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Resumen. En el desarrollo del presente trabajo se expone la metodologia adoptada para el analisis
estacionario termomecanico de un canal regenerativo de la camara de empuje del propulsor cohete
SSME. El andlisis térmico se realiza a través de un modelo unidimensional del canal refrigerante
utilizando el software de cddigo abierto Octave, donde se resuelve en primera instancia el flujo de gases
calientes y luego el del fluido refrigerante. Posteriormente se realiza el acoplamiento de una via para
resolver el estado tensional con el software de codigo abierto Code Aster. Se muestran las hipotesis
adoptadas para ambos analisis, asi como el modelado de los materiales, del fluido refrigerante y de los
gases calientes. La determinacion de la vida en fatiga de bajo niumero de ciclos también es presentada.

Keywords: Thermomechanical, Steady-State, Regenerative cooling.

Abstract. The methodology adopted for the stationary thermomechanical analysis of a regenerative
channel of the thrust chamber of a liquid rocket propellant SSME is presented in this paper. The thermal
analysis is solved with a unidimensional model of the cooling channel using the open source software
Octave. In the first instance, the solution of the heat flow of hot gases is obtained, and then the one of
the cooling fluid. In the next step, one-way interaction is used to obtain the stress state with the open
source software Code_Aster. The hypotheses adopted for both analyzes are shown, as well as the
modeling of the materials, the cooling fluid and the hot gases flow. A low cycle fatigue life
determination is also shown.
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1 INTRODUCCION

Debido a la naturaleza y ambiente de funcionamiento de las cdmaras de combustién de
motores cohete liquidos, se pueden encontrar dos tipos de cargas actuantes sobre el canal de
refrigeracion, una de ellas la de presion y otra la carga térmica que provienen de los gases de
combustién y del fluido refrigerante. Para lograr una adecuada refrigeracion el espesor de los
canales de refrigeracion debe ser el menor posible (en el orden del milimetro), generando un
gradiente térmico considerable. A su vez el fluido que circula por los canales refrigerantes se
encuentra a una presion superior a la de los gases, de modo que se combina el efecto del
gradiente térmico con la presion diferencial generando un estado de cargas que solicita
considerablemente al material. Cabe mencionar que el gradiente térmico es muy alto ya que la
combustién se produce a temperaturas cercanas a los 3500 K y el liquido refrigerante es
criogénico con temperaturas que rondan los 100 K. Las toberas de larga duracién y alto
desempeiio se encuentran refrigeradas normalmente con uno de los propelentes, en este caso en
particular con el combustible (Hidrégeno).

Para determinar ambas cargas, se realiza en primera instancia un andlisis estacionario
térmico y fluidodindmico de la cdmara de combustion. Para este andlisis se desacopla el
comportamiento de los gases de combustion de la refrigeracion, de esta manera se asume que
los gases de combustion aportan calor al fluido refrigerante, pero este ultimo no genera ningtin
efecto sobre los primeros. Se realiza un modelado unidimensional del flujo interno de la tobera
y del fluido refrigerante, determinando las variables de interés: presion, temperaturas, factores
de conveccion y flujos de calor.

Posteriormente se aplican estas cargas sobre el modelo mecdnico, realizando un andlisis
ciclico termo-mecdnico. El acoplamiento utilizado es de una via, es decir, no se realimenta el
andlisis fluidodindmico con los resultados del andlisis mecanico. En dltima instancia se realiza
una evaluacion del dafio realizado en cada ciclo para poder evaluar la vida a fatiga de corto
plazo de la cdmara de combustidn.

Parametro Valor Unidades
Fluido Combustible y Refrigerante H2 No Aplica
Fluido Oxidante 02 No Aplica
O/F Ratio 6 No Aplica
Relacion de Contraccion 2,92 Ac/At
Relacién de Expansion 78 Ae/At
Didmetro de garganta 261 mm
Presion de Camara 206 Bar
Cantidad de Canales Refrigerantes 390 No Aplica
Ancho del Canales Refrigerantes 1,1 mm
Espesor del Canal Refrigerante 0,71 mm

Tabla 1: Parametros de entrada para andlisis del propulsor SSME (RS-25) (Biggs, R. E., 1989).

