Laboratorio de Propulsion, DMT-UPM
E. T. S. |. Aeronauticos

Capitulo 5: Motores Cohete

CONTENIDOS

» Descripcion, Aplicaciones y Desarrollo

» Clasificacion

e Estudio propulsivo: Empuje

* Requerimientos del sistema de
propulsion

* Analisis de utilizacion
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Laboratorio de Propulsion, DMT-UPM
E. T. S. I. Aeronauticos

CLASIFICACION

- . Impulso Fluido de Tiempo
Empuje (N) Empuje/peso | especifico (sg) | Trabajo Ty, (K) Estado caracter?stico Aplicaciones
N . Gases Comb. JATO, Misiles y
Sélidos 0-10 <102 <280 Prop. Solidos Utilizacion Segundos | Misiones Espacia
:g 3000 les en General
o
Sle Gases Comb. JATO, Misiles y
b= Liquidos 7 2 Prop. Liquidos Mi o
0-10 <10 ili isiones Espacia
E g 1 < 500 4500 Utilizacién Minutos ik wh Cantwel
A&
et Gases Comb. & JATO, Misiles
o z 6 2 0 Investigacion sl ¥y
Hibridos 0-10 <10 <1350 Prop. Solidos i Misiones Espacia
=] b P
= y Liquidos ¥ Desarrello Mindtaw les en General
= 15l
= = — <10° H ; ’ Misiones de
ol - Fisi6n 3 x 10! <1000 i go IDVSBtlgacll'li'n Minutos Superficie e
a % (no pequefios) ¥y besarroilo Interplanetarias
o T
E -;_.e Fusitn B = = 11 3000 Investxgacwn = i e Especulativas
= Bésica
B No . NH Misiones de
feo) O S = -2 @y Utilizacié Dia
Resisto—jet 0-.5 10 - n 8
l.-4 J 150-800
A A 3000 Satélites
o ; - i N,H,,H, ,NH Misiones de
© 1 Arco eléctri 0-1.0 *_10"* - A 8T ilizaci
E co 10 10 280-1500 5800 Utilizacién Meses Satélites
e e
© g 13 ; Misiones de
o | Electrostaticos =@ o Utilizacion 5
&3 | (acelerad. iones) 0-1.0 -k 1500-25000 Xe y Desarrollo Meses Int?::tl;?;lltzmias
Electromagnétic. s _ Uitizaeitn Léi:tigl?f:s de'3
(acelerad. plasma) 0-2 10 "=10 1500-15000 Hp ¥y Desarrollo Mpnes Interplanetarias
) ” . Especulativas
Fotdnicos RS == == 3.18 x 10 Rapeumiativg Afios iEstelares?
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Laboratorio de Propulsion, DMT-UPM
E. T. S. |. Aeronauticos

DESCRIPCION

MOTOR COHETE DE COMBUSTIBLE SOLIDO

Graphite nozzie
A= throat insert )

igniter

Section A-A
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E. T. S. |. Aeronauticos

DESCRIPCION

MOTOR COHETE DE COMBUSTIBLE SOLIDO
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Laboratorio de Propulsion, DMT-UPM
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DESCRIPCION

MOTOR COHETE DE COMBUSTIBLE LIQUIDO

High-
pressure
gas
; —Regulators

BOMBA DE BOMBADE
COMBUSTIBLE OXIDANTE

Y
TURBINA
(a) Gas-pressure feed system
(b) QCLO: GENEQAQQR (e) CICLO: COMBUSTION . Propellant feed-system schematics,

DE GAS. ESCALONADA devices, fill and drain systems, etc., are not shown
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E. T. S. I. Aeronauticos

DESCRIPCION

MOTOR COHETE DE COMBUSTIBLE LIQUIDO

| ac0-N THRLSTER
ARIAME §
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DESCRIPCION

MOTOR COHETE DE COMBUSTIBLE LIQUIDO

Vulcain

|
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Laboratorio de Propulsion, DMT-UPM
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DESCRIPCION

MOTOR COHETE HIBRIDO

Regulator
Liquid
Pressunzing oxdizer
gas
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E. T. S. I. Aeronauticos

