de producir en el vacio 2090654[N]de empuje cada uno), dos motores

de maniobra orbital (OMS Orbiting Maneuvering System con capacidad de producir

26689[N] de empuje individualmente), veinticuatro motores primarios para

maniobras (RCS Primary Reaction Control System con capacidad de producir
3870[N] de empuje cada uno), cuatro motores Vernier (Vernier RCS con capacidad

de producir 111[N] de empuje cada uno) y dieciséis motores de control.

El programa del transbordador espacial finaliz6 en el afio 2011.
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Figura 1.6: Elementos principales que componen al transbordador espacial.

Fuente: George P. Sutton, Rocket Propulsion elements, Ed. John Wiley and Sons, 7 ed, 2001 E.U.A., p. 22

*’En la actualidad la compafiia aeroespacial Lockheed Martin desarrolla y prueba el
nuevo vehiculo tripulado Oridon, el cual tiene por objetivo llevar suministros y
tripulantes a la estacién espacial internacional y efectuar misiones de exploracién
fuera de la oOrbita baja de la Tierra como la Luna, Marte y el cinturén de asteroides.

El vehiculo tendra un peso inicial de W,,, =293728[N] y sera puesto en orbita por

un cohete Ares | de dos etapas. La capsula Orion podra acoplarse a diferentes

moddulos dependiendo de las necesidades de la mision de exploracion.

Figura 1.7: Vehiculo de exploracion Oridn acoplado al moédulo de servicio y a la Ultima etapa del sistema
propulsor.

Fuente: NASA, Orion America’s new exploration Vehicle, USA 2009, p. 2
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DESCRIPCION DEL PROGRAMA DE COHETES DE PROPULSION N UCLEAR DE
EUA.

La necesidad de extender el alcance de las armas nucleares llevo a los Estados
Unidos y a la Union Soviética a explorar la posibilidad de utilizar la energia atomica
para propulsar aviones, submarinos, misiles y vehiculos espaciales.

EUA se concentré en diferentes programas de investigacion: Oriéon, Pluto, ROVER,
ROVER-NERVA y NEPA, desde finales de la década de los 40’s hasta principios de
los 90’s.

Un vehiculo espacial propulsado por energia nuclear tendria la capacidad de
desarrollar elevados impulsos especificos, del orden de 400[s] a 10°[s] **, esto se

traduce en tiempos de viaje reducidos y traslado de pesadas cargas, es por esto que
el empleo de la energia nuclear como fuente de propulsion recibié especial atencion

mientras se desarrollaba la carrera espacial.

El programa “ROVER” inicialmente estuvo a cargo de la Fuerza Aérea (USAF),
posteriormente, en el afio de 1958 la Administracion Nacional de Aerondutica y el
Espacio (NASA) y el Laboratorio de los Alamos (LASL), se convirtieron en los
responsables del proyecto cuyo objetivo primordial fue disefiar y probar reactores
nucleares para aplicaciones en el espacio.

Como producto del programa ROVER se ensamblaron seis reactores de
investigacion a los cuales se les asigno el nombre “KIWI”, estos reactores fueron

probados a temperaturas de 2000[K] y podian generar una potencia térmica de
1[GW]. Nominalmente un motor térmico nuclear equipado con un reactor KIWI
producia 220000[N] de empuje. Los reactores KIWI eran de tipo heterogéneo

debido a que el combustible fisionable se encontraba en forma de barras
individuales mezcladas con un moderador de neutrones unidas a un soporte, que en
conjunto constituian el intercambiador de calor a través del cual fluia hidrogeno

como sustancia de enfriamiento.
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Figura 1.8: Prueba de un reactor KIWI operando a maxima potencia, 01 Julio 1959.

Fuente: Los Alamos Scientific Laboratory

En el aflo de 1961 las compafias norteamericanas Westinghouse y Aerojet General
fueron seleccionadas para desarrollar un motor térmico nuclear que integrara un
reactor KIWI y los elementos necesarios para vuelo (tales como el control de actitud,
tobera aceleradora, sistemas de corte por emergencia, sistema neumatico etc.) bajo
el programa de nombre NERVA (Nuclear Engine for Rocket Vehicle Aplication).

Buscando incorporar al reactor los elementos necesarios para un sistema de
propulsion, a lo largo del programa NERVA se desarrollaron y probaron una serie de
reactores experimentales denominados NRX, NRX/EST, XE, operando a

temperaturas de 2500[K] y generando una potencia térmica de 15[GW] con un
empuje nominal entre 240000[N] y 330000[N].

Mientras el programa NERVA se desarrollaba, el Laboratorio de los Alamos continu6
la investigacion de reactores con aplicacion en el espacio, a través del disefio y
prueba de los reactores llamados PHOEBUS y PEEWEE con capacidad de generar
una potencia térmica de 4 [GW] y 500[MW] respectivamente.

Aunque el programa ROVER-NERVA se desarrollé de forma simultanea al programa
de exploracion lunar tripulada y a la exploracién de los planetas del sistema solar por
sondas automaticas, ninguno utilizé la tecnologia desarrollada en alguno de sus
sistemas de propulsion. Finalmente en el afio de 1973 se detuvo la investigacion. Sin
embargo la Fuerza Aérea de los Estados Unidos continué explorando la tecnologia
hasta el afio de 1993, con el objetivo de reducir el tamafio y peso del sistema para
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aplicarlo en un vehiculo reutilizable de transferencia orbital para satélites a través de
la modificacion de la geometria del reactor heterogéneo por uno de tipo PEBBLE-

BED pero sin llegar a construir un motor operativo.

Figura 1.9: Reactor KIWI (izquierda), motor NERVA NRX/EST (derecha) y reactor de pruebas PHOEBUS.
Fuente: Future Spacecraft Propulsion Systems, Paul A. Czysz, Ed. Springer, 2006 UK, p. 302
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Elementos que integran un motor térmico nuclear

Existe una gran semejanza entre los elementos que componen un sistema de
propulsion de cohetes convencional y uno térmico nuclear. Ambos sistemas
requieren de un espacio para almacenar el 6 los propelentes, turbomaquinaria o un
sistema de presurizacion para inducir el flujo en el sistema, una cdmara de
combustion (en el sistema nuclear la cAmara de combustidn es sustituida por un

reactor de fision) y una tobera convergente-divergente para acelerar gases.

Bomba de Bomba de
Bomba d.e Bu!nha de ., combustible oxidante
combustible 'y oxidante A Precombustor
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A |
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% oxidante
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Figura 1.10: Ciclos de propulsién convencionales y ciclo propuesto (inferior derecha)
Fuente: George P. Sutton, Rocket Propulsion elements, Ed. John Wiley And Sons, 7 ed, USA 2001,
p. 223
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* Propelente:
El propelente en un motor de propulsion nuclear es hidrégeno normal liquido

(LH, compuestale 95% para-hidrégeno y 5%orto- hidrogeng debido a que la

baja masa molecular influye positivamente en el empuje generado. Sustancias con
una masa molecular superior generarian empujes mas bajos al disminuir la
velocidad a la que pueden ser expulsados. Este factor le da a los cohetes térmicos

nucleares una ventaja importante sobre los sistemas de propulsion convencionales.

Tc=1000 [K]
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= 3000 -
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Figura 1.11: Velocidad de salida de los gases en la tobera para una temperatura de 1000 [K] en condiciones de

6ptima expansién a P,, =17 [KPd].
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Figura 1.12: Efecto de la variacion de la temperatura de salida del gas en el reactor sobre la velocidad a la que
es expulsado de la tobera en condiciones de 6ptima expansion.
Fuente: Travis S. Taylor, Introduction to rocket science and engineering, Ed. CRC Press, USA 2011, 310 p.
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* Tanques:
Los tanques son depositos que almacenan los propelentes durante el vuelo.
Cuando se utilizan liquidos a muy bajas temperaturas como el hidrégeno, el tanque
recibe un recubrimiento para el aislamiento térmico y un sistema de ventilacion
debido a la imposibilidad de evitar la continua evaporacion del liquido>*.
Para vuelos o almacenamiento prolongado, el tanque debe poseer un sistema de
enfriamiento activo para recondensar los vapores y reducir las pérdidas?.

Con objetivo de evitar el problema de cavitacion en el sistema de bombeo, los

tanques son presurizados con gas helio 6 hidrégeno*® (el gas helio no condensara ni
reaccionara quimicamente con el hidrogeno a bajas temperaturas), ademas, si el
sistema no dispone de turbomaquinaria la presurizacion del tanque es utilizada para
inducir el flujo de propelente, simplificando el sistema pero siendo necesario

aumentar el espesor de las paredes del recipiente.

Tanques de
nidamte

Tanquesde (.
. combusthle

Figura 1.13: Distribuciones tipicas de los tanques para cohetes de propelente liquido.
Fuente: George P. Sutton, Rocket Propulsion elements, Ed. John Wiley And Sons, 7 ed, 2001 E.U.A. , p. 212

Vejiga de

Salidade  Entrada de Helio teflin Tubo difusor
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Figura 1.14: Detalle de uno de los tanques de propelente del médulo lunar del proyecto Apolo.

Fuente: Gruman Aerospace Corporation, Apollo Lunar Module News Reference, USA, p. 161
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e Turbo bomba:

La turbo bomba empleada en la propulsion de cohetes es una maquina rotativa de
alta precisiébn que opera a un alto régimen de giro y grandes cambios de presion,
usualmente se localizan sobre la cAmara de empuije.

Las bombas de tipo centrifugo generalmente se utilizan para bombear el propelente
de los vehiculos espaciales debido al flujo constante y elevada carga que pueden
generar, ademas son eficientes, econoémicas y no requieren de gran espacio.

La turbomaquinaria utilizada en cohetes consiste en un ensamble de turbina y
bomba rotodindmica que comparten un eje para la transmisiéon de potencia. La
turbina utiliza el gas caliente obtenido del nucleo del reactor (6 un generador de gas
en sistemas convencionales) para generar trabajo de flecha y accionar el impulsor

de la bomba.

Filtra para lubricarte Carcaza (Incanel 713}
de radamientos y

s Salida de hidrdgenn de

Rotor con impulsar e inductor
] Carcaza de rodamientos

2 | /“;—T\‘,---' hidradinmicas (ncalay 909)
; ]
f z/f) \ Turbina de fiujo radial

¢ Carcaza de turbina sin labes fijas

Figura 1.15: Turbomaquinaria de dos etapas de impulsor para hidrégeno liquido.