Para poder validar el modelo utilizado se toman pardmetros conocidos como los presentados
en el desarrollo del andlisis de ciclos de vida de la cdmara de combustién principal del propulsor
SSME (Space Shuttle Main Engine). El propulsor seleccionado es alimentado con oxigeno e
hidrégeno como propelentes, es de ciclo cerrado y posee la capacidad de elevar su caudal al
135% respecto al nominal. Sus principales caracteristicas se pueden observar a continuacion en
la Tabla 1.
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2 ANALISIS TERMICO

En primera instancia se realiza el andlisis de flujo unidimensional de los gases de
combustién, debido a que la dindmica de la combustién no se encuentra totalmente en equilibrio
en cada instante, se asume un punto intermedio entre las condiciones “Frozen” y “Equilibrium”,
adoptando una condicion 50% “Frozen”. La combustidn en un proceso de quimica cinetica, la
condicion “Frozen” es un limite superior y la condicion “Equilibirium” es un limite inferior, la
condicion real se debe obtener experimentalmente. Las propiedades de los gases de combustién
se obtienen utilizando el software NASA CEA (Gordon y McBride, 1994), procediendo a
determinar la geometria, caudal y pardmetros punto a punto de los gases con ecuaciones de flujo
isoentropico.

El material de la cdmara de combustion es una aleacién de Cobre-Plata-Zirconia denominada
comercialmente como NARIloy-Z, sus propiedades térmicas en funcioén de la temperatura se
tomaron de Ellis y Michal (1996). El flujo de calor de los gases calientes (®ref) se debe
principalmente a la conveccion (Dconv), con un pequeiio aporte de radiacion (®raq) (ver Ec. (1)).
Por tratarse de un andlisis estacionario, el flujo de calor de los gases tiene que ser igual al del
liquido, asumiendo que el ultimo absorbe todo el calor.

Draq + Peony = q)ref (D

2.1 Flujo de calor de Refrigeracion

Las propiedades fisicas del fluido refrigerante se determinan punto a punto a partir de valores
tabulados por McBride (1996). El intercambio de calor de calor por conveccién en los canales
refrigerantes se determina con la ecuacién de Dittus Boelter (Ec. (2)) (Pizzarelli, 2007).

Nu =22 = 0,023Re®8Pr033 )

CDref = hc(TwL -T,)

donde, A es el factor de conveccion del fluido refrigerante en cada punto, D; es el didmetro
hidraulico del canal, k. es la conductividad del refrigerante, R,y P, son el nimero de Reynolds
y Prandtl del refrigerante respectivamente, 7). es la temperatura de la pared del lado del liquido
refrigerante y 77 es la temperatura del liquido en la corriente libre (lejos de la pared).

2.2 Flujo de calor de los gases

Para determinar el coeficiente de conveccion y el flujo de calor debido a este fendmeno, se
recurre al modelo de Bartz (Ec. (3)) (Bartz, 1957):

hed _ 0026 (m D)o.s (&)0.4 (pa_m) (Ha_m)o.z 3

ko Uo A k P Uo
Doony = g(Taw - ng)

donde, m es el caudal total de los gases de combustion, A es el drea transversal por donde
circulan los gases en el punto de andlisis, i, k 'y p son la viscosidad, la conductividad y la
densidad de los gases en la seccién de andlisis. El subindice ‘0’ se refiere a las propiedades
evaluadas a la temperatura de combustion, el subindice ‘am’ se refiere a las propiedades
evaluadas a la temperatura promedio entre la pared y la corriente libre en la seccion de andlisis
y p'"es la densidad de los gases de la corriente libre en el punto de andlisis. Las temperaturas
Taw y Twg son la temperatura de pared adiabdtica y la temperatura de la pared del material del
lado de los gases.

