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DESCRIPCION

La prospectiva hacia la ingenieria aeroespacial de la ingenieria aeronautica parece
ser el paso inmediato en su evolucion o ampliaciéon dentro de los alcances de esta
profesion, por lo tanto es pertinente apoyar este proceso de transiciéon adelantando
proyectos que impulsen al programa de ingenieria aeronautica hacia la ingenieria
aeroespacial.

Con este proyecto se busca complementar el material de estudio de los grupos y
semilleros de investigacion de la facultad y especificamente del programa de
ingenieria aeronautica que trabaja en area aeroespacial o que inicia el proceso
dentro de la universidad.

Por otra parte, la academia tiene el deber de impulsar la industria nacional en
diferentes areas del conocimiento, en este caso aeroespacial, que sean de
aplicacion inmediata o a largo plazo.
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DESARROLLO INGENIERIL

Se expone el proyecto de acuerdo al estudio de diferentes conceptos de
modelamiento de diferentes autores del campo de coheteria; a partir del interés de los
puntos designados se estructura una secuencia de calculo o un orden logico de disefio
del cohete.

Enfrada de datos | Funcionalidad: Salida de datos | programa computacional para Presentacisn de
—*|Disefio ldgico & algontmo de »

X construccion del modela
caleulo resultados

Se estructura el modelo matematico general de disefio o dimensionamiento de las
partes del cohete conteniendo elementos de propulsion, estabilidad y aerodinamica;
de esta forma se definen las ecuaciones, parametros y variables que permiten
calcular, aletas, disposicion geométrica y niumero de estas, asi como la forma de la
nariz. En la parte propulsiva se calcula el motor cohete en 3 deferentes modos:
Propulsion por combustible sodlido (consistente de una barra propelente solida),
propulsion por combustible liquido (consistente de la mezcla liquida de un oxidante y
un combustible), y propulsién por micro turborreaccion, dos modos consistente de una
camara de combustion, tobera y un modo por micro construccion de geometria propia
del motor a chorro; finalmente en la seccién de estabilidad se calculan las posiciones
de los centros de presion y de gravedad.

La razon de los calculos anteriores permiten llegar a un disefio preliminar del vehiculo
cohete, pero para poder ejecutarlos de manera eficiente se desarrolla una hoja de
célculo que agiliza los procesos de computo.

Se inicia el calculo con la seccidn de propulsion desde los tres modos de potenciacion
con la finalidad de hallar todos los parametros generales de operacion de la parte
propulsiva de modelo del cohete con respecto al disefio que se propulso en este
proyecto. Igualmente se desarrolla el calculo la seccidn de estabilidad y aerodinamica
para complementar el disefio total del cohete, nétese que el calculo de propulsion con
el calculo de estabilidad y aerodindmica estén correlacionados de tal forma que los
datos que se digitan y datos arrojados en una seccion también se utilizan en la otra
seccion.




PROPULSION
Maodo propulsidn sélida. (MPS)
Maodo propulsion liquida. (MPL)
Modo propulsién por micro turborreacion, (MPIE

Entrada de datos Salida de datos

- Aleta.

- Tobera (MPS v MPL).

- Qjiva.

- Cuerpo del cohete.

- Centro de gravedad v centro de
presion (MPS y MPL).
ESTABILIDAD Y AERODINAMICA

-

v

La realizacién de la hoja de calculo fue una de las mejores opciones para realizar este
trabajo que a diferencia del uso de programas son mas complejos ya que en los
mismos hay que ir definiendo cada valor y luego proceder a obtener el valor siendo
que para ello hay que evaluar 15 o mas alternativas de disefio que se transforma en
un proceso largo y tedioso, mientras que con la hoja de calculo hay que definir los
valores de entradas y salidas y la misma hoja arroja las respuesta de modo
instantaneo debido al recalculo automatico.

Todos los calculos de dimensionamiento parten de establecer una mision de vuelo que
permite fijar los objetivos de disefio de manera concreta, lo cual permite también hacer
las suposiciones ingenieriles convenientes al introducir primeros valores en algunas de
las ecuaciones del modelo matematico general. La hoja de calculo y el modelo se
prueban con linea base tomados de la pagina de Richard Nakka (fuentes
bibliograficas).

La base de datos es la clave fundamental en el desarrollo del calculo, en ella
descansan todos los datos ingenieriles que se utilizan en coheteria amateur de forma
organizada y ordenada por grupos para una mejor utilizacion de la misma, consta de
todas las propiedades mecanicas y termoquimicas de los materiales empleados en la
fabricacion de cohetes; todos estos materiales tienen sus especificaciones y usos
tipicos, datos de propiedades fisicas, mecanicas, quimicas y térmicas; tiene registro de
todos los tipos de las mezclas de propulsor solido y propulsor liquido, sus simbolos,
unidades y valores estandares con los que comprende el combustible a utilizar.

El algoritmo de calculo se construyo de tal forma que toda la informacién entrante y
saliente tuviera una mejor organizacién y logica posible, la conexion entre las dos
secciones de célculo son empleadas para corroborar y actualizar la veracidad de los
datos que son digitados y los datos que son arrojados en la hoja de calculo. La forma
l6gica del calculo consta de:

o Desarrollo del combustible propulsor.

o Desarrollo del rango de alcance del modelo de cohete.

o Desarrollo del rendimiento termoquimico del motor.

o Desarrollo de los pardmetros generales de la operacién del motor.




o Desarrollo del calculo geométrico y aerodinamico del modelo de cohete.
PRESENTACION Y ANALISIS DE RESULTADOS

Esta seccion contempla toda la informacion, calculo y trabajo que arrojo del desarrollo
ingenieril. Para la consecucion de la geometria y dibujo del cohete, se recurrié a
programas computacionales que se alimentaron con la informacién obtenida en la hoja
de calculo.

Se describe todo el paso a paso del calculo en la seccién de propulsion, bajo los tres
modos de potenciacion y en la seccion de estabilidad y aerodinamica:

Propulsor solido, planteamiento el propulsor se va a utilizar para llevar a cabo el
calculo, estableciendo el grano del propulsor y calculando las condiciones especificas
térmicas para el tipo de grano elegido, también establece un rango de alcance para la
operacion del cohete y calcula el dimensionamiento del propulsor elegido, separa el
calculo en secciones donde se desarrolla las entradas de datos para el célculo de las
condiciones en la camara de combustion en donde se separa también en varios
subindices como las propiedades mecanicas y termoquimicas.

Propulsor liquido, planteamiento del tipo de mezcla de combustible que se va a utilizar
para llevar a cabo el calculo, calcula las condiciones especificas térmicas para el tipo
la mezcla elegida estableciendo un rango de alcance para la operacion del cohete y se
calcula las condiciones del rendimiento del motor partiendo del analisis de la camara
de combustion y calcula los parametros generales de la tobera de acuerdo al calculo
que se planteé para la camara de combustion.

Propulsor por micro turborreaccion, establece los parametros iniciales y las
condiciones de vuelo de motor, referencia los estudios establecidos en condicién de
atmosfera estédndar para inicializar el desarrollo del calculo, inicia el calcular por las
secciones que tiene el motor y establece todos los pardmetros y trabajos
correspondientes a cada seccién para lograr un resultado optimo; y se desarrolla el
calculo en la ultima seccion de la tobera para obtener el empuje que genera el motor.

Estabilidad y aerodinamica, sigue el paso a paso para desarrollar el calculo de la
superficie aerodinamica del cohete donde se elige el conjunto de aletas, el tipo de
cono que responde a los calculos desarrollados anteriormente en la seccion del
calculo del motor de la seccién de propulsion, establece los datos de entrada para la
geometria de las aletas y de la tobera, define los datos de entrada para la geometria
del cuerpo del cohete y se calculd la distancia que tendria el centro de presion y centro
de gravedad del cohete.

Por ultimo, presenta el disefio geométrico del modelo del cohete, muestra todos los
planos longitudinales desde las partes especificas o unidades de cada seccion del
cohete hasta el ensamble total del modelo.




METODOLOGIA |

1.

Este proyecto esta enfocado a la investigacion empirico-analitica debido a
que se pretende transformar una teoria que es casi compleja a una forma
mas sencilla aunque la informacion del tema en este campo tiene limites y
esta estructurada en idiomas diferente al espafiol.

Linea de investigacion USB: Tecnologias actuales y sociedad.
Sub-linea de la facultad: Instrumentacion y Control de Procesos.
Campo tematico del programa: Disefio y Construccion de Motores/Aeronaves

La recoleccion de informacion es suministrada por textos, libros, fuentes de
Internet u otras fuentes literarias de apoyo basico en el campo de coheteria.
La sustentacion sdlida de este punto esta referente en la parte de
bibliografia.

La poblacion y muestra de este proyecto no se aplica.

Hipotesis

El cohete requerido para la mision de vuelo consiste en:

o un dispositivo de 2.5 metro de largo con un didmetro de 30 cm, con una
masa de propelente sdélido de 3 kilogramos consistente en mezcla de nitrato
de potasio y azucar (con respecto al modo de propulsion sélida), una mezcla
de masa de propelente liquida de 3,5 kilogramos consistente en mezcla de
Alcohol metilico y Oxigeno liquido (con respecto al modo de propulsion
liquida), y parametro de rendimiento hasta 1 kilbmetro en condiciones
atmosféricas estandar (con respecto al modo de propulsidon por micro
turborreaccion).

o El cohete posee 4 aletas tipo delta, nariz de forma ojival y el cuerpo con
transicién conica determinada para contener separadamente las partes de
propulsion y de carga del modelo, donde el algoritmo de disefio sustenta las
dimensiones para el disefio del cohete.

e El cohete alcanza una altura minima durante el vuelo potenciado de al
menos 1000 metros.

o Se establece que el cohete se lanza con una velocidad en régimen
subsonico.

o El centro de presion esta mas abajo que el centro de gravedad, porque de
esta forma, el cohete tiene un ascenso vertical cercano a un movimiento
rectilineo.

Variables:

Variables independientes: nitrato de potasio y azucar como el tipo de
propulsor sélido, mezcla liquida de Alcohol metilico y Oxigeno liquido, fuerza
de gravedad, tiempo inicial de combustion, valores de las masas del
propulsor y los materiales de estructura y aerodinamica empleados en este
proyecto.

Variables dependientes: valores de salida del cohete correspondientes al




calculo de:

e Propulsion: parametros térmicos de los combustibles, longitud del
propulsor, longitud de la cdmara, tiempo en las marcas de vuelo, altura
maxima alcanzada, velocidad potencial.
o Estructura: geometrias de nariz, aletas, tobera y cuerpo.

6. Aerodinamica: centro de gravedad y centro de presion.

CONCLUSIONES |

Desde diferentes autores en el campo de la coheteria amateur se establecieron
ecuaciones con diferentes definiciones que requerian relacién con el funcionamiento
y dimensionamiento del cohete, este punto esta apoyado en el marco tedrico de este
proyecto.

A partir de estas ecuaciones, se disefid y se desarrollé un orden de modo que se
elaborara una secuencia de calculo con entradas y salidas de datos
correspondientes a resultados para régimen subsonico.