Fuente: George P. Sutton, Rocket Propulsion elements, Ed. John Wiley And Sons, 7 ed, 2001 E.U.A. , p. 364

Propulsor P Sustancia N
[MPa] [RMP]
RD-120 | 34 LOX 19230
RD170 60 LOX 13850
RD-253 27 LOX 13855
F-1 10.5 LOX 5490
SSME 33 LOX 31100

Tabla 1.2: Parametros de operacion de la turbomaquinaria de distintos sistemas propulsivos (LOX: Oxigeno

Liquido) 2
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* Ndcleo del reactor:
El nucleo del reactor es el elemento que suministra la energia al sistema de
propulsion a través del calor generado por el proceso de fision de los atomos del
combustible nuclear.
Un reactor nuclear de potencia esta constituido por un ensamble de barras de
combustible con canales de enfriamiento, un moderador para disminuir la energia
cinética de los neutrones rapidos y convertirlos en neutrones térmicos con una

energia cinética de 0.0253[eV] (grafito C, hidrégeno H.,, Berilio u 6xidos de berilio
BeO, Zirconio ZrH,, Deuterio o agua pesada D,O son algunos materiales utilizados

como moderadores), barras de control con materiales absorbentes de neutrones
(Boro o Cadmio) para regular o detener el proceso de fisidn, una sustancia de
enfriamiento para el intercambio de calor y una cubierta reflectora sobre todo el
sistema para reducir la velocidad de los neutrones rapidos y absorber otras
radiaciones ionizantes generadas por el proceso de fision.

Kiwi B-4
Saporte de barras de o
combustible
Micleo / : _\. i J T
|
I ]
Yasija de presidn |
Reflector | f
AR == 'L‘h L /
Soporte inferiar : A,
e barras de
comhbustible \ | /s

Tobera -

Seccidn transversal de un arveglo de seis
Ensambles de combustible barras de combusible

Figura 1.16: Disposicién del combustible dentro de un reactor nuclear enfriado por gas.
Fuente: Future Spacecraft Propulsion Systems, Paul A. Czysz, Ed. Springer, 2006 UK, p. 284

« Camara de empuje:
En un sistema de propulsion nuclear la camara de empuje esta compuesta por una
seccion donde se aloja el reactor nuclear, dispositivos para montaje sobre la

estructura del vehiculo y una tobera supersonica.
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Las camaras de empuje son disefladas para transmitir el empuje al resto del
vehiculo, deben resistir elevadas temperaturas (1000-3500[K]), fuerzas (tension y

compresion), momentos generados durante el encendido, choque térmico,
vibraciones y momentos impuestos por el control de empuje vectorial, ademas, las
diferencias de temperatura en las paredes de la cdmara de empuje introducen un
esfuerzo de compresion en el interior y un esfuerzo de tension en el exterior de la

pared de la camara que debe ser considerado.

La tobera De Laval es un dispositivo diseflado para acelerar un flujo a velocidades
supersonicas, consiste en una seccion convergente y una seccion divergente. Las
toberas se diferencian de acuerdo a la geometria y al sistema de enfriamiento (activo

0 regenerativo y pasivo).

En el sistema de enfriamiento regenerativo fluye alguno de los propelentes a traves
de canales ubicados entre las paredes interior y exterior del dispositivo para remover
calor por conveccion de las paredes de la tobera antes de pasar al nacleo del
reactor.

En un sistema de enfriamiento pasivo las paredes poseen recubrimientos de
materiales ablativos y/o gas suministrado continuamente por la turbina que acciona
la bomba. El gas, relativamente frio, es inyectado en la tobera formando una

pelicula sobre las paredes del dispositivo.

Para la propulsion nuclear los materiales de la tobera deben recibir recubrimientos

adicionales con el fin de reducir el calentamiento debida a la radiacion gama sin

disminuir la temperatura o la potencia del reactor®.

g Canales para
. "f’ enfriamierta
"J S
— —————— Pared interiar
Gases de combustidn

Pared exterior con ' L
recubrimiento para L J L J
incrementar la emisividad
del material ==

Figura 1.17: Seccion transversal de la pared de una tobera con sistema de enfriamiento regenerativo y por
radiacion térmica.
Fuente: George P. Sutton, Rocket Propulsion elements, Ed. John Wiley And Sons, 7 ed, 2001 USA , p. 306
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Figura 1.18: Sistema de enfriamiento por gases de turbina reintroducidos en la tobera de un motor F-1
Fuente: Liquid Rocket Engine Nozzles, NASA report, USA 1976, p. 75

El disefio de las toberas de vehiculos espaciales tiene por objetivo conseguir
tamafos y pesos reducidos dejando en segundo plano la eficiencia interna del
dispositivo debido a su capacidad de transformar la energia del fluido en energia
cinética (80-90%)°.

La mayoria de los vehiculos y misiles utilizan una geometria de tobera en forma de
campana debido a la menor dificultad de manufactura respecto a toberas de tipo
expansion deflexion y tapon y a la eficiencia ligeramente superior respecto a una

tobera conica, ambas con la misma longitud y razon de areas.

1 l”
—
a e b -
g m)
1 Il"n
q [ -

Figura 1.19: Geometrias de toberas
Toberas de geometria cénica (a), Campana (b), Expansion deflexion (c), Tapén (d)
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Figura 1.20: Elementos que integran un cohete térmico nuclear AJ30-5 de ciclo “HOT-BLEED”

Fuente: Aerojet-General, Nerva Program Final Report, 1962 E.U.A.
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EXPLORACION HUMANA DEL PLANETA MARTE.

Se proyecta que para el afo 2035 se envie a la primera tripulacion de
exploradores al planeta Marte debido a que las tecnologias necesarias actualmente
no estan listas .

Los sistemas necesarios para la exploracion Ilunar extendida (Vehiculos
presurizados, habitats, sistemas de propulsion, trajes espaciales, red de transmision
de datos etc.) se encuentran en fase de maduracion dentro del programa de
desarrollo de tecnologias para la exploracién de la NASA (Exploration Technology
Development Program), las cuales, podrian adaptarse para una mision tripulada al
planeta Marte.

A grandes rasgos el plan para enviar seres humanos a Marte consiste en siete
diferentes fases:

» Envio de equipo (habitat y vehiculo de descenso y ascenso) dos afios antes
de enviar a la tripulacion.

* Los equipos son ensamblados en o6rbita y enviados a Marte utilizando un
sistema de propulsién nuclear.

* El habitat permanece en Orbita mientras que el vehiculo de ascenso y
descenso aterriza sobre Marte y despliega un reactor nuclear de fision para
producir oxigeno tanto para el sistema de propulsién del vehiculo como para
el sistema de soporte de vida.

» Dos afios después se ensambla en la oOrbita baja de la tierra el vehiculo de
transferencia marciana.

* El vehiculo de transferencia marciana, con una tripulacion de 6 exploradores,
utiliza cohetes térmicos nucleares y se desplaza hacia Marte a través de una
trayectoria rapida de entre 175y 225 dias.

» El vehiculo de transferencia marciana permanece en O6rbita mientras que la
tripulacion explora la superficie de Marte por 500 dias. Se emplean vehiculos
presurizados para explorar regiones en Marte de hasta 100 [km].

» El vehiculo de transferencia marciana transporta a la tripulacion a la érbita de

la Tierra donde la tripulacion desciende en una capsula Orion.
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GAS IDEAL.

Un gas ideal es una sustancia que obedece la ecuacion de estado:

PO = mRT

P=oRT

R R
M

Aunque en realidad ningln gas se comporta exactamente como un gas ideal, para
intereses practicos, gases como el oxigeno, hidrégeno, helio, argbn, nedn, cripton
pueden tratarse como gases ideales con un margen de error frecuentemente menor
al 1%,

En un gas ideal se tiene que el cambio diferencial de entropia viene dado por:

ds:%+ Pﬂ 6 Tds=dh-vdP
T T

En un gas ideal la diferencial de energia interna'y entalpia vienen dados por:

du=C,(T)dT
dh=C,(T)dT

Sustituyendo

- dS:CVd—T+ Rgl
T v

Integrando, considerando calores especificos constantes:

S, —S§ =Cvln£+ RIn -2
Tl Vl
S, —S =Cpln%—RIni

1 R
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Por lo que un gas que experimenta un proceso isentropico se tiene:

21) Intz=-Rjp¥
Tl Cv Vl

Las relaciones entre los calores especificos, la constante del gas y el indice
adiabéatico son:
C

K=_—F
CV
szlii

k-1
- R
v k-1

Finalmente se tiene que un gas ideal sometido a un proceso isentropico

FLUJO COMPRESIBLE.

La velocidad del sonido es una propiedad termodinamica del fluido que se refiere a
la velocidad de propagacion de un pulso infinitesimal de presion a través de un fluido
en reposo. La velocidad es independiente de la presiébn pero variara con la
temperatura y la naturaleza del fluido. Para un gas ideal, la velocidad del sonido se
define:

(2.3) a=+kRT
El niumero de Mach (Ma) es una relacion entre la velocidad local del flujo y la

velocidad del sonido.

2.4) Ma=Y
a

Un flujo se denomina compresible cuando éste sufre variaciones importantes de su
densidad en algan punto del campo del fluido o alcanza velocidades superiores a
Mach 0.3. Para flujos internos, es importante saber si Mach<l 6 Mach>1 debido a

que los efectos de las variaciones de seccion (area transversal) en una tobera o
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difusor son opuestos (sobre la velocidad y presion) para uno y otro niamero de
Mach.