El flujo de calor debido a radiacién depende de los gases productos de la combustion y sus
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presiones parciales. Se adopta el método empirico expuesto en Barreré (1960) para determinar
el flujo de calor debido a radiacion de los productos de la combustion. Alli se expone que los
principales productos que irradian calor son el vapor de agua y el diéxido de carbono, su flujo
de calor por radiacién se determina siguiendo la Ec. (4).

®co, = 3.53/peo, 00D ((%)35 - (%)35) @)

Tg 3.5 ng 3.5
Py,0 = 3.5 ppo (0.9 D)*° ((M) _ (M) )

donde, pco2 y pm2o son las presiones parciales de diéxido de carbono y vapor de agua
respectivamente en la seccidn de andlisis, D es el didmetro de la seccion en andlisis, Ty es la
temperatura de la corriente libre de gases en el punto de andlisis y 7\, es la temperatura de la
pared del material en contacto con los gases de combustion.

2.3 Verificacion del modelo: SSME 40K

Para evaluar la metodologia utilizada, se recurre a datos de ensayos del propulsor SSME
40K desarrollado en el proyecto de SpaceShuttle de NASA. Este propulsor es una version a
escala para ensayos de la cdmara de combustion del SSME que cuenta con los mismos
propelentes y pardmetros equivalentes. Se selecciona este motor para validar la metodologia
debido a dos razones: la similitud con el motor en andlisis, utiliza los mismos propelentes y por
otro lado que se cuenta con datos térmicos de ensayos. En la Tabla 2, se muestran los pardmetros
relevantes del motor SSME 40K.

Parametro Valor Unidades
Fluido Combustible y Refrigerante H2 No Aplica
Fluido Oxidante 02 No Aplica
O/F Ratio 6 No Aplica
Relacion de Contraccion 2,92 Ac/At
Relacién de Expansion 10 Ae/At
Didmetro de garganta 43,8 mm
Presiéon de Cdmara 208 Bar
Cantidad de Canales Refrigerantes 128 No Aplica
Ancho del Canales Refrigerantes 0,55 mm
Espesor del Canal Refrigerante 0,75 mm

Tabla 2: Parametros de entrada para analisis del propulsor SSME 40K. (Dexter, 2004)

Al aplicar la metodologia del andlisis fluidodindmico propuesto se obtienen los resultados
de flujo de calor a lo largo de la tobera que tienen un comportamiento similar a los valores de
ensayo presentados por Dexter (2004). Estos valores se presentan en la Figura 1. El flujo de
calor mdximo en ambos casos se da en la zona de la tobera levemente desplazado a la zona
subsénica alrededor de 25mm, el valor maximo de ensayos es de 158.000kW/m? mientras que
en el modelo 160.900kW/m?. Aguas arriba de la tobera, en la seccién subsénica, se ve que el
flujo de calor del modelo se encuentra méds estable y superior que los ensayos, esto se debe a
que en el modelo se estdn asumiendo que los gases se encuentran totalmente combustionados y
desarrollados desde el inicio de la tobera.

En la Figura 1 se puede observar que la diferencia de picos de flujo con los valores de
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ensayos es menor al 2%, por lo que se decide adoptar la misma metodologia para determinar
los valores del propulsor en andlisis.

Modelo Propuesto

Q (kW/m?K)

Datos de ensayo (Dexter, C.E., et al,2004)

GARGANTA

Figura 1: Flujos de calor a lo largo del motor

2.4 Resultados en propulsor SSME
En la Figura 2 se puede observar los resultados obtenidos al realizar el andlisis
fluidodindmico sobre el propulsor SSME (RS-25).

250000
—Q (kW/m2K)
—Twg (K)

150000

Temperatura (K)
/
P
Flujo de Calor (kW/m2)

GARGANTA
0

800 500 400 300 200 100 0 100

Distancia respecto a la garganta (mm)

Figura 2: Analisis Térmico SSME

Se observa que la méaxima temperatura obtenida en el anélisis es de 842.9K, mientras que en
Cook et al (1983) la misma es de 843K. La diferencia es despreciable teniendo en cuenta la
simplicidad del andlisis, por lo tanto, se tiene la base de célculo para continuar con el estudio
de acoplamiento termomecanico.
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3 ACOPLAMIENTO TERMO-MECANICO