La metodologia de calculo se estructurd con base a la hipdtesis, se dividid por
secciones y se definio el orden de calculo de acuerdo con los requerimientos
planteados de tal manera que los calculos que se realizaban en una primera
seccion, pudieran ser utilizados en las secciones siguientes con el fin de que todos
los datos pudieran ser confiables.

Las secciones del algoritmo de disefio parten de la definicion de los conceptos en
funcién de criterios de ingenieria para el desarrollo del calculo con relacion a la
propulsidon como primer paso, a la mision del vuelo o requerimientos de desempeio
con relacion matematica de un modelo para establecer el rango de operacion del
cohete como un segundo paso, a desarrollo aerodinamico y visualizacion grafica
mediante desarrollo de planos como un tercer paso.

Se planted el uso de programas computacionales para el desarrollo del algoritmo de
célculo para correlacionar los datos que se requerian para el desarrollo de este
orden, se llego a la conclusién de que la programacion computacional para este tipo
de metodologia se convierte en una operacion compleja y de dificil uso.

Se optd por la elaboracién de un algoritmo de calculo programado desde una hoja
en Excel, en donde el calculo de estas secciones se desarroll6 de una manera
automatica.

Se desarrollaron teéricamente tres modos de propulsién con el fin de establecer el
mejor desempefio que pueda ofrecer la potencia de un cohete para alcanzar la
altura deseada para la coheteria a nivel amateur.

A partir de los datos arrojados correspondientes a la propulsién y aerodinamica del
cohete, se desarrollaron planos de geometria sustentados por el algoritmo del
calculo obtenido en el desarrollo ingenieril de este proyecto.
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GLOSARIO
D : Radio de combustible quemado desde la camara de combustion.

m, : Masa total.

m, : Masa de carga paga; masa de carga util.
m,: Masa del propelente.

m, : Masa estructural.

mq: Masa remanente.

R : Relacion de masa por ecuacion de Tsiolkovsky.

v, : Velocidad de exostacion de los gases.

m : Flujo masico.

C": Velocidad caracteristica de los gases de salida.

C, : Coeficiente de empuije.

k : Radio de calor especifico del combustible propulsor.

A": Area critica de la garganta de la tobera.

A, : Area de salida de la tobera.

P.:P_ : Presion del ambiente.

e atm

P, : Presion en la camara.

M : Numero de Mach.

R': Constante universal del gas.
R : Constante especifica del gas.

T0,,: Temperatura ideal de combustion.



T°,.: Temperatura actual en la camara.
M": Peso molecular efectivo.
o : Radio de densidad (Actual-Ideal).
p': Densidad ideal del combustible.
P, pp - Densidad del combustible.
;9. : Aceleracion debido a la gravedad.
t',: Tiempo inicial de quemado de vuelo.
t,: Tiempo de vuelo del cohete bajo el régimen inercial.
t; : Tiempo total de vuelo.
W; : Peso del cohete.
F, : Empuje maxima bajo el regimen de potenciado.
|, - IMpulso especifico.
R, ,: Relacién empuje — peso.
X,: Altura maxima inicial bajo el régimen de potenciado.
X, : Altura maxima total del cohete.
V, : Velocidad maxima inicial bajo el regimen de potenciado.
V, : Velocidad maxima total del cohete.
Di. : Diametro de la camara.
Di, : Diametro exterior.

Di, : Diametro del nucleo.



N, : Numero de segmentos del cohete.

S.: Numero de inhibicién o exposicién de la superficie exterior del propulsor.
N, : numero de inhibicion o exposicion del extremo encendedor del propulsor.
L,;L,: Longitud del segmento — longitud de propulsor a utilizar.

L. . : Longitud del contenedor (camara de combustion).

V. : Volumen del grano.

m,, : Masa del grano.

W, : Peso del combustible a utilizar.

Ayt Area de propelente quemado final.

An: Area de propelente quemado en su nucleo.

Age: Area de propelente quemado en superficie exterior.

Ay Area de quemado total.

e: Espesor de la pared.

F, : Factor de seguridad de disefio.
F,, : Factor de seguridad de quemado.

V,: Volumen de la camara.

F__ : Esfuerzo de rendimiento.

rend *

F.. : Esfuerzo ultimo.

E : Modulo de elasticidad.

v : Radio de Poisson.



a : Angulo de inclinacion de la seccion convergente de la tobera.
£ : Angulo de inclinacion de la seccion divergente de la tobera.
a : Coeficiente de exceso de aire.

S : Radio de esfuerzo del material elegido.

P, : Presion de disefio.

P.: Presion de quemado.

. - Presion total.

A, : Area de la garganta — seccién transversal.

A, : Area de seccion transversal a la salida de la tobera.
A Area de seccién transversal de quemado de la tobera.
: Area total de la garganta.

A, : Area de la salida de la tobera.

D, ,: Diametro de la garganta de la tobera.

Di; : Diametro de seccion transversal de la garganta — diametro inicial de la
garganta.

Di, : Diametro final de la garganta.
D, : Diametro de la salida de la camara.
A, : Area de seccion transversal de la camara.

R': Radio de la seccion critica de la garganta.

t,: Espesor bruto de la pared de la camara.



T,,: Temperatura en la zona critica de la tobera.
T, : Temperatura a la salida de la tobera.

P.: Presion en la camara de combustion.

P, : Presion en la zona critica.

P.: Presion a la salida de la tobera.

V., . Velocidad en la zona critica.

R, : Radio de descarga del flujo.

R : Numero de Reynolds.

eynolds *

n: Viscosidad de la mezcla del propulsor.
R*: Radio de curvatura de la garganta.

R, : Radio de la seccion critica de la garganta.
C,: Coeficiente de descarga del flujo.

w : Radio de flujo del propulsor.

Q: Calor total transferido.

C,: Radio de calor especifico de la mezcla del combustible.

Vi : Velocidad de inyeccién del combustible que sale por la garganta.
(CN )T : Condiciones de transicion.

(CN )C : Condiciones del cono.

(CN )F : Condiciones de la aleta.

X : Longitud de la transicion.



X : Longitud de la aleta.

X g : Longitud del centro de gravedad.
M, : Momento del cohete hasta a distancia.
M, : Momento del cohete hasta b distancia.

M. : Momento del cohete hasta c distancia.

M : Momento total del cohete

W; : Suma de los pesos totales de cada seccion del cuerpo del cohete.
X¢p - Longitud del centro de presion.

T,: Temperatura del ambiente.

P, Densidad del ambiente.

P, : Presion del ambiente.

T,: Temperatura en la primera seccion del turborreactor.
T, : Temperatura critica en la entrada del compresor.

: Temperatura en la segunda seccion del motor.

P, : Presion en la segunda seccion del motor.

T,: Temperatura en la tercera seccion del motor.

P,: Presion en la tercera seccion del motor.

T,: Temperatura en la cuarta seccion del motor.

P, : Presion en la cuarta seccion del motor.

L. : Trabajo especifico realizado por la turbina.



L, : Trabajo especifico realizado por el compresor.

Occ : Radio de rendimiento de la camara de combustion.

o4« - Radio de rendimiento del difusor.

7 » Grado de compresion.

7, - Grado de expansion.

C, : Calor especifico.

n, . Coeficiente de rendimiento del motor.
1. . Eficiencia del compresor.

n; . Eficiencia de la turbina.

V, : ¢, : Velocidad de los gases de salida.
@, Coeficiente de velocidad de la tobera.
V... Radio de refrigeracion del motor.

refrig *

1% : Radio de sangrado del motor.

sangrado *

k,: Coeficiente del gas.
R, : Constante especifica del gas.

¢: Rendimiento de la combustion.

7 : Gasto del combustible.

H, : Capacidad de calor latente.
&, . Transferencia de calor de la camara de combustion.

Bypass, : Radio de by pass beta.



k.. : Radio del calor especifico del aire en frio.

frio

k : Radio del calor especifico del aire en caliente.

caliente *
k': Modulo de gama en frio para valores de potencia.
k'': Modulo de gama en caliente para valores de potencia.

AGOTAMIENTO (CUT OFF): punto en el que un motor de cohete deja de
producir empuje, por lo general, el punto en el que todos los propulsores se
han quemado totalmente.

ALETA: unidad que estabiliza y guia un modelo de cohete (que podria estar
en forma simétrica de tres, cuatro o posiblemente de mas numero y hecho
del papel, de balsa o plastico reforzada), y su superficie aerodinamica
proyecta el cuerpo con el fin de dar estabilidad direccional al cohete.

CENTRO DE GRAVEDAD: punto en un cohete en que el peso es
equilibrado; el momento en que un modelo de cohete tiene equilibrio en un
filo.

COHETERIA AMATEUR (AFICIONADO): actividades de coheteria llevadas a
cabo por aficionados y profesionalmente supervisada.

CUERPO DEL COHETE: estructura cilindrica que es el principal marco para
un cohete.

CURVA DE TIEMPO-EMPUJE: expresion grafica de la relacion entre el
empuje produjo por un motor cohete y el tiempo, un grafico muestra el
empuje produjo por un motor cohete en cada instante de su operacion.

MODELO DE COHETE: prototipo de cohete con propdsitos experimentales
para sustentar una teoria.

EMPUJE: fuerza de propulsion desarrollado por un motor de cohete en
funcionamiento ocasionado por la expulsion de los gases hacia atras durante
el proceso de combustion.

EMPUJE PROMEDIO: cantidad total del empuje desarrollado en un motor de
cohete, determinado para medir el area debajo de la curva de empuje-tiempo
del motor, o multiplicando el empuje promedio por la duracién de tiempo
agotamiento del combustible (quemado).



GARGANTA: porcion de una tobera del motor cohete que tiene el area
seccionada transversalmente mas pequefia.

IMPULSO TOTAL: cantidad total de la idea desarrollada por un motor de
cohete, determinado por la mediciéon de la zona bajo el empuje del motor de
tiempo de la curva, o multiplicando el empuje medio de la duracién de
combustioén.

MODELO DE COHETE: estructura de cohete reducido para vuelos deportivos
0 experimentales.

MODELO DE COHETES DE COMBUSTIBLE SOLIDO: cohete hecho de
materiales ligeros como papel, madera, plastico o goma, sin el uso de
importantes metal, accionado por un motor cohete de propulsor sélido
manufacturado comercialmente, levantandose sin la necesidad de elevar
sustentadores de superficie aerodinamica, y conteniendo un dispositivo de
recuperacién para bajarlo con seguridad de nuevo a la tierra.

NARIZ-CONO (OJIVA): primera superficie de un modelo de cohete,
generalmente de forma coénica para permitir la abertura de paso de aire, por
lo general, son fabricados de plastico o balsa.

PLATAFORMA DE LANZAMIENTO: estructura usada para apoyar y para
dirigir un modelo de cohete en una trayectoria vertical durante los primeros
pies del vuelo hasta que alcance a estabilizar velocidad, incluye la desviacion
de la rafaga para desviar el extractor del cohete.

PERFIL: seccion transversal de un cuerpo disenado para producir una fuerza
de sustentacion perpendicular a la superficie cuando hay un movimiento
relativo entre éste y el aire circundante.