Con lo anterior se clasifican los flujos de la siguiente manera:

Ma<1 Flujo Transonico
Ma=1 Flujo Sonico
Ma>1 Flujo Supersonic

El andlisis de la velocidad del sonido en un gas parte de la construccion de un
volumen de control que delimita los alrededores de una onda de presion finita fija, el
flujo atraviesa la onda. De esta forma se tiene un sistema de flujo estacionario
unidimensional:
(@) Efectos viscoso
y de transferencia

térmica confinados
en el interior de 1a onda

P p+Ap

i p+Ap

T T+ AT

V= [ i V=€ =AY o=
Onda
fija

(b)

Figura 2.1: Volumen de control para el analisis de la velocidad del sonido en una sustancia.
Fuente: Frank M. White, Mecénica de fluidos, Ed. Mc Graw Hill, 6 ed, 2008 México, p. 606

Aplicando la ecuacién de conservacion de la masa para un sistema de flujo

estacionario y unidimensional:

ment = msal
PVA=(p+ALp)(A)(C-AV)
Ap

AV =C—F
p+0p

Donde:

C :Velocidaddel fluido queatraviesaala ondade presion

Aplicando la ecuacion de conservacion de cantidad de movimiento lineal en su forma

unidimensional con una entrada y una salida y respetando el sistema de referencia:
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z F= r.n(vsal _Vent)
PA-(P+AP)A= pvA(C-AV)-C)

Simplificando
AP = PCAV

Sustituyendo el resultado de la ecuacion de conservacion de la masa:

C2 :E(l.{-Mj
Mo\ p

Cuando Ap - 0
, _ 0P
0p

Se considera que el proceso termodinamico que sufre el fluido al atravesar la onda

C’za

de presion es isentropico debido a que de esta forma se simplifica el calculo del flujo

compresible.
Velocidad del sonido
3000
2500
2000 -
- —e— Hidrégeno
£ 1500 - —=— Nitrégeno
© co2
1000 -
500 - W‘
0 T T T T T
0 200 400 600 800 1000 1200
T [K]

Figura 2.2: Velocidad del sonido para tres sustancias a distintas temperaturas.
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PROPIEDADES DE ESTANCAMIENTO.

Para flujos a altas velocidades, como en los motores turborreactores de los aviones
y motores cohete, la energia cinética de los gases debe ser considerada. La adicion
de la energia cinética a las propiedades como la temperatura, entalpia, densidad y
presién del gas, en los motores cohete y turborreactores, resulta en las propiedades

de estancamiento.

« Entalpia de estancamiento:

Sea un sistema abierto con un flujo en estado estable y régimen permanente, el

balance de energia queda:

2 2

V, V.
ql+W1+hl+?+ng=q2 +W2+h2+%+gzz

Suponiendo que no se tiene transferencia de calor (sistema adiabatico) ni se realiza

trabajo alguno y la energia potencial es despreciable, se tiene:

V.2 V,?

+-1 =h +2
h, 2 7 2
hOl=hOZ=hO

2
(2.5) hO:h+V—
2
* Temperatura de estancamiento:
Empleando la definicibn de la entalpia en términos de la temperatura y

sustituyéndola en la ecuacién anterior.

V2
2C

p

(26) T,=T+

Se debe mencionar que las relaciones de entalpia y temperatura de estancamiento
exigen que el sistema sea adiabatico debido a que el balance de energia supuso

gue no habia transferencia de calor ni se realizaba trabajo por o sobre el sistema.
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* Presion de estancamiento:

Se suele pensar en la presién de estancamiento como aquella que tendria un fluido
con una presion P y una velocidad V si este fuera llevado al reposo a través de un
proceso isentrépico. Recordando las expresiones de gas ideal que es sometido a un
proceso isentropico, se obtiene una relacion entre la presion de estancamiento y la

presion estatica locales:

k-1
T (5"
L (R

ko

PO_ E k-1
@D F_(Tj

+ Densidad de estancamiento:

Utilizando la relacién obtenida anteriormente:
PV =CTE

Y recordando que

1

- = V

Yo,

Se obtiene

1
&_Ek—l
Yo T

Es posible relacionar las propiedades de estancamiento y el nimero de Mach

locales en un gas ideal considerando calores especificos constantes:

Cp: kR
k-1

a=+kRT

Ma=!
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Sustituyendo
(2.8) T 1+ (k__leaZ
T 2

Sustituyendo la expresion anterior en la expresion que relaciona la presion estatica y

la presion de estancamiento en el gas ideal se obtiene:

(2.9) R = {14.(&),\/@2}%1
P 2

Anélogamente para la densidad:
1

210 2 :[1+(ﬂj|v|a2}“
0 2

Para el caso especial en donde Ma =1se tienen las relaciones criticas:

r_2
T k+1

LS

(2.11) P :(LJH
P k+1

Cuando un gas ideal es sometido a un proceso de flujo estacionario, régimen
permanente, adiabatico y no se realiza trabajo alguno por o sobre el sistema, un
balance de energia resulta:

h01 = I«|02

T01 = T02

Cuando ademéas de las consideraciones anteriores el proceso es isentropico,

entonces se tiene:

I:)01 = I:)02
Po1 = Poz
En conclusion, si un gas ideal es sometido a un proceso adiabatico reversible (y por
tanto isentropico, pero se recuerda que un proceso isentropico no necesariamente
es adiabatico reversible) las propiedades de estancamiento se mantienen

constantes, lo que las convierte en una referencia Gtil en el analisis de la tobera.
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TURBO BOMBAS.

Parametros de las bombas rotodinamicas:

Caudal, régimen de giro, carga, potencia de la bomba, potencia hidraulica, potencia
mecanica, diametro del impulsor, densidad, viscosidad del fluido de trabajo, presion
de vapor son los parametros determinantes para seleccionar una bomba en alguna
aplicacion especifica (para el disefio de bombas es importante considerar efectos
térmicos, cargas axiales, tolerancias, balance dinamico de las partes)?, con ellos es
posible determinar el tipo de bomba (radial o centrifuga, flujo mixto, axial), eficiencia

maxima y a través de las curvas caracteristicas seleccionar la mas conveniente.

1.0
0%
Bomba: | ]
Nix 0.8 —I— ﬁiagul.‘lﬂw
/ | radial | | | anial
075 i | e [
" ==
' % § = % % E

i {ggalfminy S, P

Figura 2.3: Gréfica donde se muestra la relacion entre la eficiencia, el tipo de bomba y la velocidad especifica

Fuente: Frank M. White, Mecanica de fluidos, Ed. Mc Graw Hill, 6 ed, p. 771, 2008

Velocidadespecificdcuasiriguroso) Velocidadespecificariguroso)

NS_NJG N_N@

- H 3/4 S gH3/4
(2.12) N:[RPM] N:[rad/s]
Q:[gpm Q:[m?/g]

H:[ft] H :[m]
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Figura 2.4: Curvas de isoeficiencia de una bomba rotodinamica, se aprecia la relacion entre la eficiencia de la

bomba, el caudal, el tamafio del rodete y la altura de succion neta requerida.

La formacién y subsecuente colapso de cavidades llenas de vapor en un liquido
debido a la repentina disminucion y aumento de presion es llamado cavitacion. La
presion local debe se igual o0 menor a la presion de vapor del liquido para que tenga
lugar el fendbmeno de la cavitacion, ademas las cavidades deben encontrar una
region con una presion superior a la presién de vapor para que colapsen.

“Los gases disueltos frecuentemente son liberados justo antes de que la
vaporizacion inicie. Lo anterior puede ser una indicacion de cavitacion inminente,
pero la verdadera cavitacion requiere vaporizacion del liquido. Vaporizacion debido a
la adicién de calor o la reduccion de la presién estatica por un medio que no sea la
accion dinamica del fluido es arbitrariamente excluida de la definicion de
cavitacion”. %’

En el colapso de las burbujas pueden presentarse altas temperaturas y acciéon
quimica pero cualquier efecto dafino debido a ellos parece ser secundario a la

accion mecanica.
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Figura 2.5: Rotor de una bomba centrifuga que presenta los efectos de la cavitacion.
Fuente: Igor, J. Karassik, Pump Handbook, Ed. Mac Graw Hill, 3 ed, 2001 E.U.A., p.374

La cavitacién es un fendmeno negativo ya que:

* Destruye la bomba.

» Disminuye la carga.
El fendmeno de la cavitacion se presenta s6lo en investigaciones especializadas
donde se desea observar su efecto en la maquina o en la quimica del fluido.

Para evitar la cavitacion se debe impedir que la presion de succion P, alcance la

presion de vapor del fluido.
P.#Pap
Entre las opciones disponibles para evitar la cavitacion se tiene:

* Reducir la altura de succion.

* Reducir la velocidad de succion.

* Reducir la cantidad de accesorios.

e Disminuir la longitud de la linea de succién

* Incrementar el didmetro de la linea de succién.

Para determinar si el proyecto de bombeo presentara cavitacion se tiene la altura
neta de succion (NPSH Net Positive-Suction Head) que es la carga disponible a la

entrada de la bomba (la entrada de la bomba es la seccion en donde se presentan
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las presiones mas bajas y por tanto propensas a presentar cavitacion) para evitar la

cavitacion.

Pl vap
(2.13) NPSH, =T_ZS ~h,

Donde:

NPSH, : Altura de succiondisponible
h, : Pérdidaspor friccién y menores
Z. : Altura de succion

y : Pesoespecifico

NPSH; : Altura de succionrequerida

La altura de succion requerida se encuentra en la curva caracteristica de la bomba

conociendo el caudal.

Para evitar la cavitacior
NPSH, > NPSH,

Es responsabilidad del ingeniero que tenga lugar la desigualdad anterior en el
sistema que esta proyectando para evitar la cavitacion y por tanto falla prematura del

sistema.
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CONVECCION INTERNA FORZADA.

Kiwi B-d
Soporte de harras de "

combustible

Miiclea it FOOTI | |

Yasija de presidn

Reflector |

Soporte inferior e —
de barras de

combustible \ L o

Tobera -

Seccidn transversal de un arreglo de seis
barras de comhusible

Figura 2.6: Flujo paralelo de hidrégeno a través del nicleo del reactor.
Fuente: Future Spacecraft Propulsion Systems, Paul A. Czysz, Ed. Springer, 2006 UK, p. 301

La velocidad del fluido en el interior de un tubo cambia de cero en la pared hasta un
maximo en el centro del mismo. En el flujo de fluidos resulta conveniente trabajar

con una velocidad promedio, V la cual se mantiene constante en el flujo

prom
incompresible, cuando el area de la seccion transversal del tubo es constante. La
velocidad promedio en aplicaciones de calefaccion y enfriamiento puede cambiar un
tanto en virtud de las modificaciones en la densidad debidos a la temperatura.

“En la préactica, se evallan las propiedades del fluido a alguna temperatura promedio
y se les trata como constantes. La conveniencia de trabajar con propiedades
constantes justifica suficientemente la ligera pérdida de exactitud.