3.1 Modelo

El andlisis mecénico se realiza en el software de codigo abierto Code_Aster sobre un gajo
de la secciéon mas comprometida de la cdmara de combustion, recordando la simetria axial que
poseen en general las camaras de combustion. Cook et al (1983) indica que se detectaron fallas
en diferentes cdmaras de ensayos en la zona de la garganta, particularmente en una zona
desplazada 25 mm hacia la seccién subsdnica. Por tal motivo, se decide modelar medio gajo
de la cdmara de combustion con refrigeracion regenerativa en la zona de la garganta debido a
que la mayoria de las fallas reportadas se dieron en esta zona. En la Figura 3 se puede apreciar
las dimensiones generales de la seccién modelada y los materiales constitutivos.

EF NICKEL
EF COPPER

NARIloy-Z \

0.72mm
\0.132mm

REFRIGERANTE

2.5Tmm
4.132mm

|
\0.71mm

\0.55mm

0.474°

Figura 3: Geometria de la seccién modelada.

La malla se realiza en su totalidad con elementos cuadrangulares lineares (QUAD4), con un
total de 257 elementos y 192 nodos. Para el andlisis mecdnico, se convierte esta malla a
cuadrética, introduciendo un nodo por medio (elementos QUADS) de manera que se mantiene
la cantidad de elementos y los nodos aumentan a un total de 535. En la Figura 4 se
puede observar una imagen de la malla, la relacion de aspecto de los elementos no supera el

valor de 1,36.

Figura 4: Vista general de la malla.

3.2 Analisis térmico

Para el andlisis térmico estacionario bidimensional, se aplican el flujo de calor de los gases
calientes y la condicion de conveccion del fluido refrigerante que se obtuvieron en el analisis
fluidodindmico presentado anteriormente. Se asume que estas condiciones son uniformes a lo
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largo de las superficies de aplicacion (ver Figura 5). En los laterales se asume que el flujo de
calor es cero (condicién de simetria) y hacia el borde superior no hay flujo de calor.

hL: 577.390 W/m?2K
TL: 56,06 K

Y

\ $:160.900.000 W/m?

Figura 5: Condiciones de borde Andlisis Térmico bidimensional.

A partir dicho modelo se la obtuvo distribucién de temperatura en flujo estacionario que
se presenta en la Figura 6.

- 843. 843.

800 800
750 750
700 700
650 650
— 600 600

IS
5

Temperatura (K)
1
I
& §

Temperatura (K)

Figura 6: Resultados del andlisis térmico bidimensional.

3.3 Analisis Mecanico

Para el andlisis mecénico, se asumio la distribucion de temperaturas obtenidas en el térmico
bidimensional y las presiones de los fluidos que aportan calor. Se introdujo la condicién
de simetria en ambas aristas donde toma el gajo. En la Figura 7 se pueden apreciar las
condiciones de borde adoptadas.

Simetria Plig: 43,23MPa

N

Simetria

Pgas: 14,4MPa

Figura 7: Condiciones de borde del anélisis mecénico.
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Las propiedades mecdnicas de los materiales fueron tomadas de Ellis y Michal (1996),
utilizando las curvas de traccién y adoptando un comportamiento termopldstico de Simo-
Miehie (Simo y Miehe, 1992), se conserva la deformacién plastica retenida por el material entre

ciclos de carga.

g

B 2 br B
Epsilon X (%) Epsilon Y (%) Epsilon XY (%)
A2 05 0 05 1 15 2 28 12 5 0 O 115 2 28 a2 05 0 05 1 15 2 2528
! os— | os— — e
Figura 8: Resultados: Ciclo 1.
w & g
P L2 %
Epsilon X (%) Epsilon Y (%) Epsilon XY (%)
-1.2 05 o] 05 1 15 2 28 -1.2 0.5 0 05 1 15 2 28 a2 05 0 05 1 15 2 28
! os— Ll e L B R
Figura 9: Resultados: Ciclo 10.
' i ' %
2 2 2
Epsilon X (%) Epsilon Y (%) Epsilon XY (%)
112 05 0 05 1 15 2 28 12 05 0 05 1 15 2 28 2 05 0 05 1 15 2 28
! s— ' os— - s

Figura 10: Resultados: Ciclo 23.