PROPELENTE SOLIDO: material utilizado para la combustién en coheteria.
Esta combustion precisa una temperatura en la superficie que oscile entre
400 y 800 °C, que se puede conseguir por la radiacion del calor procedente
de un objeto o medio de temperatura elevada.

SISTEMA DE RECUPERACION: dispositivo incorporado a un modelo de
cohete con el propdsito de regresarlo a la tierra de una manera segura.
Todos los modelos de cohete deben emplear un sistema de recuperacion
(por ejemplo, un paracaidas).

TOBERA: conducto de extraccion de la camara de combustion del cohete en
la cual los gases se aceleran a velocidades muy altas.



VUELO INERCIAL: se realiza con el empuje inicial. Periodo donde termina la
combustion del propelente y alcanza su maxima altura de forma inercial
hasta el descenso del vuelo.

VUELO POTENCIADQO: periodo en el cual existe combustion. La aceleraciéon
es positiva.



INTRODUCCION

Se estudian diferentes conceptos y propuestas de modelamiento y calculo de
manera que a partir de estos se construye una secuencia de célculo para
ordenar el algoritmo de disefio de un cohete.

El mencionado algoritmo de calculo se ha orientado con base en la division
del cohete en secciones de disefo, las cuales son propulsion, estructura y
aerodinamica. Los calculos pertinentes se han programado en una hoja de
calculo en Excel, lo que permitidé la estimacion de parametros y célculo de
variables de una manera automatica por lo que no se presentan ecuaciones
desarrolladas numéricamente, salvo en contadas excepciones.

El algoritmo de calculo correspondiente a la propulsién del cohete se clasifica
en tres modos, las cuales constan de propulsion por combustible sélido,
propulsion por combustible liquido y propulsién por micro turborreaccion; este
célculo se realiza con el fin de tener multiples opciones para el cual se
estudia la posibilidad de elegir el que sea necesario con respecto a la mision
que se le asigne.

Para la consecucion de la geometria y dibujo del cohete, se recurre a

programas computacionales que se alimentan con la informacién obtenida en
la hoja de calculo.
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1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA
1.1 ANTECEDENTES

John Wickman' ha elaborado un proceso de calculo en el cual esta
disponible en internet como aplicacion de compra en linea, donde desarrollé
programas computacionales y como hoja de célculo en la que se establece
una secuencia de disefo particular que contiene analisis aerodinamicos, de
estructura y propulsion.

Richard Nakka?® trabaja la “teoria de motores cohetes de propelente solido”
en la que desarrolla un proceso metodolégico de fabricacion de un motor, el
cuerpo del cohete y los sistemas adicionales que lo componen. También
desarrolla programas computacionales que agilizan los calculos de disefio
que a su vez soportan elementos de construccion al mismo tiempo que se
toman en cuenta los materiales de construccion facilitando diversas
posibilidades de disefio al manejar diferentes criterios ingenieriles durante el
disefio y construccién de prototipos.

Eugene L. Fleeman?® presenta un esquema de disefio detallado para misiles
en el cual comprende un algoritmo que interrelaciona elementos de
aerodinamica, propulsion, dinamica de vuelo y estabilidad y control, pero el
inconveniente que tiene es que los coeficientes y parametros en los modelos
matematicos son totalmente inadecuados para cohetes amateur vy
subsonicos.

Bustos Renteria®, trabajo la metodologia matemética para el andlisis
aerodinamico de cohetes, con la cual se logra el disefio conceptual, a partir
de teorias, criterios de disefio y tecnologias para la aerodinamica de cohetes.
El estudio consisti6 en lo fundamental, en replicar e implementar la
aerodinamica de un ala de bajo concepto de radio de aspecto de aeronaves
en con cohetes de alas pequenias, utilizando analisis computacional.

"WICKMAN, JOHN. Wickman Spacecraft & Propulsion Company [on line]. How to make amateur rockets 2° ed.
(Junio de 1999) - (Citado en Marzo de 2008). Disponible en internet: <URL:http://www.space-rockets.com/>.
Disponible también en internet: <URL: www.space-rockets.com/newbook.htmlI>.

2 NAKKA, RICHARD. Experimental rocketry site [on line]. Solid propellant rocket motor design and testing (Julio de
2007) — (Citado en Marzo de 2008) Disponible en internet: <URL: http://www.nakka-rocketry.net/>. Disponible
también en internet y en espafiol: <URL: www.nakka-rocketry.net/articles/teoria_de_los_motores_cohete.pdf>.

% FLEEMAN, EUGENE L. Tactical missile Design 1° ed. AIAA (American Institute of Aeronautics & Astronautics
(Agosto 1, 2001) - (Citado en Marzo de 2008). Disponible en diferentes sitios de internet: <URL: www.amazon.com;
www.AlAA.org; www.barnesandnobles.com>.

4 BUSTOS RENTERIA, SERGIO ANDRES. Metodologia matematica para el analisis aerodinamico de cohetes,
Universidad de San Buenaventura, Bogota D.C. — (Diciembre de 2005) — (Citado en Abril de 2008). Disponible en
internet, en biblioteca virtual de la universidad de san buenaventura: <URL: http://www.usbbog.edu.co>
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Espejo Cafién y Martinez Cristancho®, presentaron la medicién de variables
para el desarrollo de un vehiculo cohete no tripulado, usando programas
computacionales de ambiente grafico, desarrollaron un sistema metodolégico
definiendo entradas y salida de datos para cada situacion que plantearon en
la investigacion, disefiaron un sistema de sensores para diferentes
parametros con el fin medir puntos en el cual arrojaban datos en el
comportamiento del vehiculo cohete durante la etapa de vuelo de ascenso,
maximizando los recursos de almacenamiento de datos correspondientes a
datos entrantes relacionados con datos salientes en un sistema de sensorica
y manejo de datos.

1.2 DESCRIPCION Y FORMULACION DEL PROBLEMA

Existen diversas fuentes de informacion ademas de libros acerca de teoria de
cohetes que manejan conceptos basicos mecanicos, termodinamicos,
aerodinamicos, dinamicos, etc., relacionados con el disefio y fabricacion en
diferente nivel (aficionado y profesional), pero hasta, donde ha podido validar
el autor de este trabajo, no existe algun manual de disefio y construccion de
cohetes a nivel aficionado (amateur) y paso a paso, en espanol, accesible y
orientado a estudiantes de ingenieria aeronautica especialmente.

¢;Cuales son las dimensiones y detalles del disefio de un cohete a nivel
aficionado que logre el desemperio tedrico establecido en este proyecto?

1.3 JUSTIFICACION

La prospectiva hacia la ingenieria aeroespacial de la ingenieria aeronautica
parece ser el paso inmediato en su evolucidon o ampliacién dentro de los
alcances de esta profesion, por lo tanto es pertinente apoyar este proceso de
transicion adelantando proyectos que impulsen al programa de ingenieria
aeronautica hacia la ingenieria aeroespacial.

Con este proyecto se busca complementar el material de estudio de los
grupos y semilleros de investigacion de la facultad y especificamente del
programa de ingenieria aeronautica que trabaja en area aeroespacial o que
inicia el proceso dentro de la universidad.

Por otra parte, la academia tiene el deber de impulsar la industria nacional en
diferentes areas del conocimiento, en este caso aeroespacial, que sean de
aplicacién inmediata o a largo plazo.

5 ESPEJO CANON, ELVIA CATHERINE. Medicion de variables para el desarrollo de un vehiculo cohete no
tripulado, Universidad de San Buenaventura Bogotd D.C — (Diciembre de 2005) - (Citado en Abril de 2008).
Disponible en internet, en biblioteca virtual de la universidad de san buenaventura: <URL:
http://www.usbbog.edu.co>.

33



1.4 OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION

1.4.1 OBJETIVO GENERAL: Disefar detalladamente un cohete para
regimenes de velocidad subsonicas y que logre alcanzar una altura maxima
de 1.5 Km.

1.4.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS
- Desarrollar el orden del disefio del cohete para tipo amateur (aficionado).
- Estructurar una metodologia de calculo basico para el disefio detallado.

- Establecer un algoritmo de calculo sustentado teéricamente para el disefio
de un cohete bajo tres modos en la seccidén de propulsion y un modo en la
seccion aerodinamica para regimenes de velocidad subsonicas.

- Dibujar la geometria del cohete recurriendo a programas computacionales
con base a la informacién obtenida del calculo metodolégico.

1.5 ALCANCES Y LIMITACIONES DEL PROYECTO

1.5.1 Alcances: dentro del proyecto se llegara los disefios de las partes de
un prototipo de cohete no optimizado. Adicionalmente se entregara un disefio
automatizado del calculo.

¢ El disefio responde a las caracteristicas de desempeno establecidas en un
rango de vuelo vertical, propulsado para los primeros 1000 mts de ascenso
vertical, con una masa total del cohete de 8 kg al despegue.

e El disefo corresponde a cohetes de nivel aficionado debido a su sistema de
propulsién, materiales usados y desempefio requerido.

1.5.2 Limitaciones: No se hara un proceso de optimizacion de disefio ni de
construccion debido a que no se cuenta con un presupuesto amplio que
permita la realizacién de estudios experimentales de retroalimentaciéon por
ensayo y error asi como pruebas destructivas para establecer el mejor
material a utilizar.

e Se maneja una profundidad tedrica que no permitira desarrollar modelos
matematicos para optimizacion.

¢ No se hara construccion del prototipo.
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2. MARCO DE REFERENCIA
2.1 MARCO TEORICO-CONCEPTUAL

2.1.1 Coheteria amateur®: La Coheteria Amateur es la actividad relativa al
estudio y la experimentacion al nivel aficionado, de Ila coheteria
comprendiendo el disefio, el ensayo y la fabricacién de todas las partes del
cohete, incluyendo al motor cohete y el propulsor.

Es experimental porque no se suele basar en disefios ya estudiados ni
elementos prefabricados

Las actividades que se emplean para el desarrollo de un cohete aficionado
estan ligadas con campos de accibn como son la quimica, fisica,
matematicas, aerodinamica, circuitos eléctricos, geometria de dibujos y la
utilizacién de programas computacionales de simulacién y la fabricacion de
piezas solidas.

Partes del modelo de un cohete basico”:

Esta seccién se toma textualmente de la fuente mencionada debido a que los
conceptos que estan en este apartado explican claramente los componentes
basicos del cohete y facilitan la comprension del contenido posterior en el
texto.

Figura 1. Cohete basico.

GOMA DE

RECUPERACION PARACAIDAS

CUERPO DEL COHETE
SOPORTE DEL
MOTOR

ALETAS

MOTOR COHETE

Fuente:  URL:http://www.rcmaterial.com/pdfs/ManualCohetemodelismo.pdf> [on  line]
(Noviembre de 2007) - (Citado en Enero de 2008)

® Fuente: coheteria amateur [on line] (Junio de 2003) - (citado Noviembre de 2007). Disponible en internet:
<URL:http://www.jpcoheteria.com.ar/que.htm>

"Fuente: partes de un cohete. [on line] (Noviembre de 2007) - (Citado en Enero de
2008)<URL:http://www.rcmaterial.com/pdfs/ManualCohetemodelismo.pdf>
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eCono: es la parte del modelo del cohete que “abre camino” en el curso del
vuelo, por lo que debe tener una forma lo mas aerodinamica posible.