El calentamiento por friccidn suele ser demasiado pequefio para garantizar alguna

consideracion en los calculos, pero se debe considerar para flujos en los que
intervienen fluidos intensamente viscosos con gradientes grandes de velocidad”®.
En la practica el flup en un tubo es laminar para Re<2300 turbulento

completamente desarrollado para Re> 10000 y, en los valores intermedios, de

transicion.
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Con base en la Ley de enfriamiento de Newton (formalmente de Fourier), la razén de
transferencia de calor desde o hacia un fluido, que fluye dentro de un ducto se

puede expresar como:
Q=h A AT, =h A (T,-T,)
Efectuando un analisis sobre un elemento diferencial del tubo:

8Q =h(T,-T,)dA

m

T r_’-l T +dT

m mn

fe—"
m Cme I‘ # m Cp(Tm T dTm)

Figura 2.7: Volumen de control diferencial para el analisis de transferencia de calor.
Fuente: Yunus A. Cengel , Heat transfer, Ed. Mc Graw Hill, 4 ed., México 2011,
p 459

me,dT,, =h.(T, - T, )dA
Se tiene que

dT, =-d(T, - T,)
dA =d mdL

T,-T
0, ~To) __(Td) Ny,

T, -T, mc,
Integrandodesdel,, =T, conL =0 hastaT, =T, conx=L
|nTs_Te :_hc A%

T,-T,

" me,
DespejandoT,
T,=T,- (T -T)exp ) (14 DA

mc, mc,
Al parametro (2.14) se le denomina “Numero de Unidades de Transferencia (NTU)" y

es una medida de la efectividad de los sistemas de transferencia de calor. Para

NTU >5 la temperatura de salida del fluido es casi igual a la temperatura de la

pared®.
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|
ki?ﬁ: ‘,T;._ ?:H

( Tm Se aprutima T\_ de forma asintatica

=
t-.
S

%

"~ T.= Constante

Figura 2.8: Aproximacién asintética de la temperatura del fluido a la temperatura de pared del ducto.

Fuente: Yunus Yunus A. Cengel. Transferencia de calor y masa, Ed. Mc Graw Hill, 4 ed., 2011 México, p. 475

Para determinar el coeficiente de transferencia de calor por conveccion se recurre a
algunos parametros adimensionales: numero de Nusselt "Nu', numero de Reynolds
"Re"y el numero de Prandtl "Pr".

h, d
k

(2.15) Nu= = f(Re,Pr,Ma)

cond

Para el caso de flujos subsénicos, que son de gran interés para el disefio de
intercambiadores de calor de reactores nucleares (posteriormente se demuestra que
el nimero de Mach es pequefio para el sistema propuesto, por lo que la expresion
para calcular Nu es valida), el efecto del nimero Mach se desprecia por lo que el
nimero de Nusselt queda®:

h, d
Kk

(2.16) Nu= = f(Re,Pr)

cond
Es frecuente utilizar ecuaciones obtenidas experimentalmente. Para el caso de flujo

turbulento de gases dentro de tubos lisos con grandes cambios de temperatura el
nimero de Nusselt se expresa®:

(2.17) Nu=CRe" Pro"‘(%)n

b
Donde
C=CTE
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La ecuacion utilizada para calcular Nu *:

Nu, = 0027 Re, * Pr,**

Dpv)og(cpf ﬂf

(2.18) Nu, = 0027 (
Hi K

) 04

cond f

El subindice " f" denota la evaluacion de las propiedades a la temperatura de

pelicula:
+
Tf - TS Tb
(2.19) 2
T +T,
T, =
2

La ecuacion para calcular Nu se emplea en el disefio preliminar de intercambiadores
de calor que utilizan gases, agua, hidrocarburos liquidos y otros liquidos no

metalicos como refrigerantes con numeros de Reynolds por arriba de 10,000,

ademas es aplicable para hidrogeno supercritico en canales de refrigeracion™®.

liquido supercritico [ias supercritico

HZ supercritico en

\”,Ttures cohete

Pres. Punto critico

Temperatura reducida

Figura 2.9: Condiciones supercriticas del hidrogeno en las camaras de empuje con regeneracion.
Fuente: Justin M. Locke, Uncertainty Analysis of Heat Transfer to Supercritical Hydrogen in Cooling Channels,
USA 2005, p. 2
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Una vez obtenido el coeficiente de transferencia de calor por conveccion, el flujo de

calor en un intercambiador de calor con temperatura de pared constante se

calcula®

(2.200 Q=h, A ——=2— [W]
| S

T, T

Al término del cociente de temperaturas se le denomina diferencia logaritmica media

de temperatura

T-T
(2.21) AT, T oT
In
-T

La densidad energética es la relacion de la energia térmica liberada del nucleo del

reactor y el volumen total del ndcleo, este valor se utiliza como medida de

comparacion entre distintas geometrias del nicleo®.

(222) K, =0-T)L( )[VV/m]

En un disefio preliminar es valido utilizar: f,=0 y f, =1 debido a que estos valores

son determinados cuando se dispone de datos detallados de disefio tales como

espesor del reflector, aislamiento etc.
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TOBERA DE LAVAL.

Para el analisis del comportamiento del flujo en toberas y difusores se utilizo el

siguiente sistema:

Fluido

Tobera convergente

Figura 2.10: Tobera convergente como volumen de control en régimen permanente.
Fuente: Yunus A. Cengel. Michael A. Boles, Termodinamica, Ed. Mc Graw Hill, 6 ed, 2009 México, p. 852

Se tiene un conducto con cambio de area en su seccion transversal, un flujo
unidimensional, no se consideran los esfuerzos viscosos ya que el analisis se realiza

lo suficientemente alejado de la capa limite.

De la ecuacion de conservacion de la masa para régimen permanente:

P(XV (X)A(X) =m=CTE
Se deriva respecto a la variable x debido a que es la coordenada en la que existe
variacion de la densidad, area y velocidad:
do dv dA
+ +
pdx  Vdx  Adx

La ecuacion de conservacion de cantidad de movimiento lineal en la direccion x
(direccion del movimiento de los gases en la tobera) en su forma diferencial es:

du,,dv, dv olvj:_dp+ d?V; ‘i

X: p[—+ —+tU—+W— —t
dt dx dx dx dx = dv.dVv,

Como el sistema es unidimensional las componentes de velocidad en las direcciones
y , 2 soniguales a O:

V1V (x),u,w)

u:0

w:0
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El sistema es unidimensional, los esfuerzos viscosos son iguales a 0, las fuerzas de
cuerpo son despreciables, con lo anterior, la ecuacién de conservacion de cantidad

de movimiento lineal se reduce a:

£+Vdv=0 Ma:! az—a—P

P a ap

Manipulando las ecuaciones anteriores, se obtiene:

o 1)
V A\ Ma?-1

Donde:
dV :Variacion dela velocidaden direccién x
dA:Variacion del areaendirecciéonx

De la ecuacién anterior se obtienen las siguientes conclusiones:

e« SidA>0 y Ma<1l- dV<0 dP>0 Difusor subsonico
e Si dA<O y Ma<1l- dV>0 dP<0 Tobera subsonica
e Si dA>0 y Ma>1- dvV>0 dP<0 Tobera supersonica

Si dA<O0 y Ma>1- dv<0 dP>0 Difusor supersénico

La maxima velocidad que puede alcanzar un fluido en una tobera convergente esta
limitada a la velocidad soénica, la cual ocurre en el plano de salida de la tobera. Se
debe destacar que si se tiene un flujo subsonico en una tobera convergente y se
desea alcanzar velocidades supersonicas afladiendo una seccion convergente extra,
lo que se obtendra a la salida es un flujo sénico a lo mas.

Solamente afiadiendo una seccion de flujo divergente a la tobera subsoénica en la
garganta se lograra acelerar el flujo a velocidades supersonicas. La seccion
convergente divergente o garganta, puede acelerar suavemente un flujo subsoénico
hasta hacerlo supersonico.

La seccion combinada de flujo resulta en una tobera convergente divergente, a dicho
dispositivo se le denomina Tobera De Laval
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Garganta

Fluido

Tobera convergente-divergente

Figura 2.11: Tobera De Laval
Fuente: Yunus A. Cengel. Michael A. Boles, Termodinamica, Ed. Mc Graw Hill, 6 ed, 2009 México, p. 852

Ahora que se ha establecido que es preciso tener una tobera convergente
divergente para acelerar un flujo subsénico a uno supersoénico, es importante
determinar la relacion de areas de una seccion en la tobera y la garganta debido a

qgue es una de las variables importantes en el disefio:

Sea la ecuacion de conservacion de masa para alguna seccion de la tobera y la

garganta:
ONA=pV A
Intercambiador de calor
Figura 2.12: Propiedades de la sustancia en la garganta de la tobera.
A _pV
A pV

Si se tiene un flujo adiabatico reversible (isentrépico) de un gas ideal entonces:

T =T, =T
Po1 = Poz = Po
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1
P Py P k+1 2 Ma=1

p*’v*’P*’A*’T*

[y

*

V' 1{ 2 {1+(k—1)Ma2}}
V  Malk+1 2

Finalmente se llega a:

N

(k+1)
_ 2 =
Lo (k=DMa? ]2
1
Ma (k+1)
2

A
2.23) — =
(223) —

La ecuacién anterior relaciona el area de alguna seccion de la tobera y el nimero de

Mach del flujo que la atraviesa con el &rea de la garganta.

Ahora se definen las relaciones isentropicas de la garganta:

La primera de las ecuaciones anteriores relaciona la presion de estancamiento en la
garganta con la presion estatica en la garganta, mientras que la segunda ecuacion
relaciona la presion de estancamiento en algin punto de la tobera con la presion

estatica local en ese punto.

Efectuando el cociente entre las ecuaciones considerando un flujo adiabatico

reversible (P, =P, T, =T, , 0, =0 ) Se tiene:

k

P _ k+1 kel
P |2+ (k+1)Ma’




Anélogamente se obtiene:

T _ k+1
T | 2+(k-DMa? |

_ -1
o _ k+1 k1
o | 2+(k-)YMa® |
Empuje:
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La fuerza que impulsa un cohete se le denomina empuje y se produce por la

aceleracion de los gases a alta presion y temperatura dentro de la tobera.