DESCRIPCION

MOTOR COHETE HIBRIDO (SPACE SHIP ONE)
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100 km Pillot
astror

80,000 ft
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DESCRIPCION
(Nucleares)

Kiwi-A

Main coolant inlet manilold

— N Valve
: i
Center isiand [ Contral !_Shleid Cooling jacket
-—— : rod a2

3 - e $ . 5 Liquid . -

, e . ; Lock ring hydrogen A == -

Graphite reflector”, | _, : : tank : (_‘ —Nuclear —

- T—reacior—

Test-stand support ring p——core—1

e

\Reflector

Turbine Turbine bleed gas line

_/".

—~J
Turbine exhaust

Pressure shell
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DESCRIPCION
(Nucleares)
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DESCRIPCION
(Nucleares)

NOZZLE SKIRT EXTENSION

INTERNAL
___  SHIELD CONTROL NOZZLE

REACTOR CORE

TURBOPUMPS
PROPELLANT LINE

EXTERNAL REFLECTOR
DISC SHIELD
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DESCRIPCION
(Termoeléctricos)

Pressurized
fuel
gas
Arc between cathode
—lip and annular
region of anode
Cathode N\ —::—:::-//
====_
= N
Electricpower 4\ e Slossia
from low voltage o S— &
. s 3
high current source e
Annular
anode

=+
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Fig. 10. Cesium ion  engine, Nevtralizer region
(Courlesy Ifuphes Research
tories, Hughes Aircralt Company.,)

PMoraws tungsicn ion salirce

Laboratorio de Propulsion, DMT-UPM
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DESCRIPCION
(I6nicos)

lon accelerator

Prime
" Gencralor
mover

Propellani Pump
supply Q
Electrodes
lon F.___ lon
source E — et
oo o= %
+ Vn i—3

b
G—

Electrons

{amws

e~

Labora-
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DESCRIPCION
(I6nicos)

Acceleralor

Screen \ Shield

Arc chamber Electron
Propellant palh -
feed system §
5
3 0
Beam-forming s lonizalion Exhaust
electrodes P N chambe Cathode
ropellant | chamber
P \ (filamecnt) - beam
3
N

Magnetic
field

—_—

AR SRR

sl 63 B8 B9 &9 0 BT 1O O DB

Electromagnel + 1000 v
Approximate scale in inches f
N . +950 v - 750 v ==
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DESCRIPCION
(electromagnéticos)

Cathode

/F

Plasma exhaust from
paraliel rail nozzie
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»J . Laboratorio de Propulsion, DMT-UPM
76) E.T.S. | Aeronauticos

ESTUDIO PROPULSIVO: EMPUJE

M = masa instantanea del vehiculo

Mg = masa fija (no consumible)

Mp = masa de propulsante

V = velocidad del vehiculo ejes
tierra

V = velocidad del propulsante
relativa al vehiculo

V¢ = velocidad relativa del
propulsante en la seccion de
salida

9o = volumen del dominio que
contiene propulsante

A, = area de salida de propulsante

ps = presion en la seccion de salida
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ESTUDIO PROPULSIVO: EMPUJE

d <MFV) + djp(VR +\7)d19+“‘,0(\7 +\75)(\75 'ﬁ)dgz Fo

COUN T N

d(M.V -
(th> dd\t/jpdg+—Ide9+V—Ipd9+vJ.p(v n)da+j vv da ZFX

AS

L regimen estac. suma nula, segun
w\“; dt 0 Cuaslestac. ecuacion de continuidad
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ESTUDIO PROPULSIVO
Balance energético