Basicamente existen tres tipos de cono tal como se muestra en la figura 2,
para un modelo de cohete en funcién de su forma:

Figura 2. Tipos de conos.
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Elaborado en dibujo de Paint.

Cada una de estas formas tiene su propio coeficiente de rozamiento y
ubicacion del centro de presion (CP). En este proyecto se escogid la nariz de

tipo ojival (ver tabla 1), pues la velocidad maxima estimada para el cohete es
de 0.67 Mach.

oEl cuerpo: el cuerpo de un modelo de cohete basico consiste en un cilindro
hueco o tubo de una determinada longitud, en cuyo interior se aloja el
soporte del motor, sistema de encendido y sistema de recuperacion.

El soporte del motor consiste en una porcion de tubo cuyo interior se
introduce el propulsor de combustible sdélido o motor que esta sujeto al
interior del cuerpo del cohete mediante piezas en forma de aro que se
ajustan al diametro de la base del cohete. EI compartimiento del encendido
consiste en un cableado justo encima del tubo que descansa el motor para
proporcionar la chispa suficiente para encender el propulsor del motor.

Figura 3. Componentes del motor cohete.

Pin de sujecion .
/ Cabeza Carcaza - Cuerpo Pines sostenedores de la tobera
\ \— Grano del propelente
Encendedor

Juntas

Fuente: URL: http://members.aol.com/ricnakk/engine1.html [on line] (Marzo de 2002) -
(Citado en Mayo de 2008).
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El modelo del motor cohete® de la figura concibe la forma de desarrollar la
propulsién del cohete que para los casos de cohetes de propulsor sdlido,
utiliza nitrato de potasio y azucar (oxidante y combustible respectivamente)
necesarios para impulsar el modelo hasta cierta altura disefnada por el
aficionado, donde dispone de la tobera, dispositivo en el cual actua de
acelerante de los gases de salida; encendedor, fuente que provoca la chispa
necesaria para iniciar el proceso de combustion; pines de seguridad, para
sujetar el contenedor del propulsor de su tapa y de la tobera; el cuerpo
contenedor del propulsor del motor y el grano propelente.

elLas aletas: las aletas sirven para estabilizar y mantener el modelo de
cohete en la direccion de vuelo adecuada. EI numero y la forma de las
mismas puede ser variable (Figura 4), pero deben ser superficies lisas y
deben estar perfectamente adosadas al exterior del cuerpo.

Figura 4. Formas de aletas de un cohete.

Tipo trapezoidal

Tipo cuadrada

Tipo Delta

Elaborado en dibujo de Paint.

El tipo de aleta utilizada en este proyecto es la aleta tipo delta, la forma
aerodinamica, el area y envergadura de este tipo de aleta definen un maximo
desempeio en bajas y altas velocidades en cohetes de vuelo vertical.

eEtapas de vuelo: 19 etapa: al iniciarse la combustidn, se desarrolla la fase
de empuje durante un tiempo determinado hasta agotarse el propelente en
una relaciéon de empuje contra tiempo que depende del disefio del grano del
propulsor (Figura 5).

- 22 etapa: después de que el propelente se quema en su totalidad, empieza
el ascenso inercial con desaceleracion progresiva hasta alcanzar la maxima
altura donde la velocidad se hace cero.

8Motor cohete [on line] (Marzo de 2002) - (Citado en Mayo de 2008). Disponible en Internet: <URL:
http://members.aol.com/ricnakk/engine1.html>
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- 3% etapa: después del régimen potenciado, el modelo alcanza su maxima
altura (apogeo) por movimiento inercial y empieza a caer.

- 42 etapa: al llegar a su maxima altura e inclinarse ciertos grados para caer,
se despliega el sistema de recuperacion por accionamiento retardado del
circuito electronico.

- 5% etapa: el modelo desciende lentamente a tierra de forma segura.

Figura 5. Etapas del vuelo del cohete.
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Fuente: URL:http://www.rcﬁ1a;ceriaI.com/pdfs/ManuaICohetemodeIismo.pdf> [on ling]
(Noviembre de 2007) - (Citado en Enero de 2008)

| 1. Lanzamiento

2.1.2 Aerodinamica®; estudio que se ocupa de las fuerzas que actian sobre
los cuerpos que se mueven en ciertos fluidos. Un ejemplo comun es el
movimiento o desplazamiento del aire sobre el plano de un avién.

La forma del cohete es importante en su disefio; por ejemplo, el cono del
cohete es primordial porque es la parte del cohete que por su forma le abre
camino a todo el conjunto para volar lo mas aerodinamicamente posible,
como la forma cilindrica del fuselaje con la capacidad de transportar la carga
que sea conveniente para cualquier mision. Segun los ejemplos de la figura
6, el modelo de cohete que se desarrolla y que se apoyan de teoria
aerodinamica como el coeficiente de sustentacion, coeficiente de resistencia
al avance, flujo turbulento, etc., seria ideal si se elije para su desempefo,
cierta similitud entres sus aletas y el plano aerodinamico, e igualmente la
forma del cuerpo y el tipo ojival con respecto al cono.

® Fuente: Aerodinamica de un cohete [on line] (2004) — (Citado en Noviembre de 2007). Disponible en internet:
<URL: http://www.angelfire.com/scifi2/coheteria/aerodinamica/aerodinamica.htm>
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Figura 6. Resistencia aerodinamica.

Esfera:

Los objetos redondos como una pelota, experimentan
una resistencia aerodinamica media.

Plano aerodinamico:

La forma del ala de un avidn minimiza la resistencia

Superficie cuadrangular:

Los objetos planos con aristas marcadas, como una
caja, experimentan una elevada resistencia al avance.

—_— %
Fuente: URL: http://www.angelfire.com/scifi2/coheteria/aerodinamica/aerodinamica.htm [on
line]- (Citado en Noviembre de 2007)

En la tabla 1 se hace referencia el coeficiente de resistencia al aire de los
distintos tipos de conos que usualmente se utiliza en disefio de cohetes y en
la figura 7 se muestran los tipos de conos que se emplean.

Tabla 1. Tipos de narices de cohetes (segun su forma) y sus coeficientes de
resistencias al aire. Métodos de calculo del Centro de Presion Cp.

Tipos de narices, Coeficiente de | Régimen de velocidad
segln su forma resistencia
(sin unidades)
Conicas 0.667 Supersonica
Ojivales 0.446 Subsonica
Parabdlicas 0.5 Transonica- Subsoénica
Elipticas 0.333 Subsénica

Fuente: URL: http://www.angelfire.com/scifi2/coheteria/aerodinamica/aerodinamica.htm [on
line]- (Citado en Noviembre de 2007)

Figura 7. Tipos de conos (narices), segun su forma.

ALOC

Conica Ojival Parabélica Eliptica

Fuente: URL: http://www.angelfire.com/scifi2/coheteria/aerodinamica/aerodinamica.htm [on
line]- (Citado en Noviembre de 2007)
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Figura 8. Fuerzas aerodinamicas del cohete.

ntro de gravedad
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Empuje

Elaborado en dibujo de Paint.

2.1.3. Cohete de Etapa simple.

Presentacion de la ecuacion de TSIOLKOVSKY?™.

Para un cohete en el instante {, con masa m, velocidad v respecto a un
Sistema de Referencia Inercial, en el instante t+At, expulsara una masa Ay
de combustible con una velocidad constante —u relativa al cohete, de modo

que la velocidad del cohete se incrementa en v+Av.

Figura 9. Fundamento fisico del cohete.

t AL
T _
V/T - 1 AT
m m-Ap
s @ T-u+v

Elaborado en dibujo de Paint.

El momento lineal es p(t):mv pero para dejar el momento definido en
funcion del tiempo se debe precisar que En el instante t + At

"®Fuente: Movimiento vertical de un cohete [on line] - (Citado en Noviembre de 2007). Disponible en Internet: <URL:
http://www.sc.ehu.es/sbwebl/fisica/dinamica/cohete3/cohete3.html>
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El cohete tiene una masa m-Au, su velocidad es v+Av. La masa
expulsada Au lleva una velocidad —u respecto del cohete o una velocidad
—u+vV, respecto de Tierra

Ahora si, el momento lineal en este nuevo instante es
p(t+At)=(m—Au)V+ Av)+ Au(—U +V + Av)

El cambio de momento lineal entre los instantes t y t+ At es
Ap = p(t+At)— p(t)=m*Av—u*Au—Au*Av

En el limite cuando At tiendea 0O

o _ v du
dt dt dt

El momento lineal cambia debido a la fuerza de atraccion gravitatoria, que va
en direccion contraria al momento lineal).

dp
—=—-m

T

La masa M del sistema formado por el cohete m y el combustible expulsado
u es constante M =+ m, entonces du+dm=0. La masa del cohete se
reduce en dm y se incrementa la masa del combustible expulsado en la
misma cantidad.

Finalmente, la ecuacién del movimiento del cohete se puede escribir como

dv dm
-mg=m—+Uu—-
dt dt

Figura 10. Fuerzas actuantes en el motor cohete.
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Elaborado en dibujo de Paint.
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Si la cantidad de combustible quemado en la unidad de tiempo, D, es
constante, se puede expresar diferencialmente como Dz—d%t, lo que

permite expresar la ecuacion del cohete en funcién de esta masa consumida
y del tiempo:

La masa m del cohete en el instante t valdra m=m, — Dt.

Donde m, es la suma de la carga util mas el combustible inicial, y
Dt es el combustible quemado al cabo de un cierto tiempo t.
m d—v =uD - mg

dt

Un cohete estad sometido a dos fuerzas de la misma direccion pero de
sentidos contrarios el empuje de los gases uD y el peso mg, al tiempo que

Su masa m es variable.
La ecuacion anterior la podemos escribir

dv
7:_g+u7
dt m, — Dt

Que al integrar queda:

mO
V=V, —-gt+uln————
m, — Dt

Si se vuelve a integrar se obtiene una expresion muy util para el
desplazamiento vertical del cohete en funcion del tiempo:

X = X, +v0t—%gt2 +ulnm, +%[(m0 —Dt)In(m, — Dt)+ Dt —m, Inm, |

Un cohete mono etapa debe cumplir la condicién dada en la ecuacion de
desigualdad correspondiente a la ecuacion 1 para que las relaciones de
masas (masa de carga util o carga paga, masa de propelente y masa de
estructura) sean correctas y no se tenga un disefo errado desde el punto de
vista de peso y estructura™:

“Fuente: PHILIP, HILL. Mechanics and Thermodynamics of propulsion, 22 edition (Junio de 1965) — (Citado en Mayo
de 2006). Disponible en biblioteca de la Universidad de San Buenaventura, Bogota D.C.

42



1>1—(1)>0 (1)

1-¢

Donde landa es:

m,

A=—L
m (2

o]

Entre mas pequefio sea &, mas eficiente es el disefo, pues el coeficiente
estructural & mide la habilidad del disefiador del vehiculo, al lograr bajo peso
de estructura y alta resistencia.

m _ mq -m,

e

&= 3

m,+m, m,—m,

De este modo se expresa la ecuacidn de masa total inicial del conjunto
cohete como:

My =m, +m_ +m, (4)

M es la masa de la carga paga, I}, es la masa del propelente, m, es la
masa estructural.