~ -

Figura 2.13: Empuje generado por el motor AJ10-137 para desacelerar y entrar en érbita lunar

Fuente: North American Aviation, Apollo Command Module News Reference, USA 1968, p. 22

El momentum lineal viene dado por:

p=mV

Empuje

F :ﬂ):md_v+v
dt dt

F=mV,+mV,

dm
dt

Una vez que el motor cohete es disefiado la velocidad, o el rango de velocidades, a

la que los gases de escape son expulsados no cambia a menos que un combustible

u oxidante diferente sea utilizado®.
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La presion que rodea al motor cohete ejerce una fuerza que se opone a la salida de
los gases de combustién, la cual se expresa como:

F=PA

Foera = (P =R A

Fth = r.nve + (Pe - I:)o )A\e
P, :Presiondelos gasesenla salidadela tobera
P, :Presibnambiente

Velocidad de salida de los gases en la tobera:

Se define el siguiente sistema

Po

Vi Intercambiador de calor Ple —» m >
Ve Tex

Figura 2.14: Propiedades de la sustancia al ingreso y salida de la tobera.

Donde se considera al sistema como adiabatico e isentropico.

V.2 V.2
h +_2 = +-1
22 h 2
V2 =Vex
V,=0

Vex =4/2C, (T, - T,)

Como el flujo es isentropico:

(225) o= ( Pexjk
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Para gas ideal se tiene:

C, =(—k jR
k-1

Sustituyendo

k-1

= [ 2 (P ®
(2.26) V. = [k_lj(RTOe)l (Poj

Cuando la velocidad del gas en la camara de combustion no es despreciable se

tiene:

k-1

P )k
(2.27) V, = 2k (RT,. ) 1-| =] [+V.°
k-1 Pre
Si la tobera esta disefiada para operar en el espacio y en condiciones de 6ptima
expansion (P,, =P, =0):
2k

228) V_ =.|— [RT.

( ) ex (k—lj( Oe)
Esta velocidad es la maxima teodrica, representa el contenido de energia térmica del
fluido. Tal expansion no ocurre debido, entre otras cosas, a que la temperatura de
gran parte del fluido bajaria lo suficiente para llegar a su punto de licuefaccion, por lo

tanto dejaria de ser un gas y este no contribuiria a la expansion del gas.

El efecto del angulo de divergencia 26 (los valores 6ptimos para los angulos de

divergencia y convergencia son 6=15y =60 respectivamente’) en el
~ . 1
desempeiio de la tobera se calcula con un factor de correccion A =5(1+ cosb)

(relacién entre el momentum lineal generado por los gases en una tobera con angulo
26 y el momentum lineal generado en una tobera ideal donde los gases fluyen solo
en direccion axial) que multiplica a la velocidad de salida de los gases en una tobera

conica; para una tobera de tipo campana el contorno de las paredes y su efecto en

el desempefio se calculan a través del método de las caracteristicas ®.
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Flujo masico en la tobera:
Para condiciones de remanso dadas, el gasto maximo que puede atravesar un

conducto se da cuando en la garganta hay condiciones criticas o sonicas. Se dice

entonces que el conducto esta bloqueado y no puede haber un gasto masico mayor.

mg = (A)(V)(A)

V' =JKRT
1
- ( 2 jk
P =P K+l
T =TO—2
k+1
Sustituyendo
S 1
. 2 k1 S 2 )2
= — KRT, A | —
mg pOe(k_'_lj Oe (k"‘lj
— I:)Oe
S

[

(229) m, =P k[ 2 j“

JRT, U k41

Ahora que se tiene la velocidad de salida y el gasto masico de los gases de

combustion estos valores se pueden sustituir en la expresion obtenida para calcular

el empuje:

Fth = r.nve + (Pe - I:)o )A\e

k+1

k-1
P_A 2 Y1 | 2k P )k
F=_0Ce k RT )1-|—= +(P.-P
th \/R—-E)e (k"'l) (k_lj( OE) (Poej ( ex O)A\ex

En condiciones de 6ptima expansion (P,, = P,):

2 P Kk
(2.30) F,=pA |2 [ij | P
k-1 k+1 P,
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El empuje generado por un motor cohete en condiciones de éptima expansion

operando en el vacio del espacio (P,, =P, =0):

Impulso especifico:

El impulso especifico es el numero de segundos que un cohete puede producir
empuje igual al peso de la masa total de propelente bajo aceleracion debido a una
gravedad terrestre, por ejemplo, un impulso especifico de 453[s], implica generar
453[Ibf ] de empuje por libra de propelente cada segundo.

.El impulso especifico es un parametro que es utilizado para describir la eficiencia
de un motor cohete. Entre mayor sea el impulso especifico entonces el motor sera

mas eficiente al acelerar la nave.

| = [Cdm
mf
| = (Am)V, CuandoP, =P,
| =(Am)C
(2.32) ISp:I—*:E:i
Am*g g mg
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Eficiencia interna

La energia del chorro de gases que salen de la tobera viene dada por:

P =t mV,
2

e

La eficiencia interna de un sistema de propulsion es una indicacion de la efectividad
de transformar la energia de entrada en el sistema de propulsion en energia cinética
del gas que se expulsa. Para un sistema de propulsion de combustible liquido se
tiene:
Lmv,” .
nt — " o 5

P chem =m QR

comb’ chem

P, ... Energiade un motor decombustion

chem *

Qg : Calor dela reaccionde combustion

Para el sistema propuesto la eficiencia interna viene dada por:

I
2.33) 7 =&
Q



CAPITULO 3

CICLO TERMODINAMICO
PROPUESTO

58



59

DELIMITACION DEL PROBLEMA.

La propulsion nuclear en un vehiculo para la exploracion espacial tiene la
capacidad de generar elevados empujes e incrementar el impulso especifico al
utilizar un Unico propelente de bajo peso molecular y al generar temperaturas casi
tan elevadas como las de una cdmara de combustion convencional, es por esto que
existe gran interés en aplicarla en etapas superiores de propulsion para la
navegacion en el espacio.

En el capitulo anterior se revisaron los fundamentos fisicos involucrados en la
propulsion nuclear, ahora se presenta el desarrollo elaborado para obtener la
longitud del reactor con hidrégeno como sustancia de enfriamiento en condiciones
supercriticas, comportamiento y efecto de la turbomaquinaria en el sistema,

geometria de la tobera, peso del vehiculo, empuje e impulso especifico.

Elementos del sistema de propulsion:

Tanque de almacenamiento de hidrogeno, turbomaquinaria de alta presién del motor
principal del transbordador espacial (se ha seleccionado la bomba de alta presién de

hidrogeno del SSME debido a su capacidad de reencendido y a la elevada carga

que puede suministrar al fluido'®), un reactor nuclear de estado sélido y una tobera

convergente divergente.

tercambiador
de calor

Tanque

Tobera

Figura 3.1: Sistema de propulsién propuesto.
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Para analizar el comportamiento del motor térmico nuclear se utilizaron una serie de
consideraciones con objetivo de simplificar el analisis. Las consideraciones se
centraron en el fluido de trabajo y en las condiciones de intercambio de calor en el

reactor:

Etapa de bombeo y sustancia de trabajo:

1. La sustancia utilizada es hidrégeno normal.
2. No se consideran efectos de disociacion de la molécula de hidrégeno debido
a que estos son apreciables, en las propiedades de la sustancia, a una

temperatura superior a 1600[K] °.

3. La turbomaquinaria consiste en la bomba de alta presion de hidrogeno del
motor principal del transbordador espacial 6 SSME.

4. La velocidad especifica de succion sera de 15,000 (sugerido cuando no se

dispone de curvas de isoeficiencia de la bomba?).

Etapa de intercambio de calor:

1. El nlcleo del reactor consiste en un intercambiador de calor soélido

heterogéneo, donde la energia la proporciona combustible nuclear fisionable
UO, distribuido en una matriz de grafito en forma de barras *.

2. El combustible en forma de barras posee canales circulares paralelos para

enfriamiento con un diametro constante de d = 001 m].

3. El reactor nuclear consiste de 235 barras de soporte para 6 ensambles de

combustible cada una. EI nimero total de canales sera N; =1410 (este valor

junto con el espesor de pared de la barra de combustible son suficientes para
garantizar que el canal no se fracturara por la presion del fluido que recorre el
canal).

4. El reactor alcanza una temperatura constante de operacion de 1600[K] en el

nacleo, con temperaturas superiores existe el riesgo de dafiar la matriz del
reactor, lo que reduciria la vida util del sistema. El limite de temperatura ha

sido propuesto debido a que es el limite de operacion de los reactores de

potencia de nueva generacion enfriados por gas de alta temperatura # %,
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5. La transferencia de calor hacia el hidrégeno serd por conveccion
considerando temperatura de pared constante.

6. La transferencia de calor por radiacion no se considera debido a la baja
absortividad del gas hidrégeno (0.001-0.001)° .

7. No se analizara el proceso de fision en el reactor, debido a que tal analisis

esta fuera de los objetivos de la investigacion.

Etapa de empuje:

1. La sustancia de trabajo es homogénea.

2. Todo el fluido de trabajo se encuentra en estado gaseoso. Todas las fases
condensadas (liquidas o sélidas) son despreciables respecto a la cantidad
total de masa.

5. La sustancia de trabajo obedece la ley de gas ideal.

6. No hay transferencia de calor a través de las paredes de la tobera, por lo
tanto el flujo es adiabatico (Esto implica que no se tomard en cuenta un
sistema de enfriamiento en la tobera).

7. No hay friccion apreciable y los efectos de capa limite son despreciables
(para camaras de combustion muy pequefas la energia perdida como calor
en las paredes del cohete debido a la friccion es usualmente menor al 1% de
la energia total por lo que puede ser despreciada?).

8. No hay ondas de choque o discontinuidades en el flujo de la tobera.

El flujo de propelente es constante. La expansion del fluido de trabajo es
uniforme y estable sin vibracion. Los efectos transitorios (inicio y apagado)
son de muy corta duracién y pueden ser despreciados.

10.Todos los gases de escape que abandonan el cohete tienen una velocidad
axialmente dirigida.

11.El fluido sufre un proceso isentropico (suposiciones 4, 5y 6).

12.La tobera es de geometria coénica.

13.No se considera la generacion de calor en la tobera por efecto de la radiacion

emitida por el reactor.
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TURBOMAQUINA.

Objetivos: Determinar si el sistema de bombeo presenta el problema de cavitacion.