Heat loss to walls

Combustion loss
(poor mixing,
incomplete burning)
1\ hengl

3

;. 100%

Unavailable thermal
energy of exhaust jet

Residual kinetic energy
of exhaust gases
9% |97% | —

40t0 70% i
— 10t050%

\ 4 Y Y

[_Useful energy for
missile propuision

L—Kinetic energy of exhaust jet
“—Total energy of exhaust jet

LAvaiIable energy 1n combustion chamber

‘—Heating value of propeilants
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ESTUDIO PROPULSIVO
Ecuacion de Cohete

dVv -
M — =E - D- Mgcos@® —=—M% , qv L dt + gcos@dt =—1_
M

dt

z|2

M
(Vf _VO)+I %dtjtj‘ 90059dt=|sp|”M0
t, t,

AV = AV, + AV, + AV, f

AV, =(V; =V,)
[ D

AV = | =t M
S M AV =1_In —
® p M

AV, = gcosé dt f
vt
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ESTUDIO PROPULSIVO
Requerimientos del sistema de propulsion

MISIONES

*VVehiculos lanzadores
(Gran potencia (GW), E/W>1, AV ~ 5km/s)

«Satélites y plataformas espaciales

sCompensacion de resistencia
«Control de orientacion

Transferencia orbital

eSondas y naves interplanetarias
(Voyager AV ~ 0.15 km/s, Galileo AV ~ 1.7 km/s)

Nave estelar

Sistemas de Propulsion
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ESTUDIO PROPULSIVO
MISIONES

GEO
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ESTUDIO PROPULSIVO
Requerimientos del sistema de propulsion

7 Mision AV (km/s)
gl 7 Superficie terrestre a OB 7.6
S ES OTB a OGE W)
2 ol //f e Escape de la Tierra desde OTB 3.2
iyl I Escape desde la superficie de la Tierra 11.2
Eap / it OTB a orbita lunar (7 dias) 3.9
Y T OTB a orbita de Marte* (0.7 afios) 5.7
e ——" s j—;m_m;f:mm%fs OTB a drbita de Marte (40 dias) 85.0
g, for sl e o ey o Superficie terrestre a la de Martey vuelta® 34
OTB a orbita de Venus y vuelta* (0.8 anos) 16
LEO-TO-GEO ORBIT TRANSFER PROPULS 0N OTB a orbita de Mercurio y vuelta™ 31
(ONE WAY) OTB a orbita de Jupiter y vuelta* (5.46 anos) 64
6.5 u u T 22 OTB a orbita de Saturno y vuelta (12.1 anos) 110
s 6olll0 10050 2, L0 —TRavELTIME (%0 2 OTB a drbita de Neptuno (29.9 affos) 134
255k 0.5  ({days) 8 § OTB a orbita de Neptuno (5 anog) 70
= ETR LAUNCH bt OTB a orbita de Pluton* (45.5 anos) --
% 0 28.59 PLANE CHANGE 16 & Escape del Sistema Solar desde OTB 8.7
a.5r | | 14 OTB a 1000 UA (50 afos) 142
10 107 1072 10! 10° OTB a a-Centauro (50 anos) 30.000
THRUST-TO-WEIGHT RATIO * Con transferencia eliptica de Hohmann
OTB Orbita terrestre baja de 270 km
Delta-V required for low-thrust orbital transfer. 8/(5 : l?r:ibdi;?i%—\esot(res;%cr;oigzrlaijgz.vszsg.g(r)g dkemr?(?iisot-anciatierra-sol).
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ESTUDIO PROPULSIVO
Analisis de utilizacion

AV =1 1In MOM MOZMPL+MPP+MM+MT+MP
° P My, =mt,
=M/ P Pop 7\ :lmlszp
App = Mpp [ Pop 2
k=M, /M,
R=M, /M, - .
c+k+1
AV =1 1In
s+k+R
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ESTUDIO PROPULSIVO

o7 SN2 Andlisis de utilizacion
g
AV In c+k+1
\N2Z c+k+R
R=0.1 2
R=0.25 o= MPP+MM:(aM+aPP) | 2 :Ii
R=0.5 Mp 277|\/| tb ®2Z
7 _ Mu b _ Pee 771 1,
0 ~ ay +pp Mo + My,

0.01 0.1 1 10
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ESTUDIO PROPULSIVO

Analisis de utilizacion

0.20
0.15

0.10

0.05

0.0}

T T '

0.01 0.10

Mp ™My

Fig. 8 Exhaust velocity for maximum delta-V.
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