Se conoce como masa remanente m,, la masa total menos la masa del

propelente, o que equivale a la suma de las masas de carga paga Yy
estructural.

m, =m, +m, ®)

La relacion de masas de la ecuacion de Tsiolkovsky queda definida por
nm ”

m m
W= (6)

m, m,+m,

“Ningun cohete o mision de cohete tiene la masa del motor despreciable, el

coeficiente estructural y el radio de carga paga tienden a depender de la
misién y el combustible”.
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2.1.4. Velocidad de exostacién de los gases'® Simplificando el analisis de
empuje en relacion con la camara de combustion y tobera de escape (figura
9) se asume que:

- el fluido que trabaja es un gas perfecto de composicién constante.

-la reaccién quimica es equivalente al proceso de suministro de calor a
presién constante.

- el proceso de expansion es estable, unidimensional e isentrdpico.

La velocidad de salida de los gases se expresa como
k-1
R\ k Pk
v,= [2T,| — || — [|1-]| =

Donde T,es la temperatura de combustion del propulsor, R'es la constante

universal del gas, M 'es el peso molecular de los gases de combustion, k es
el radio de calor especifico para el gas de combustion, P, es la presion

ambiente y P es la presion en la camara de combustion.

En donde se asume flujo isentropico unidimensional de los gases desde la
camara de combustion hasta la salida de los mismos por la tobera.

2.1.5. Flujo masico del propelente m: esta dado en términos de las
propiedades del fluido que pasa por la camara de combustién y el area de la
garganta de la tobera por:

. (k+1)/
. (k-1)
— A p02 k( 2 ] (8)

"= R, Vil

Donde A" es el area de la garganta de la tobera y Rz% " Res la
constante especifica del gas, R'es la constante universal del gas, M'es el
peso molecular de los gases de salida; P, es la presion a la salida de la
tobera, T, es la temperatura a la salida de la tobera y k es el radio de calor
especifico para el gas de combustion.

2.1.6. Velocidad Caracteristica™®: un cohete ideal, proporciona bases para
compararlos con los cohetes verdaderos. Para describir por separado el

2Fyente: PHILIP, HILL. Mechanics and Thermodynamics of propulsion, 22 edition (Junio de 1965) — (Citado en Mayo
de 2006). Disponible en biblioteca de la Universidad de San Buenaventura, Bogota D.C.

SFuente: PHILIP, HILL. Mechanics and Thermodynamics of propulsion, 22 edition (Junio de 1965) — (Citado en
Mayo de 2006). Disponible en biblioteca de la Universidad de San Buenaventura, Bogota D.C.
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funcionamiento de cada componente de la camara de empuje, dos
coeficientes seran definidos.

Para la camara de combustién, la velocidad caracteristica C* es definida
como:

C’ = 9

Utilizando las ecuaciones 7 y 9 obtenemos para un cohete ideal:

1),
) ()
c :\/l(kﬂ) RT, (10)

k{ 2 M’

Donde R = % ', Res la constante especifica del gas, R'es la constante

universal del gas, M'es el peso molecular de los gases de salida; T,es la

temperatura de combustion del propulsor y k es el radio de calor especifico
para el gas de combustion.

Asi, C* es primariamente una funcion de las “propiedades” de la camara de
combustién. La temperatura de la combustién indicada es una temperatura
de flujo constante adiabatica de combustion, referente a condiciones tipicas
del propulsor y a una presion del compartimiento de 6.89 MPa (1000 psia).

2.1.7. Coeficiente de empuje: para la tobera, el coeficiente de empuje C_,
es definida como:

C, = pTA* (11)
0

Usando las ecuaciones 9 y 10, tenemos que para un cohete ideal:

(k+1)/ (k—l)/

2 (k-1) k _

c. - 2k[2j 1| Pe f P Pa A (12)
k—1{k+1 D, p, A

Donde k es el radio de calor especifico para el gas de combustién, A" es el
area de la garganta de la tobera, A, es el area de salida de la tobera, P, es la

presion ambiente y P, es la presion en la camara de combustion.
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Podemos ver que C_ es una funcién solo de la geometria de la tobera, desde

la variable Pe—Ps puede verse como una medida de cuan bien la medida de
Po

la tobera satisface al radio de presion actual. Combinando las ecuaciones 11

y 12 encontramos que el empuje de un cohete es dado por:

r=mcC, (13)

C" y C. son caracteristicas de rendimiento de la camara de combustion y de

la tobera, respectivamente. Para un cohete real, la comparacion entre C” y
C,, calculados de las ecuaciones 9 y 10 con valores ideales de las

ecuaciones 11 y 12, indican cuan bien cada componente de la camara de
empuje se esta realizando.

2.1.8. Disefio de una tobera

e Teoria sobre toberas'*:El propésito de una tobera es dirigir y acelerar los
gases de la combustion producidos por el propulsor con el fin de incrementar
la velocidad del escape a la salida lo mas alta posible. La tobera ideal para
un cohete es la conocida como convergente-divergente o Tobera de Laval,
cumple con esta caracteristica con una simple geometria, o sea, que lo hace
variando la seccion transversal de una forma exacta.

Las propiedades del fluido, como la velocidad, densidad, presion y
temperatura, en un flujo de un fluido compresible, estan afectadas por

- Cambio del area seccionada transversalmente.

- Friccion.

- Perdida de calor con los alrededores

Las areas seccionadas de una tobera ideal son mostradas en la figura 11.

krea de entrada.

firea de |a garganta. frea de salida.
Fuente: URL: www.nakka-rocketry.net/articles/teoria_de_los_motores_cohete.pdf [on line] —
(Citado en Marzo de 2008).

"Fuente: NAKKA, RICHARD. Teoria de los motores cohetes [on line] — (Citado en Marzo de 2008). Disponible en
internet y en espafiol: <URL: www.nakka-rocketry.net/articles/teoria_de_los_motores_cohete.pdf>.
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La velocidad sonica local (a), y el numero de Mach (M), (definido como la
relacion de la velocidad de flujo con la velocidad sénica local), esta dada por

a=+kRT M=§ (14)

Donde k es el radio de calor especifico para el gas de combustion, R es la
constante especifica del gas, v es la velocidad del flujo en el punto de
referenciay T es la temperatura en el punto de referencia.

Desarrollando ecuaciones ideales de temperatura, presion, densidad y
velocidad, y numero de Mach, es posible expresar la relacion de area A/A*,
en términos del numero de Mach del fluido.

La relacion de area es el area seccionada transversalmente en cualquier
punto x en la tobera, con el area seccionada transversalmente de la garganta
donde la existe la condicién critica (M=1):

k+1

A 1 k _1 M 2 Z(k’l)
_ L 2 (15)

Donde A" es el area critica de la garganta de la tobera, A es el area de
salida de la tobera, k es el radio de calor especifico para el gas de
combustién y M es el numero de Mach.

El grafico de A/A* y el numero de Mach (Fig. 12), muestra los resultados que
corresponden a esta relacion cuando un flujo de fluido alcanza la velocidad
sénica a través de la seccién de la garganta de la tobera.

Figura 12. Grafico del numero de Mach Vs. A/A*.

k =14 (aire
| (aire)

AN
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Numero de Mach
Fuente: URL: www.nakka-rocketry.net/articles/teoria_de _los_motores_cohete.pdf [on line] —
(Citado en Marzo de 2008).
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Esta grafica muestra el pasaje convergente-divergente de una seccién con
un area minima que es requerida para acelerar el flujo de una velocidad
subsoénica a una supersonica.

Para la mayoria de los cohetes amateur, como Pe es tomado como la presion
atmosférica ambiente, entonces Pe = Pa = 1 atmdsfera.

Las ecuaciones anteriores son aplicables en todos los conceptos para hallar
el empuje maximo del cohete con solo reemplazar k' por el valor
correspondiente al calculo, en particular:

,4 para aire.

,33 para vapor sobrecalentado.
1

,0

35 para vapor saturado seco.
35 + 0,1 x para vapor con titulo inicial x.

k=1
k=1
k=1
k=1

En los dos ultimos casos la expansion va acompafiada de condensacién, lo
cual hace variar x al mismo tiempo que la presion p.

Las tipicas toberas de Laval tienen un perfil semicircular en la zona
convergente hasta la garganta y luego una salida cénica con un divergente
con un angulo de vértice de 8° a 10°.

Desde el punto de vista de pérdidas por roce, en especial en el caso de
compresores, es preferible tratar de obtener una caida de presion lineal.
Ambas soluciones se esquematizan en los anexos a y b de este proyecto.

Estas toberas deben tener una expansion adecuada para evitar la generacion
de ondas de choque o de contraccion dentro del flujo.

2.1.9. Motor Cohete de propelente sélido a nivel aficionado®®: los
propelentes solidos son un tipo de combustible empleado tanto en coheteria
como en balistica, consiste en un pequefio tubo conectado a una tobera a un
extremo, donde los gases caracteristicos que se queman por un compuesto
s6lido basado en nitrato solido o algun material equivalente, este compuesto
soélido proporciona la fuerza necesaria para lanzar el cohete.

Existen dos tipos de motores de combustible sdlido que se emplean
normalmente: los llamados convencionales o de pélvora, que cumple
perfectamente las necesidades de los que se inician en el hobby (Fig. 13a) y
los “composite” cuyo combustible, a igualdad de cantidad o volumen, pueden
duplicar o triplicar la potencia total de los primeros (Fig. 13b).

"Fuente: Toberas en turbinas [on line] — (citado en Abril de 2008). Disponible en internet:
<URL:http://www.cec.uchile.cl/~roroman/cap_09/turbi01.htm>
Fuente: partes de un cohete. [on line] (Noviembre de 2007) - (Citado en Enero de

2008)<URL:http://www.rcmaterial.com/pdfs/ManualCohetemodelismo.pdf>
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Figura 13. Tipo de combustibles sélidos.
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Fuente:  URL:http://www.rcmaterial.com/pdfs/ManualCohetemodelismo.pdf>  [on line]
(Noviembre de 2007) - (Citado en Enero de 2008).

2.1.10. Grano del propelente®”:

El propulsor de los motores cohete amateur puede estar mezclado de una
composicidn simple, donde esta la combinacién de dos materiales principales
(combustible y oxidante); como es el caso de los propulsores con bases de
"sacarosa", compuestos (contenidos por oxidantes de varios tipos), o
compuestos con aditivos en pequefios porcentajes.

El ndcleo esta constituido por muchos tipos de formas como se muestra en e
anexo D de este proyecto, pero de cualquier manera, para los motores
amateur, la forma mas comunmente usada es la circular.

La superficie en combustion en cualquier punto sigue la direccion normal
(perpendicular) a la superficie en ese punto, siendo el resultado una relacion
entre la superficie en combustion y la distancia quemada que depende casi
exclusivamente de la forma inicial del grano y los comportamientos restrictos
(inhibidos). Este importante concepto se muestra en la figura 14.

Figura 14. Forma inicial del grano / area de combustion.
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Elaborado en dibujo de Paint.