Bomba Turbina
N[RPM] | 34,390 N[RPM] | 34,390
H, [ft] |55,000 mkg/ g 71.09
H, [m] | 50,000 - 83.9%
amerg | 102 e tawy | 5457
mkg/ S 71.09 " 15

T, [K] 23.56

T,[K] 34.4

P[MPa] |1.53

P,[MPa] | 42.09

wrodete [In] 12
34.934

WB[MW]

e 76.3%

Tabla 3.1: Parametros de operacion de la bomba de alta presion de hidrégeno liquido del transbordador

L 217-27
espacial

Se determina el tipo de rodete de la bomba asi como la maxima eficiencia de la

maquina utilizando el parametro velocidad especifica en su forma rigurosa (2.12):

N\/E _3600633y102

N, = - = =025
g*(H,)* 981 (16660

S
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Impeller type
Radial Francis Mixed flow Mear axial Axial

Basic shape
{half section)

I,

Specific speed N,
U5 nomenclature  500-1000 1000-2000 2000-3000 3000-6000 Above 8000
SI consistent units 0.2-03 0.4 0.6-038 1.0-2.0 Above 2.5

Efficiency % 50—80 60—90 70-92 T6—88 75-82

Figura 3.2: Tipo de impulsor segun el valor de la velocidad especifica.
Fuente: George P. Sutton, Rocket Propulsion elements, Ed. John Wiley And Sons, 7 ed, 2001 E.U.A., p. 374

El resultado de la velocidad especifica indica que una bomba de flujo radial cumple
con los requerimientos, ademas la eficiencia de la bomba operando bajo esas

condiciones alcanzaria un valor de cerca del 80%.

Se desconoce el didmetro del ojo del rodete. Para un disefio preliminar se utilizan las

expresiones *:

16*T, )"
Dsh:( qj
™o

Dhl = Dsh+ 003[m]
Donde:
T, : Par quetransmiteel eje del rotor
o, : Esfuerzocortante maximo

Dhl: Diametrodel cubo
Dsh: Diametrodel eje

Nota:

El célculo del didmetro de un eje para transmisién de potencia requiere conocer las
propiedades mecanicas del material del que sera construido y el disefio con la
distribucion de rodamientos, rodete y accesorios, con esto se calculan las fuerzas
cortantes y momentos flexionantes para obtener los esfuerzos en el material y a
partir de estos se encuentra el diametro del elemento, sin embargo no se cuenta con

un diagrama que incluya la distribucioén del rodete y rodamientos pero se sabe que el

rotor de la turbomaquina esta fabricado de la aleacién Ti—5Al - 255n“° por lo que
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fue posible estimar el diametro del ojo del rodete considerando que el elemento sélo

esta sometido a torsion, lo cual es valido en un célculo preliminar 2%,

Ti—5Al - 25Sn
o, =520[MP4q]

T, = s = ATESITIA _ gy
n-N (08393600633

16 *15156
7% 520%10°
_ Dhl= 0083

O Dsh=( jg = 0052 m]

Propiedades del hidrégeno en el tanque obtenidas del diagrama Temperatura-

Entropia hidrégeno normal™®

0, = 6958[kg/m°]
. P, = 022[MPd] aT = 2356[K]
h, = 45580[J /kg]

Con un balance de masa se calcula la velocidad promedio del hidrégeno en la

P = 153[MP4q]
T, = 2356 [K]

entrada de la bomba:

m= PV, A = [jpl
v, = nl.—OZ -1891[m/ 5]
a2 (0083

Se calcula la altura de succion neta disponible (NPSH,) del sistema (2.13):

NpsH, = Py Vi P _ 1530000 1891 _ 220000
y 2*g y 698*981 2%981 698*981

NPSH, =3741m]
Para calcular la altura de succion neta requerida (NPSH,) se recurre a la velocidad

especifica de succion, el cual es un parametro utilizado en el disefio preliminar de un

sistema de bombeo para observar el comportamiento de la maquina en el sistema®°.



65

Cuando no se disponen de curvas de isoeficiencia, la velocidad especifica de

succién se estima® en 15,000 (valores de N entre 8000 y 10,000 sugeririan que

existe cavitacion) *°:
w2 N [RPM]
= ZJ'ZLDS O [ft3/ ]
NPSH;« NPSH; [ ft]

4
3

1/2 4
: * * 05 5
NPSH, = 212N 0 _ 212 *34390* (3605
N 15000
NPSH, =19357 [ ft] =590[m]
NPSH, < NPSH,

El resultado anterior indica que la bomba no presentara el problema de cavitacion?

T

W c

Figura 3.3: Triangulo de velocidades en el ojo del rodete con admision radial de fluido.
Fuente: David Mohr, Handbook of Turbomachinery, USA, p.63

Propiedades del hidrogeno en la seccion de salida de la bomba. Para la obtencion
de todas las propiedades termodinamicas se revisaron cuidadosamente distintas
fuentes bibliogréficas, destacandose las siguientes por la extensa gama de valores

de presion y temperatura:
« Software Reference Fluid Thermodynamic and Transport Properties, V 9.0

« Robert D. McCarty, Hydrogen Technological survey Thermo physical properties, NASA 1975,
p. 201

* Richard T. Jacobsen et al, Thermodynamic Properties of Cryogenic Fluids, Plenum Press,
EUA 1997, p. 163

P, = 42097[MPa]  p, = 87467[kg/m’]
T, =344 [K] h, = 537[kJ/kg]
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INTERCAMBIADOR DE CALOR.

Objetivos: Calcular la potencia del reactor, calcular el coeficiente de transferencia de
calor por conveccion, determinar la longitud del nucleo, la caida de presion y las

propiedades de la sustancia en la salida.

La temperatura que puede alcanzar el fluido en el nucleo de un reactor enfriado por
gas avanzado de alta temperatura es 1000 [K]*.

2.19) T, = T, -;TZ _ 1000; 344 _ 5172 (K]

T, +T, _ 5+;600=10586[K]

T o=

Utilizando los diagramas de propiedades®, software y tablas termodinamicas para

hidrégeno normal se determinaron, para una temperatura de pelicula (T,), las

siguientes propiedades:
T, =10586 [K]:

J
Cp=15000—— J
P [kg K] C, =11000 [kg—K]

W

K =04[ ] _ J
R=4124]——
m K [kg K]

4, =2 009 a=2500[m/ 5]

ms
=11[kg/m’
Pr=07 p=11lkg/m]

Numero de Reynolds del fluido por canal de enfriamiento:

Rec_ 4Mm  _ (4)(7109)
#; Ny md  (0.0000140B* 1410* 0017

= 457553 (Flujo turbulento)

Utilizando la expresion:

Nu, = 0027*Re, " Pr,*
Rex 10000
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Nu, = (0027)(457553%)(0.7°*) = 7969

(2.18) Nusselt= h, d

cond

NU; Keong  796.9(04) W
L h = = = 31877 [——
¢ d 0.01 B [mzK]

Se debe destacar que el fluido ingresa en estado liquido al reactor y sufre un cambio
de fase por lo que el calculo del coeficiente de transferencia de calor no corresponde
a este estado “transitorio”. Se ha despreciado esta situacion debido a que las
condiciones supercriticas complican el analisis y no se disponen, por el momento, de

datos experimentales de esta situacion.

Debido a que el calor especifico a presion constante varia con la temperatura, se
calcula por integracion el flujo de calor necesario para elevar la temperatura del
hidrogeno de 34.4 [K] en la seccion de descarga de la bomba a 1000 [K] en la

seccion de descarga del nucleo.

1000

Q=m [(Cp(T)dT

344

140

Cp (kJfkgK)

10

.00 1 1 1 1 | 1 1 1 1
2,000 300 B00 apd,

é JIiI]IJIIl]lI1|lIlI]IJIJ|JlJl|IIII
=}

Temperature (K}

Figura 3.4: Variacion de Cp con la temperatura, hidrégeno normal
Reference fluid properties “REFPROP” software desarrollado por: National Institute of Standards and Technology
USA

Funcion que describe la variacion de la capacidad térmica especifica a presion
constante con la temperatura:

Cp(T) =-9205 ,T*+ 2220 ,T®- 01857 + 60848 +833546

10 107
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1000

Q = m j(— 920510,8T4 + 222010,4T3 - 018572 + 60848T + 8335.46)dT =1 [GV\/]
344
' Tz _T3 2
(220) Q=h A —2 2 _ A =3113[m’]
Inte"Ta
Ts_TE

Longitud del nucleo del reactor:

_ A _ 3113 =07 [n]
md N, (0091410

(2.14) NTU=1

Velocidad de salida del gas en el reactor considerando transferencia de calor en
ductos de area constante y sin friccibn (Flujo de Rayleigh):
(P*, T*T,*,V* Sonmagnitudesiereferenciafluido encondiciones soénicas,

no propiedadesenla gargantade la toberaP’, T", V')

T, =T, =344 [K]

a, =kRT, =/ (L4)(4124)(344) = 44565[m/ s]

7109

V2 = > = 734[m/ S]
001
(1410)@7467)(m1)( )
a, =% _ 0p16
44F.65

*Para ductos de area constante con transferencia de calor, sin friccion y relacion de
calores especificos k =14, Frank M. White, Mecanica de fluidos, Ed. Mc Graw Hill, 6
ed, México 2008, p. 823:

Tor _ 0.003927- T,* =8759

T *

0

Vo _ 0.00198
V *
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T, =T, (ElI calor especifico a presion constante tiene un valor aproximado de
15000 [kJ/kg], se requeririan velocidades del orden de 100Qm/ s] para obtener una

temperatura de estancamiento significativamente superior a la temperatura estatica)

Analogamente se obtiene:

Ma, = 0158
Vs o 006
V *

V3

g V* 006 _
V; =V, Vo 7.34—0002— 2973 [m/ 9

2

P*
P, = P,—— =407 [MPa]
P2
P*
Los resultados anteriores muestran:

La expresion para calcular el namero de Nusselt es valida debido a que el

flujo desarrolla velocidades menores a Ma = 0.3.
El fluido se acelera a causa del intercambio de calor pero sin llegar a Ma=1

por lo que el conducto no esta bloqueado.