Se realiz6 un andlisis de 50 ciclos de carga de manera estacionaria, llegando entre cada ciclo
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a la condicidn sin presiones aplicadas y con temperatura ambiente. No se contemplan, de esta
manera, efectos dindmicos del material como el creep o de la naturaleza dindmica de las cargas
como pueden ser el transitorio de encendido y apagado o el enfriamiento inicial (chill down).
Se muestra a continuacion los resultados obtenidos para algunos ciclos seleccionados, los
mapas son de deformaciones especificas en porcentaje (%) con los ejes correspondientes a los
geométricos utilizados en el modelado.

Los resultados presentados previamente a modo de referencia se tomaron para el primer
ciclo de carga (Figura 8), para el ciclo nimero 10 (Figura 9) y para el ciclo 23 (Figura 10).
Puede apreciarse que al incrementar la cantidad de ciclos de carga termomecdnica sobre el
modelo, la plasticidad acumulada entre ciclos produce que cada vez sea mayor la deformacion
especifica alcanzada.

4 ANALISIS DE RESULTADOS

Para determinar la cantidad de ciclos admisibles para la tobera bajo andlisis, se recurre a
trabajar con el modelo de Manson-Coffin, (Coffin, 1954 y Manson, 1953), donde los datos de
deformacién plastica - vida pueden ser linealizados en coordenadas logaritmicas por una
funcion de potencia, ver Ec. (5).

=2 =y (20y)f (5)
donde Agp/2 es la amplitud de deformacién pléstica, 2Nf es la cantidad de reversiones de la
carga hasta la falla, €'r es el coeficiente de ductilidad a fatiga y c es el exponente de ductilidad
a fatiga. Por otro lado se puede considerar que €'t ~ grque se calcula a partir de la reduccion del
area al momento de la rotura y en este caso se encuentra tabulado a partir de resultados
experimentales en & =0,4 (ver Ellis y Michal, 1996) y ¢ en general varia entre -0,5 y -0,7,
adoptando para este andlisis un valor intermedio de -0,5.

Figura 11: Deformacion acumulada en funcion de los repetidos ciclos de carga

A partir del modelo numérico termomecanico acoplado se obtienen los resultados de Agp/2
la cual muestra la acumulacién de deformacion pléastica a medida que los ciclos de carga
avanzan, segun se puede ver en la Figura 11. A partir de este comportamiento y del modelo
presentado en la Ec. (5) se determina la cantidad de ciclos de carga que soporta el canal de
refrigeracion sin llegar a una rotura por fatiga de bajo nimero de ciclos. En funcién de las
entradas planteadas para este caso el nimero de ciclos a la falla es de 43.
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S CONCLUSIONES

En Cook et al (1983) se indica que la falla experimentalmente se da entre 10 y 30 ciclos de
funcionamiento del propulsor. A su vez, muestra que la vida calculada para el propulsor es de
660 ciclos considerando un comportamiento de material lineal, entre 30 y 60 veces mds que los
ciclos soportados en funcionamiento donde su comportamiento dista de ser lineal. En el
desarrollo del presente trabajo se llegd a determinar la vida de la cdmara de combustion en la
seccién mads solicitada en 43 ciclos, valor es entre 1,4 y 4 veces superior a la relevada
experimentalmente mostrando asi, la validez de las hipdtesis planteadas y andlisis tedrico
realizado.

Teniendo en cuenta la simplicidad del modelo, el bajo costo computacional y que no se esta
teniendo en cuenta factores de incertidumbre, la metodologia utilizada permite estimar
rapidamente y de manera preliminar la cantidad de ciclos de vida de una cimara de combustion
regenerativa de un motor cohete liquido. Realizar un andlisis transitorio fluidodindmico y
mecdnico, permitiria determinar de manera mas precisa los ciclos de vida.
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