YFuente: NAKKA, RICHARD. Teoria de los motores cohetes [on line] — (Citado en Marzo de 2008). Disponible en
internet y en espafiol: <URL: www.nakka-rocketry.net/articles/teoria_de_los_motores_cohete.pdf>.
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El propdsito de un grano propelente es producir los gases de la combustion a
una relacion de flujo prescrita como:

My =Ap,r (16)
P, es la densidad de la masa del propelente, A es el area de combustion, y
r es la velocidad de quemado del propelente.

Una propiedad fisica importante del grano propelente es la densidad de
masa, para el caso de mezcla de elementos, la densidad ideal esta dada por:

f, f (17)
+
Po P

Donde p esladensidad, f es la fraccion de masay los subindices Oy f se
refieren al oxidante y el combustible respectivamente.

Si un propelente estd compuesto de mas de dos materiales, entonces la
densidad ideal esta dada por:

1

Po =7 f f
a+ b+ C+... (18)

pa pb pc

Donde a, b, ¢ son los prefijos individuales de cada material.

La densidad real puede ser obtenida pesando un grano para determinar su
masa, y midiendo su volumen con la densidad, la ecuacioén estaria dada en:

_ mgrano
p " Vgrano (19)
Y...
T
Vgrano = Z(DZ —d i )L (20)

Donde m es la masa del propelente, v es el volumen, D es diametro
externo, d es el diametro interno (nucleo), L es el largo del grano para un
grano hueco cilindrico.
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La densidad real es generalmente un porcentaje poco menor que la densidad
ideal (tipicamente un 94% - 97%), pudiendo haber pequefios vacios en el
grano, y depende de la técnica de fabricacion.

2.1.11. Camara para cohetes quimicos de propelente sélido a nivel
aficionado.

ePresién de la camara®® la presion de la camara que genera un motor
cohete es importante para su funcionamiento debido a que no solo tiene gran
influencia en la rata de combustion del propulsor, eficiencia
termogasodinamica y el empuje, sino que la presién de camara tiene mucha
responsabilidad estructural en las paredes del motor cuando se llevan a un
punto critico de diseno.

Comprender la naturaleza de la generaciéon de la presion de camara y
predecirla precisamente, es una de las claves para un satisfactorio disefo del
motor cohete.

El concepto flujo obstruido en la magnitud de la presion de camara nos
provee de los medios necesarios para calcular la presion de camara, y es
vélido tanto para el modo de operacion estatica como el modo transitorio.

En el grafico de presion de la camara con respecto a la duracion en el
funcionamiento de un motor cohete (figura 15), se puede ver tres fases
diferentes de operacion.

Figura 15. Grafico de la presion de la camara.
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Fuente: URL: www.nakka-rocketry.net/articles/teoria_de _los_motores_cohete.pdf [on line] —
(Citado en Marzo de 2008).

Tiempo

La curva de presion del motor cohete muestra una conducta de estado
constante y de transicion. Las fases transitorias son cuando la presion
cambia con el tiempo durante el arranque y fase de encendido, y

'8 Fuente: NAKKA, RICHARD. Teoria de los motores cohetes [on line] — (Citado en Marzo de 2008). Disponible en
internet y en espafiol: <URL: www.nakka-rocketry.net/articles/teoria_de_los_motores_cohete.pdf>.
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completando (o casi completando) el consumo del propelente cuando la
presion cae al nivel del ambiente.

El cambio del valor de la presién de la camara en la fase de combustion en
estado constante estd dada por la cambio de la geometria del grano
propulsor con el cambio en la rata de combustion ligada a la geometria del
grano. La erosion ocasionada por la salida de gases a alta velocidad es otro
factor en el cambio de la presion.

2.1.12 Andlisis teorico: El analisis tedrico de un motor cohete de propelente
sélido necesita ciertas simplificaciones, esto es, asumir un motor cohete
ideal. Un motor cohete ideal asume lo siguiente:

- La combustion del propelente es completa y no varia en lo asumido por la
ecuacion de combustion.

- Los productos de la combustiéon obedecen la ley de los gases perfectos.

-La combustion y el flujo en el motor y la tobera son adiabaticos, esto
significa, que no existe una pérdida de calor a los alrededores.

- Existen condiciones de estado constante durante la operacién del motor.
Esto significa que las condiciones y procesos que ocurren no cambian con el
tiempo (dadas para unas condiciones geométricas) durante la combustion.

- La expansion de los productos de escape ocurre de una forma uniforme sin
discontinuidades o choques.

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

-La velocidad, presion y densidad del flujo es uniforme a lo largo de
cualquier seccidén normal al eje de la tobera.

- El equilibrio quimico es establecido en la camara de combustion y no varia
en su flujo a través de la tobera. Esto se conoce como condiciones de
"equilibro congelado”.

- La combustién del propelente siempre progresa normal (perpendicular) a la
superficie en combustién, y ocurre de manera uniforme a lo largo de toda el
area superficial expuesta a la combustion.

Cualquier otro punto de vista que pueda llegar a ser requerida sera aclarado
cuando sea necesaria en los analisis posteriores.
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2.1.13 Calculo de un turborreactor para un determinado régimen de
vuelo®®: los valores que se fijan principalmente para calcular un turborreactor
son: el numero de Mach de vuelo, la altura del vuelo caracterizada por la
presion P, y la temperatura T, la temperatura en la parte de adelante de la

turbina T, y el grado de compresion 7. .

La temperatura de estancamiento de la corriente de aire a la entrada del
compresor, si no hay intercambio de calor con el medio exterior, se determina
por la ecuacion:

T1=TO(1+leM j (22)

Donde T, es la temperatura del ambiente, k es el radio de calor especifico
del aire, M es el numero de Mach de la corriente de aire.

Para determinar la presion total en la entrada del compresor, se debe
establecer, partiendo de un analisis de datos experimentales
correspondientes, la presion total en la entrada del compresor se
estableceria por la ecuacién:

k
k-1 k-1
P =0 *P| 1+ > ——M? (22)

Donde P, es la presion del ambiente, k es el radio de calor especifico del
aire, M es el numero de Mach de la corriente de aire y 6, es el radio de
rendimiento del difusor definido por la ecuacion:
k
2 k1
1- k-1, 4
k+1 !

14-1,
T 14+1 "4

5duff =

Por tabla, el coeficiente de pérdida (rendimiento de la combustidn) ¢, tiene
un valor de 0,96 y la velocidad relativa A, tiene un valor de 0,6.

Debe advertirse que las velocidades de vuelo subsoénicas y supersonicas no
relativamente grandes, o, difiere un poco de 1,0. En este caso, los

parametros del motor se determinan frecuentemente sin tener en cuenta las

“Fuente: STECKIN B.S, KAZANDZAN P.K, ALEKSEEV L.P, GOVOROV AN, KONOVALOV N.E, NECAEV N,
FEDEROV R.M. Teoria de los motores de reaccion, procesos y caracteristicas; traduccion: Claudio Mataix (Madrid
—1964.) — (Citado en Septiembre de 2008). Disponible en biblioteca Luis Angel Arango, Bogota D.C.
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pérdidas en el dispositivo de admisién, introduciendo después las
correcciones correspondientes para llevarlo a cabo en el calculo del cohete o
de un avion.

Es posible determinar los parametros del aire detras del compresor, por
medio del conocido grado de compresion 7. en el mismo, fijando a base de

los datos experimentales un valor para el rendimiento del compresor 7. .

La presion total detras del compresor se determina por la ecuacion:
— *
P, =7c* Py (23)

Donde P, es la presion en la entrada del compresor y 7. es el grado de
compresion en diferentes valores.

La temperatura total en esta seccién se calcula teniendo en cuenta la
ecuacion:

o o, ec-1
T, =T, (1+ C?] J (24)

Para hallar la temperatura critica de la ecuacién 24 de una forma mas clara,
se requiere determinar otros parametros de trabajo:

e. -1 k-1
=Lo| v
e RT,

Se sustituye en la ecuacion 24:

. N k-1
T2 = Tl [l-ﬁ- LC (WJJ
1

o o k-1
T, =T, +T, L.| —=
2 1 1 C(kRTl J
Y se obtiene la ecuacién en la seccion del compresor:
A k-1
T, =T, +L| — 25
2 1 C( kR J ( )

Donde T, es la temperatura critica en la entrada del compresor, k es el radio
de calor especifico del aire, R es la constante especifica del gas 'y L. es el

trabajo especifico realizado por la turbina. El concepto del trabajo realizado
por la turbina se desarrollard mas adelante.
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Para determinar los parametros a la entrada de la turbina es necesario
evaluar las perdidas en la camara de combustion, estas pérdidas suelen
caracterizarse por los valores de rendimiento de la combustion & vy del

coeficiente de recuperacion de la presion total o, = Py b -

2
Ya establecido el valor de la temperatura del gas en la parte de adelante de
la turbina T, , y los valores conocidos de T, y & se determina la cantidad de

calor comunicada en 1 kilogramo de aire.

La presion total en esta seccion se desarrolla de la ecuacion:
Ps* =0 * Pz* (26)

Donde P, es la presion critica detras del compresor y el valor de J.
depende del numero de Mach a la entrada de la camara de combustion, del
grado de calentamiento del aire en la camara y de las perdidas hidraulicas
(puesto que en los numero de Mach a la entrada de la camara y los grados
de calentamiento del aire son pequefios); en los calculos puede asumirse
como un valor entre 0,92 y 0,97.

El calor especifico?® se determina por la ecuacion:

C, = (0.9089+2.095(10*)* (T, +0.48T,;)) -

Conociendo la temperatura y la presién de estancamiento de la corriente del
gas antes de la turbina, se hallan los parametros correspondientes detras de
la misma, por la condicién de que el trabajo desarrollado por la turbina se
invierte en el accionamiento del compresor y de aparatos auxiliares del
componente; esta condicion puede definirse como:

Lo =(@+7-v)*n, *L, (28)

Con estos valores se pueden calcular el valor del trabajo especifico del
compresor separadamente del trabajo especifico de la turbina, con cada
valor del coeficiente de compresibilidad 7, que se le asigne; estos valores

Corresponden a:

L =K wgyyef &t
k-1 e

Y...

®Escritos de la clase de teoria de motores a reaccion Il, 2° semestre de 2005.
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L, = kg *RT.* 1 L
TS g 93 _e; Ui

9

Sustituyendo en la ecuacién de la igualdad de los trabajos efectivos del
compresor y de la turbina, las expresiones de L. y L, se obtiene:

) _ k ) \
B i R I 3 R T )
k-1 M k, -1 e

g

La anterior ecuacién permite determinar el grado de expansién en la turbina
con la ecuacion:

k

9

T —plk1
Tr = €% (29)
Y la presidon en esta seccion estaria dada por la ecuacion:

pr="3/, (30)

La temperatura en esta seccidn se establece por la ecuacion:

* 1 *
T4T = T3 {l - (1 - = j%} (31)
€;

Cuando la expansion del gas en la tobera es completa, la presion en la
seccion de la salida de la tobera es igual a la atmosférica, y la velocidad de
salida de los gases se calcula mediante la ecuacion:

* | * 1-k
Vs = @, H—R*T4*(1_”Tk j (32)

k -1

Donde ¢, es el coeficiente de velocidad de la tobera, cuyo valor se encuentra

ordinariamente entre 0,96 y 0,98; y 7, son los grados de compresion en
diferentes valores.