Velocidad promedio del hidrégeno en el ducto de enfriamiento con propiedades de

pelicula:

Re
Vi = ¢ _ 457553(0.000014 - 5836[m/ ]
p; d 11001

Se calcula la potencia de bombeo necesaria para superar las pérdidas por friccion,

considerando tubos lisos **2:
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f = (0790In Re- 164)* 3000<Re<3

f = (0790In(457553 - 1.64) > = 0.0094

L(pfvpromz)
2d

AP = f

AP = 0009 274 DE836” _ 12368[Pa]
2(001)

WBf = AF)(NT A;)(Vprom) = 80249[kVV]
AP=P,-P,

~ P, =407, - 12368= 4068, [Pa]

Propiedades del hidrégeno en la salida del nucleo del reactor:

P, = 4068 MPa
T, =1000[K]
V 2
hOS = h3 +%
A
2Cp
T k.
P03 = P3 (%) k-

3

(2.6), (2.7) Tyu=T,+

Propiedades de estancamiento del

intercambiador de calor

h, = 1455[MJ / kg]

"~ p, =9.1517[kg/ m’]

hidrbgeno en la seccion de salida del

hos =146 [MJ / kg]
T,; =1003[K]
P, =411[MPa]



TOBERA.

Objetivos: Calcular las propiedades de la sustancia en la salida de la turbina, obtener

una geometria de tobera conica, calcular la velocidad y propiedades del gas

hidrégeno en la salida de la tobera.

El hidrégeno una vez que ha pasado por el nucleo del reactor es suministrado a la

turbina donde se expande y genera el trabajo para accionar la bomba.

W
ho4 = h03 T
m

(Cp varia de 14500 y 15000

kg-K

hy, = 14593,428—%@2582 - 13826[MJ /kg]

13826108
hos = (Te)(CP) - Ty, = W =934[K]

La presion a la salida de la turbina depende de r:

L] =r, =15
I:)04

p

411
P, =——=274[MP4d
e [MPa]

Propiedades del hidrégeno en la salida de la turbina:

P, =274 [MP4]
T,, =934[K]

ho, = 13826[MJ /K]

Célculo del area de la garganta (2.29):

m 7109

*
A = =
14+1

1

oL e
YN[ L Y P L B L
k+l) R*T, 160~ 1441

4124934

para temperaturas entre 1000 y 600 [K])

=0.0079m?]
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Utilizando como referencia la presion de salida (P5 =14[kPa]) 10 (2.23):

k+1

K 2 \k-1
k+1
2
(&jk -
I:)04
Los resultados anteriores determinan una relacién de areas:
£=1622

A=A = 122[m?]

k-1

I:)04

“Para gran altitud la razon de areas tipicamente va de 40 a 200” *

Con P, =14[kP4d] se procede a calcular la velocidad de salida del gas en la tobera

en condiciones de Optima expansion (2.26).

V, = (kz—flj(RTm) 1—(;—5ij1

04

V, =4885[m/ g

Se tiene que la velocidad de salida del gas en condiciones de Optima expansion
operando en el vacio del espacio:

_ |2k _ 214
(228) V5OF'T - (k _1J(RTO4) - \/14_1(41219(934)

V.., =95193[m/ g]

Propiedades del hidrogeno en la salida de la tobera:

hys = hy, = 13826[MJ / kg]
hy = hys — 05V,
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hy = 13826, — 05(4889>
18941675
To=
13000

h, = 1894[MJ /K]
T, =1457 [K]

Se calcula el empuje con un semi-angulo de divergencia 6 =15° - A = 0983

(2.32) F, =A(V,)m= 098(4907)(7109) = 347260[kN]

Se calcula el impulso especifico:

sp

|, =—2=50(q]
g

Longitud entre la salida de la turbina y garganta (El area transversal de un médulo

de un reactor enfriado por gas A, = 135[m?])":

L= A 1 _[135 1
o T tang 7T tan60

Para un angulo de convergencia S =60°

L, = 038[m

Longitud de la seccion divergente de la tobera:

1 A
Lan =1\
tan@ \ 7

Para un semi-angulo de divergencia 6 =15°
Ly, = 233[m]
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Intercambiador de calor  Garganta

Seccidn divergente

Lc Lcn L dn

Figura 3.5: Elementos geométricos que constituyen una tobera convergente-divergente conica

Motor DJem | Ly, [ecm | D, [cm] | € Fi [KN] | I, [s] | @ B
Proyecto | 124.8 | 233 9.8 162.2 | 342.88 | 500 15 60
RS-1801 | 78.49 | 89.59 11.63 45.6 | 15.57 310 30 -
J-2 195.6 | 228.6 37.34 27.5 |1023 423 13.73 | 27.5
F-1 335.6 |401.3 88.9 16 6770 315 13 -
AJ10-137 | 249.9 | 284 12.45 62.5 |91.19 310 7.5 -
SSME 120 202 12.8 70 2278 452.3 | - -

Tabla 3.2: Tabla en donde se comparan parametros geométricos y de desempefio de algunos sistemas de

propulsion con el sistema propuesto.
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SELECCION DE MATERIALES.

Objetivo: Seleccionar un material para la fabricacion de la camara de empuje
justificando numéricamente la eleccion.

Para la obtencion de familias de materiales se utilizaron los graficos de Ashby,
posteriormente se procedid a investigar materiales pertenecientes a cada una de las
familias para evaluarlos a través de una matriz de decision y un indice de

desempeiio.

Dependiendo de las condiciones de carga en el sistema, las pendientes utilizadas en
los graficos de Ashby cambian. Por tratarse de un disefio preliminar se considero al
sistema de la camara de empuje como un cilindro sometido a presion, por lo que las
pendientes correspondientes son:
Rigidez E Resistencia 9y Tenacidad Ke
/Y Y Y

Las condiciones a las que esta sometida una camara de empuje hacen que las
propiedades del material de tipo mecanico y térmico reciban especial atencién en el
proceso de seleccion de materiales:

Resistencia a la tension o, [Pa]

* Temperatura de fusion T,, [°C]

« Tenacidad a la fractura K. [Pa—-m®]

e Mobdulo de elasticidad E [Pa]
* Conductividad térmica Kk ,[W/mK] (para camaras de empuje de alto

desemperio, alta transferencia de calor y con regeneracién, un material con
elevada conductividad térmica y pared delgada reducira el esfuerzo térmico).

» Coeficiente de expansion térmica CETL [#m/ m°C] (valores reducidos para
evitar problemas en las conexiones de tuberias o soportes estructurales).

+ Densidad del material p[kg/m®] (valores bajos para reducir la masa del

sistema).
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Figura 3.6: Gréficos de Ashby

Materiales representativos

*Aleaciones de ingenieria
* Aleaciones de Titanio
* Aleaciones de Aluminio
* Aleaciones de cobre
* Aleaciones de Niquel
*Materiales compuestos de ingenieria
» Polimero reforzado con fibra de vidrio
» Polimero reforzado con fibras de Kevlar

* Polimero reforzado con fibras de carbono

NOTA:
Se descartaron los materiales compuestos de ingenieria debido a que una matriz polimérica

inevitablemente se fundiria en la camara de empuje.
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Propiedades de materiales potencialmente aplicables

Material CETL P Kk E o, T,
(g | ko™l [GPal | mpa] | (]
[W/mK]

A535.0 23.6 2760 96 71 140 | 629
A214 T651 24.4 2800 154 72.4 | 365 | 638
A8090 214 2540 95.3 77 210 | 655
Ti-6Al-4V 9.7 4430 6.7 113.8 | 790 | 1660
Ti6AI2Sn4Zr2Mo 7.7 4540 7.1 113.8 | 860 | 1700
Til0V2Fe3Al 9.7 4650 7.8 110 | 930 | 313
IN718 12.8 8190 11.2 200 | 725 | 982
Inconel600 13.3 8470 149 | 164.2 | 318 | 1413
Monel400 13.9 8800 21.8 | 120 | 240 | 1350
C87300 19.6 8360 28 105 | 170 | 916

Tabla 3.3: Materiales con aplicacion en las industrias aeronautica y aeroespacial.
Fuente: R. W. Bussard, R. D. DeLauer, Fundamentals of nuclear Flight, Ed. Mc. Graw Hill, USA 1965
Liquid Rocket Engine Nozzles design criteria, NASA Technical report, USA 1976
Pat L. Mangonon, Ciencia de materiales seleccion y disefio, Ed. Prentice Hall, México 2001
William F. Smith, Fundamentos de la ciencia e ingenieria de los materiales, Ed. Mc Graw Hill

R.C. Hibbeler, Mecéanica de materiales, Ed. Pearson, 2 ed. México 2006



Matriz de decision e indice de desempefio

Propiedades | 1/2 | 1/3 | 1/4 | 1/5 | 1/6 | 2/3 |2/4 |2/5 | 2/6 | 3/4 |3/5 | 3/6 | 4/5 | 4/6 | 5/6 | DP a

CETL 1 |1 |0 |0 |O 2 0.133

MM

[ ec]

o [kg/m*] |0 0 |1 [0 |0 1 0.066

Keong 0 1 1 |0 |0 2 0.133

[W/m-K]

E [GPq] 1 0 0 1 |1 3 0.2

o, [MPq] 1 1 1 0 3 0.2

T, [°C] 1 1 1 0 |1 |4 0.266
D> DR=15| > a; =

DP : Decisione positiva:

DP

> oR

a =

y=> aB Indicede desempefidel material

_ Valor Minimodela lista

Valor dela propiedad

_ Valor dela propiedad

Valor Maximodela lista

*100 - Un valor pequefioes importante

*100 - Un valor grande es importante
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CETL | ,um] P K ond E o, T, y
MC kg/m] | wim K] | [GPE | [vpa [°C]

A535.0 32.627 92.029 |62.337 |355 |15054 |37 38.24
A214 T651 31.557 90.714 | 100 36.2 |39.247 |37.529 |48.03
A8090 35.981 100 61.883 | 385 |22581 |38529 |41.66
TiGAI4V 79.381 57.336 | 4.351 56.9 |84.946 |97.647 |68.66
Ti6AI2Sn4Zr2Mo | 100 55.947 | 4.610 56.9 | 92473 | 100 73.46
Til0V2Fe3Al 79.381 54.623 | 5.065 55 | 100 18411 |50.6

IN718 60.156 31.013 | 7.272 100 |77.957 |57.764 |61.59
Inconel600 57.895 29.988 | 9.675 82.1 |34.193 |83.117 |55.82
Monel400 55.396 28.863 | 14.15 60 | 25806 |79.412 |48.92
C87300 39.286 30382 |18.181 |525 |18.279 |53.882 |37.76

Tabla 3.4: Célculo del indice de desempefio del material

El material con mejores resultados es: Ti6AI2Sn4Zr2Mo
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PESO DEL VEHICULO Y DESEMPENO DEL SISTEMA.

Objetivo: Calcular el peso total del sistema, determinar si el sistema de propulsion

tiene capacidad de exploracion lunar, calcular la eficiencia de primera Ley del ciclo.

e Bombay turbina:
W, =345312[N]

» Camara de empuje (s6lo camara):

¢ = P, (r.)
© 20,)

A =m(r)? -, :1/1'—7?:3 = 0655[m]

De la seleccidon de materiales Ti —6Al —2Sn-4Zr — Mo

o. =860[MPa]
0 =4450[kg/ m°]

. _ 4210659 _
°” 2860

0= m [137 - (131- 2(0016))%] = 0.0458[m’]

0016[mi

W, = Opg = 0.04584450)(981)
W, = 2000[N]
+ Peso aproximado del nticleo del reactor®:
W, =177928[N]

» Peso del tanque y combustible (hidrégeno normal):

Para aplicaciones de almacenamiento de combustibles criogénicos se utiliza la

aleacién de aluminio: Al 2019-T6
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0 = 2800[kg/ m°]
0, = 450[MP4]

El cohete Protén 8K82M, de origen ruso, es capaz de colocar en orbita baja cargas

de W, =215820[N], este sistema se encuentra en servicio activo y se utilizara

como referencia para calcular el peso del tanque y el combustible que podrian ser

colocados en oOrbita.

Figura 3.7: Cohete Protdn

La seccién de carga del Protdbn 8K82M tiene aproximadamente una longitud

L =10[m] con un diametro de ¢ =74 [m]

. _R@I2)

© 2o,

i, =339 _ 0063
2(450)

W+ W =W,

@ [74% - (74— 2(0.0063)?](2800)(981) +$ (7387% )(73)(981)(x) = 215820

X=653[m]|

W, =26208[N]
W,, =189612[N]
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_19187368

=1932844[k
9.81 [kg]

Masa de combustible M,

e Peso de la tobera:
Aleacion Ti—6Al —2Sn—4Zr — Mo y espesor de pared t, = 0016[m]

W,,, = 415772[N]
M., = 42382 [Kg]

» Peso de la seccion tripulada:
Se utiliza como referencia el peso de la céapsula del programa GEMINIS (dos
tripulantes, diez dias de suministros)*.

W,

Cap

M

= 37187[N]
= 379174[kg]

Cap

* Peso total:
W, =28041064[N]
M, = 2858416[kg]

 Masa del vehiculo sin combustible:
M, =925572[kg]

» Velocidad final del vehiculo(operando en el espacio):

IVlfull
AV =\ In| -t | = 488N

\%

2858416
925572

AV =550838[m/ g

* Velocidad necesaria para desarrollar una trayectoria translunar (elipse de
transferencia de Hohmann, vuelo Flyby) partiendo de una érbita circular a
300[km]| de altitud:

Se debe destacar que el calculo de la trayectoria de un vehiculo espacial
requiere de un andlisis mas detallado, esto debido a la influencia de otros
cuerpos celestes, como el sol y otros planetas, en la trayectoria final del

vehiculo, siendo necesario efectuar maniobras de correccion.



84

Us =My,,.G =398600[km*/ s?]

u,=|He =\/M =772815[m/ g
R \6374+300

Posicidn de la luna en el momento de
la rmaniobra de cambio de drhita del
yehiculo explorador

Travectoria eliptica de
674 [km] transferencia

" 384400 [k

gk
LETH

ST
[

Orbita lunar

Figura 3.8: Trayectoria de Hohmann para un vuelo de exploracion lunar “Flyby”

a, = 384400+ 2374+ 300 _ 195537

U = |[2Hs _Hs _ \/2(398600_398600
o R ag 6674 195537

U, = 10835[km/ g
AU, = 10835-772815= 3.1 [knV 5]

Antes del encendido, el angulo de la trayectoria es ajustado por el sistema de guia,

lo que permitird que el vehiculo alcance el apogeo a la altitud y punto requeridos.

e Combustible restante después de la maniobra de inserciébn en trayectoria

translunar:
M 28584
MVi = AU 5 ~ 310

e Vs 4885
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M,, =1515388[kg]
M, =M, —M, =1515388-925572
M., =589816[kg]

» Tiempo de recorrido de la trayectoria:
_1 |4rPa,’ _ 1 47195537
2 Us 2\ 398600
t =430253s] =11951[ h]

» Eficiencia de primera Ley del ciclo:

Volumen de control . .
Q W
[MW] | [MW]
Bomba -34.9
Reactor 999
Turbina 54
Tobera 982
Otras pérdidas 0.08
> =999

Tabla 3.5: Balance de energia.
1, . . . 1.,
Q+§mVl +mh, +Weg =W, +mh, + H, +§mV5

999 , + (71{ 05(89.1%) + (4558 ,))+ 349, , =54, , +71(1894 ,) + (05)(4885))+80249

10°

: 2
_ O5(m)(Vs") _ 8486 _,.
9 999

(2.33) 77
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Figura 3.9: Diagrama temperatura-entropia del ciclo de propulsion.

Generado con el software: Reference Fluid Thermodynamic and Transport Properties V 9.0. USA 2010

1-2: Incremento de la presion en el fluido.

2-3 Transferencia de calor en el nucleo del reactor, existe una ligera caida de presion.

3-4 Expansion del gas en la turbina.
4-5 Expansion del gas en la tobera
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CONCLUSIONES.

El hidrégeno en el sistema de propulsién térmico nuclear propuesto alcanza una
velocidad de 4880 [m/s] en la tobera, la cual es cinco veces superior a la que
podrian alcanzar gases con una mayor masa molecular operando a 23 [MPa] y a
930 [K]. La ventaja de utilizar propelente de bajo peso molecular respecto a sistemas
RP1-LOX, LH2-LOX, N,H,- UDMH es significativa a temperaturas de 2000 y 3000

[K] sin embargo mantener la temperatura a 1600 [K] permitiria utilizar materiales de
uso comun en la industria aeroespacial disminuyendo el potencial costo de

desarrollo.

Para el intercambiador de calor se calculé una longitud del reactor de 0.7 [m] con un
area transversal de 1.35 [m?]y un area de transferencia de calor de 3113[m?] con

un peso estimado de 1.8 [ton] generando una potencia térmica aproximada de 1
[GW], el coeficiente de transferencia de calor por conveccidén se encuentra entre los
valores reportados en el informe de la referencia #6 con una diferencia del 10%, por
lo que se concluye que los calculos para obtener el nUmero de Nusselt corresponden
a las caracteristicas del sistema. Operar a 1000 [K] como temperatura limite del
fluido permitié una reduccién en la longitud del reactor de 30%, y una extension de
tiempo de operacién de dos a cuatro horas respecto al tiempo de vida esperado (una
a dos horas) en un reactor KIWI que opera a 2300 [K], esto se traduce en una
reduccion de la masa del sistema y capacidad de utilizar el motor en mdultiples

operaciones en el espacio.

En conjunto, el sistema propuesto permite que el 85 [%] de la energia del reactor
sea utilizada en la propulsion del vehiculo, 5% de la energia es suministrada a la
turbomaquinaria y el 10% restante es expulsada en forma de entalpia en los gases
de la tobera, el impulso especifico alcanza un valor de 500 [s] y el empuje
desarrollado es de 347 [kN]. La caida de presion en la turbina es aceptable debido a
que el efecto positivo de la presion sobre la velocidad de salida del gas en la tobera
no es apreciable por encima de los 25 [MPa], ademas, incrementando ligeramente el
espesor de las paredes del tanque de propelente se evitd el problema de cavitacion
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en la bomba y el uso de una etapa de bombeo de baja presién, por lo que se
concluye que la turbomaquinaria puede adaptarse satisfactoriamente al sistema.

El proceso de seleccidon de materiales demostré que la camara de empuje y la
tobera pueden fabricarse empleando la aleacion Ti-6Al-2Sn-4Zr-2Mo, sin embargo el
resultado debe utilizarse con reserva debido a que el efecto de la radiacion y la
interaccion con hidrogeno sobre las propiedades mecéanicas del material no fueron

considerados.

Con una masa total del sistema de 28,500 [kg] y una masa de propelente disponible
de 19,200 [kg], el vehiculo desarrollaria una velocidad de 5508 [m/s], a gran altitud,
la cual es suficiente para generar una trayectoria eliptica de transferencia translunar
con un tiempo de recorrido de 238 [h]. Con lo anterior, seria posible enviar un
vehiculo tripulado tipo GEMINIS, con un peso no mayor a 3800 [N], en un vuelo
circunlunar partiendo desde una oOrbita circular a 300 [km] de altitud sobre la

superficie terrestre.

Ensamblando el vehiculo en orbita terrestre a través del lanzamiento de tres cohetes
protdn rusos, como minimo, evitaria disefiar un cohete de grandes dimensiones para
lograrlo en un unico lanzamiento, sin embargo, para el calculo de la masa total del
vehiculo no fueron tomados en cuenta dispositivos y sistemas tales como un sistema
eléctrico, sistema neumatico, sistema para maniobras y blindaje, los cuales
aumentarian la masa final y disminuiran la eficiencia interna del sistema a 50 o 60%
segun valores estimados en distintas referencias bibliograficas.

Los resultados anteriores demuestran que la integracion de la tecnologia del reactor
enfriado por gas y la turbomaquinaria de cohetes para formar un sistema de
propulsion con capacidad de exploracioén lunar es posible.



PROPIEDADES TERMODINAMICAS DEL HIDROGENO.
Fuente: Robert D. McCarty, Hydrogen Technological survey Thermophysical properties, NASA 1975.
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SPECIFIC HEAT, C,, kJ/kg-K
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THERMAL CONDUCTIVITY, mW/cm-K
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THERMAL CONDUCTIVITY DIFFERENCE, ax Btu/ft-h-R
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SPECIFIC HEAT, Cp, Btu/Ib-°R
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THERMAL CONDUCTIVITY, Btu/ft-hr°R
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