Sustituyendo los valores de e, en las ecuaciones del trabajo especifico de la

turbina y en la ecuacion del grado de expansion en la turbina, se determina
que:
k-1
e. = nT
Entonces:
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L= K wpyyef &t
k-1 e

Reemplazando en término e, en la anterior ecuacion, tenemos que:

-1
Tk ~-1

e

Kk .
L = *RT> (33)

Donde k es el radio de calor especifico del aire, R es la constante especifica
del gas, T, es la temperatura critica en la entrada del compresor, 7. es el

grado de compresion en diferentes valores y 7. es el valor de la eficiencia
del compresor comprendido entre 0,96 y 0,98.

Desde la ecuacion 28, el trabajo especifico de la turbina resulta:

.
L+z-v)*ny

Se desarrolla v de manera que:

L.

L. =
T (l + ’Z')* (1 - Vrefrig - Vsangrado )* w (34)

Donde L. es el trabajo especifico realizado por la turbina, r es la relacion

del gasto del combustible, v es el valor del radio de refrigeracion del

refrig

motor comprendido entre 0,02 y 0,04, vg,.., €S €l radio de sangrado del

motor comprendido entre 0.02 y 0,05 y 7, es el coeficiente de rendimiento
del motor cuyo valor oscila entre 0,98 y 0, 99.

Se conoce que:
k-1
. =71——

k

Y luego de reemplazar esta ecuacidon en las condiciones de trabajo
especificos tanto de la turbina como del compresor, las ecuaciones tienen
forma como:

Lc
L, =
I+z-v)*n,
Y...
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L= K wpyy«f &t
k-1 e

Las dos ecuaciones se igualan:

(e K ) )
k *RTO *(ec - 1]_ g *RgT3 *(1_ei*}h *77m *(1+T—V)*

k-1 ne ) k,-1 .
Entonces:
L Kg oo oo 1 .
: = R, T, *|1-
e T &[T
T
Lot [
kg*RgTs**n; %

T
Después de reemplazar todos los términos, se determina la ecuacion del
grado de expansion de la turbina en la cual, tal ecuacién resulta como:

kg

s {1 L *(kg _1) Jlkg (35)

kg * RgT3* *77‘:

Para el calculo térmico de un motor o para el trazado de sus caracteristicas
se debe determinar el gasto de combustible y el coeficiente de exceso de aire

correspondiente a una temperatura T, a la salida de la camara.

Si en la camara tuviera lugar un proceso de calentamiento de un gas de
composicion fija, la cantidad de calor necesaria, segun la ecuacion de la
energia, se determinaria por la ecuacion de igualdad:

Q= |;_ I; ZCP(Ts*_Tz*)

Donde C, es el calor especifico medio del gas en el intervalo de temperatura
dado.

Si ademas, se supone que el calor liberado por kilogramo es ¢H,Kcal, donde
£ es el rendimiento de la combustion, la relacion de los gastos de
combustible y de aire se determinaria por la siguiente ecuacion:

Ge _ Q _GC(,-1))
G ¢&H, &H, (38)

T =
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Donde C, es el calor especifico, ¢ es el rendimiento de la combustiony H,
es la capacidad de calor latente.

Pero, en realidad, el proceso de combustion va acompafado por la variacion
no solo de la cantidad sino también de la composicion quimica del gas. Esto
complica notablemente el problema de la determinacién del calor especifico
del proceso y respectivamente el gasto del combustible.

El coeficiente total del exceso de aire esta ligado con la magnitud del gasto
del combustible por la relacién evidente:

. G _1
GL, (37)

Figura 16. Identificacion de componentes de una micro turbina.
Aire
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1 1 _ompresor de aire 1 : “JTurbina
o i

Afternador Combustible
Seccién 1 Seccic’-;l 3 Seccion 4
Secc.i-')nz
Elaborado en dibujo de Paint.
El esquema del micro turborreactor se detalla mejor en el anexo C de este

proyecto.

2.1.14 Célculo de un motor cohete de combustible liquido?:: esta seccién
detalla las ecuaciones simplificadas para el disefio de los motores pequefios
del cohete de combustible liquido. La nomenclatura para el disefio del motor
se demuestra en la figura 17.

*'Fuente: http://gramlich.net/projects/rocket/ (Traducido)
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Figura 17. Configuraciéon del motor cohete.

De “ E Dy D,
f

| /I’ D¢ = diametro de la camara.
|

{

D¢ = Diametro de la garganta.
De = Diametro de salida de la tobera.
Ly = Longitud de la camara.

x £ = Angulos de la zona critica.
Elaborado en dibujo de Paint.

El area total de seccion transversal de la garganta de la tobera puede ser
calculada si se sabe el caudal total del propulsor y se han elegido los
propulsores y las condiciones de funcionamiento. Teoria perfecta asumida de
la ley del gas:

W RT
A %\/ ko, (38)

Donde R es la constante especifica del gas, T, es la temperatura de los
gases en la tobera, k es el radio de calor especifico del aire, y g, es la
aceleracion debido a la gravedad, P, es la presion total en la camara, W, es
el peso del cohete.

La presidn en la garganta del inyector es mayor que en la camara de
combustién debido a la aceleracién del gas a la velocidad del sonido local
(numero de mach = 1) en la garganta. Por lo tanto:

k
kK +1) |kt
R=FR 1+—( > ) (39)

Donde P, es la presion en la camara, k es el radio de calor especifico del
combustible.

Los gases calientes se expanden en la seccion divergencia de la tobera para
obtener el empuje maximo. La presidn de estos gases disminuira del modo
que se utilice la energia que acelera el gas, y debemos ahora encontrar el
area del inyector donde es igual la presién de gas a la presion atmosférica,
esta area entonces sera el area de salida del inyector.
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El area de salida de la tobera corresponde al numero de Mach de la salida,

resultante del valor de la presién en la cdmara que esta dada por la ecuacion:
k+1

1+(k +1)|v|2 2(k-1)

%-%' wfn (40)
|

El diametro de la garganta de la tobera se da por la ecuacion:

4
D, = % (41)

Y el diametro de la salida de la camara se da por la ecuacién:

QzJng (42)

Para reducir las pérdidas debido a la velocidad del flujo de gases dentro de la
camara, el area representativa de la camara de combustién debe ser por lo
menos tres veces el area de la garganta de la tobera. Este cociente se
conoce como "cociente de la contraccion”.

El area de seccién transversal de la camara de combustion se da por la
ecuacion:

D¢
A = /4/ (43)

El volumen de la camara se da por la ecuacién:

Ve=11(AL)

Para camaras de combustidon pequefias el volumen convergente es cerca de
1/10 del volumen de la porcion cilindrico del compartimiento, de modo que:

V, =L.1(AL,) (44)

El diametro de la camara para camaras de combustién pequefias (empuje
menos de 75 libras) debe ser tres a cinco veces el diametro de la garganta
del inyector asi que el inyector tendra area usable de la cara.

La camara de combustién debe soportar la presion interna de los gases
caliente de combustién. La camara de combustion debe también unir
fisicamente a la chaqueta que se refresca y, por lo tanto, el grueso de pared
de la cdmara debe ser suficiente grande para la soldadura o los propdsitos
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de esa misma indole. Puesto que la camara puede ser una cascara cilindrica,
el esfuerzo de trabajo en la pared se da por la ecuacion:

_PD
t, = PD 5000 45)

Donde P es la presion en la camara de combustion (que descuida el efecto
de la presion del liquido refrigerador en el exterior de la cascara), D es el
diametro malo del cilindro, y t, es el grueso de la pared del cilindro.

t, es el grueso minimo tomando en cuenta los factores de soldadura y

W

disefio otras consideraciones (tales como anillos o, surcos, etc.) pero para
ello se requiere paredes mas gruesas que las indicadas para aliviar los
esfuerzos que se generan en el material que tiene la camara.

La liberacion de energia por unidad de volumen de camara de un motor de
cohete es muy grande, y puede superar 250 veces el valor que la de una
buena caldera de vapor o cinco veces la de una turbina de gas camara de
combustién. La tasa de transferencia de calor de un motor de cohete
normalmente es de 20 a 200 veces mayor que la de una buena caldera.

El calor total de transferencia del compartimiento al agua que se refrescaba
se da por la ecuacion:

Q=0gA=wC, (T -T,) (46)

Donde Q es el calor total transferido, w es el radio del flujo del propulsor, C,

es el radio de calor especifico de la mezcla del combustible, considerada
también en este proyecto como k; T es la temperatura ideal de la mezcla del
combustible, considerada también en este proyecto como T°,,; T, actual de

la mezcla del combustible, considerada también en este proyecto como T°,..

La funcion del inyector es introducir la presion en la camara de combustion
de tal forma que al introducirse la combustién pueda ocurrir el empuje
deseado para el cohete.

w=C,A\/29pAP (47)

Donde w es el radio del flujo del propulsor, A es el area total de la garganta
de la tobera, AP es el cambio de presién a través del orificio, p es la

densidad de combustible propulsor, g es la aceleracion debido a la gravedad,
C, es el coeficiente de la descarga.
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La velocidad de la inyeccion, o la velocidad de la corriente liquida que publica
del orificio, se da cerca:

. AP
Vi :Cd * 2*9*7 (48)

Donde AP es el cambio de presion a través del orificio, p es la densidad de
combustible propulsor, ges la aceleracion debido a la gravedad, C, es el
coeficiente de la descarga.

La caida de presion de la inyeccién debe ser lo suficientemente alta para
eliminar la inestabilidad de combustion en el interior de la camara de
combustidn, pero no debe ser tan elevado tal que el tanque y el sistema de
presurizacidn utilizada para el suministro de combustible al motor no se vean
perjudicados.

Para establece que la velocidad de inyeccién a la camara de combustion, el
mejor dispositivo de pulverizacion del combustible es el uso de los inyectores
de aerosol (spray) comerciales para los motores espaciales construidos para
aficionados como se muestra en la figura 18.

Figura 18. Inyectores de combustible para los motores espaciales amateur.

OXIDANTE OXIDANTE
- -
N.

COMBUSTIBLE COMBUSTIBLE
= :
s

CORRIENTE EN GAS INYECTOR EN AEROSOL
Elaborado en dibujo de Paint.

El coeficiente de descarga22 del inyector estrangulado se puede deducir su
magnitud del grueso tipico de la dislocacion de la garganta de inyector por
los coeficientes adiabatico de descarga experimental que esta correlacionado
absolutamente por la ecuacion:

% *
. (k1Y [ (2128 Y (k+1)*(k+2), 4
C, =1 ( , ) ( ] )+3,266 +0,9428‘—(k+1)% R (a9)

2Eyente: PHILIP, HILL. Mechanics and Thermodynamics of propulsion, 22 edition (Junio de 1965) — (Citado en
Septiembre de 2006). Disponible en biblioteca de la Universidad de San Buenaventura, Bogota D.C.
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Donde k es el radio de calor especifico de la mezcla del combustible, R, es
el radio de descarga del flujo.

El radio de descarga del flujo es un coeficiente de descarga en el cual se
expresa con la ecuacion:

R* %
Rd = Reynolds R_ (50)

c

Donde R, €s el numero de Reynolds que pasa por la garganta de la

tobera, R* es el radio de curvatura de la garganta y R.es el radio de la
seccidn critica de la garganta.

El numero de Reynolds se ha disefiado para operaciones con valores de
5x10ES5. Describiendo el numero de Reynolds como:

p*V*D
Reynolds = (51)

combustible

Donde p es la densidad ideal de la mezcla del propulsor, V es velocidad

total del recorrido del cohete, D es el diametro de la camara de combustién y
n es la viscosidad de la mezcla del propulsor.

2.1.15. Estabilidad del cohete

eEstabilidad?®: /a estabilidad de un modelo de cohete en vuelo garantiza la
seguridad de las personas alrededor del lanzamiento del cohete y de sus
propiedades.

La estabilidad es la parte principal y de preocupacion en la aerodinamica del
modelo del cohete; la falta de atencidon en la construccion de un modelo, el
escaso interés dedicado al concepto de estabilidad, la imprudencia en el
transporte y manipulacion de los motores y la conducta bizarra en lanzar un
modelo en lugares poco despejados o inadecuados son factores principales en
los accidentes de coheteria en donde la mayoria de dafios los reciben las
personas cerca o alrededor.

Para tener una idea de lo que es estabilidad, se pone como ejemplo una bola
sobre el seno de una superficie curva; inicialmente si dejamos la bola en la
superficie curva sin que ninguna fuerza actue sobre ella, se dice que la bola
esta en posicion neutral (figura 19a.), si se lleva la bola a un extremo de la

®Fyente: partes de un cohete. [on line] (Noviembre de 2007) - (Citado en Enero de
2008)<URL:http://www.rcmaterial.com/pdfs/ManualCohetemodelismo.pdf>
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superficie curva, estara en posicion desplazada (figura 19b.), soltamos la bola
y esta se desplaza rodando hasta que logre volver a su estado inicial, se
llamara oscilacion positiva (figura 19c.).

Figura 19. Posiciones positivas de estabilidad.

n - .'I.'I

Fosicion neutral inicial  Posicidn desplazada Oscilacidn positiva
() (b) (c]

Elaborado en dibujo de Paint.

En otro analisis, tenemos la misma bola pero en la superficie convexa de la
superficie curva y la dejamos estatica, esta se llamara posiciéon neutral inicial
(figura 20a.), después se desplaza hacia un lado la bola sin soltarla, esta
posicién se denomina posicion desplazada (figura 20b.), y si soltamos la bola,
se notara que sale rodando a otro lugar hasta que logre estabilizarse menos a
su posicidn inicial entonces este movimiento se llamara oscilacion negativa
(figura 20c.).

Figura 20. Posiciones negativas de estabilidad.

o —=0 =
/7 \g /- N 7OV

i
i o
Fosicidn neatral inicial - Posicion desplazada Oscilacidn negativa

(a (b {c)

Elaborado en dibujo de Paint.

Célculo de la posicién del CP: Las ecuaciones de Barrowman®* permiten
determinar la estabilidad del cohete encontrando la ubicacién del centro de
presion (CP). El valor calculado es la distancia desde la punta del cono del
cohete al CP. Con el fin de que el cohete sea estable, ya encontrado el CP
también se puede hallar el centro de gravedad (CG).

Se puede encontrar el CG de un cohete simplemente encontrando el punto
de equilibrio después de la carga del motor y del sistema de recuperacion.
(Literalmente se puede equilibrar el cohete en su mano, o dedo de la mano o
poniéndolo en el filo de una regla, y ese es el CG).

Se puede medir desde la punta de la nariz del cohete al CG o a una distancia
desde la plataforma de lanzamiento o en el lugar donde descanse el cohete

2 BARROWMAN, JIM. Calculating the Center of Pressure, Technical Information (1968) — (Citado en Marzo de
2008). Disponible en internet: <URL http://my.execpc.com/~culp/rockets/Barrowman.html>
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hasta el CG. Si te toma la medida de ubicacién del CG desde la punta del
cono, la distancia calculada del CP debe ser mayor que el medido al CG. A
esto se le llama "un calibre estabilidad".

En conclusion, la ubicacion longitudinal del CG debe estar mas cercana a la
nariz o cono y por debajo del CP para que la estabilidad del cohete en vuelo
garantice un despegue vertical y la seguridad de las personas alrededor del
mismo.

Figura 21. Tipo de cohete de Jim Barrowman.

1 1
& iijmg

sl

Fuente: URL http://my.execpc.com/~culp/rockets/Barrowman.html [on line] -(Citado en Marzo
de 2008)

El término en las ecuaciones se definen a continuacion (apoyado por la figura
21):

Ln = Longitud de la nariz.

Ad = Diametro en la base de la nariz.

Adr = Diametro en la parte delantera de la transicion.
Adgr = Diametro en la parte trasera de la transicién.
Lt = Longitud de la transicion.

Xp = Distancia de la punta de la nariz hasta el inicio de la transicion.
Cr = raiz acorde de la aleta.

Ct = punta acorde de la aleta.

S = envergadura de la aleta.

Lr = Longitud de la cuerda media de la aleta.

R = Radio final del cuerpo del cohete.
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Xr = Distancia entre la punta superior hasta punta inferior de la aleta.
Xg = Distancia de la punta del cono a la punta de la aleta.
N = Numero de las aletas.

Los Términos de la Ojiva son:
(Cn)N=2

Para Cono: Xy = 0.666L
Para Ojiva: Xy = 0.466L

Las condiciones de transicidén cénica estan dadas por:

w44 (4)]

_de
X, =X, + o1 Oe (53)
3 d
1-| =&
Rtk
Las condiciones de Ifas aletas estan dadas_ como:
2
- 4N@
(Cy)e =[1+ S } (54)
+R oL 2
1+ 1+(Fj
Cr +C;
X 2
XF:XB+ R(CR+ CT)+£|:<CR+CT)_M:| (55)
3 (CR+CT) (CR+CT)

Para encontrar el Centro de la presion se resume los coeficientes:
(CN)r=(CN)N T+ (CN)T+(CN)F.

Entonces se puede buscar CP en una distancia desde la punta de la nariz:
_COu Xy €0 Xs +(Cy)e X
cpP —
(Cy )

(56)

Las dos variables que determinan la estabilidad de un cohete son: la
ubicacion del centro de gravedad (CG), y la del centro de presion (CP). La
relacidon entre estos dos centros, determina la estabilidad de un cohete.
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De modo que el Centro de Gravedad (CG) debe estar por delante del Centro
de Presion (CP) y mas cercana al cono para tener una estabilidad perfecta.

eCélculo de la posicién del centro de gravedad (CG) ?*: Un modelo de
cohete sea o0 no inestable dependera de la ubicacion de los centro de presion
y centro de gravedad y la distancia entre los dos para que tener un correcto
desempeio aerodinamico.

Como se ha mencionado en parrafos anteriores, la mejor manera para que
un modelo de cohete logre un optimo desempefio dinamico es que el centro
de gravedad esté por delante del centro de presién y cercano al cono para
tener un vuelo verticalmente nivelado, debe tenerse en cuenta que al
despegar el modelo de cohete, el mismo esta sometido a diferentes fuerzas
aerodinamicas que influyen a que el cohete gane angulo de ataque diferente
al inicial.

Al estar sometido a diferentes fuerzas aerodinamicas procedentes de
diferentes direcciones, se evaluaron diferentes parametros fisicos que debian
mantenerse en cuenta, entre ellas los momentos que se generaban al
instante en que el cohete abandonaba la plataforma de lanzamiento.

Fisicamente la dimensién fundamental de los momentos es, tipicamente, la
fuerza generada por el motor y la distancia comprendida desde el soporte
estructural y las dimensiones del mismo cohete; no obstante, con el momento
de masa contenido en el motor se puede usar en unidades de masa por
distancia.

El siguiente analisis se basa en la evaluacién de Jim Barrowman para hallar
los centros de presion y de gravedad. El CG de una forma homogénea, se
calcula determinando su centroide de volumen.

En la vida real, la mayoria de los objetos no son homogéneos, asi que el CG
debe ser calculado sumando los momentos de cada uno de los tres ejes.

Los momentos quedarian expresados como:

M a :Wa * Da (57)
M, =W, *D, (58)
M c :Wc * Dc (59)

®Fyente: Calculo de la posicion del CG (2007) [on line] — (Citado en Febrero de 2008). Disponible en internet:
<URL: http://www.elettrorava.es/espanol/docum/MOI-CG/secc-2.htm>
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M es el momento en cada uno de los componentes del cuerpo, W es el peso
y D es la distancia desde algun eje de referencia al punto localizado en los
diferentes componentes.

Obtenidos los valores de los momentos correspondientes a cada
componente del cuerpo, el momento total resultaria de la suma total de todos
los componentes, cuya ecuacion estaria dada como:

M; =M, +M, + M, (60)

Asi como el anterior calculo, el peso total del cuerpo resulta de la suma total
de los pesos de cada uno de los componentes del cuerpo, su ecuacion
estaria dada:

W, =W, +W, +W, (61)
Por consiguiente la Posicion del CG = Momento total + Peso total:
M
Xeg =—F 62
=W, (62)

Noétese que los elementos no tienen por qué ser del mismo diametro para ser
simétricos a los largo.

Se puede medir desde la punta de la nariz del cohete a la CG. La distancia
calculada CP deberia ser mayor que el medido CG distancia por un cohete
diametro. A esto se le llama "un calibre estabilidad".

2.1.16. Diseiio geométrico del cohete.

eCalculo del perfil de una tobera®®: es muy importante considerar la
relacién de area de una seccién transversal cualquiera de una tobera con el
area de la seccion critica (figura 22), calcular el perfil de la seccién
divergente-convergente de una tobera se evalla con las siguientes
expresiones:

*Fyente: PEREZ CRUSELLS, SEBASTIAN. Calculo de motores cohetes con propulsor sélido. (2000) — (Citado en
Marzo de 2006).
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Figura 22. Seccion transversal de una tobera.
B %a

Ra

R
=1

3

Elaborado en dibujo de Paint.

Si se aplica una ecuacion al parrafo anterior de considerar un area de
seccion transversal y en el caso particular de la seccion de salida, tenemos
que:

A*
A = (63)

B Ha
L, k"_]'(l_ klj |_ae2
2 k+1

Donde A, es el area de salida de la tobera, A" es el area critica de la
garganta de la tobera, L,, es el numero de Laval en la seccion critica 'y k es el
radio de calor especifico para el gas de combustion.

El numero de Laval representa el cociente entre la velocidad de una seccion
cualquiera de la tobera, v, a la seccion critica v*.

LY,

Para el caso de la seccion critica de la salida de la tobera, la ecuacién viene
siendo:

\"
Lae = %* (64)

Donde v, es la velocidad de salida de los gases y v* es la velocidad critica.

La velocidad de salida en una tobera se determina mediante la expresion ya
conocida en la ecuacion 7.
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La velocidad critica v*, se expresaria como:

v¥=kRT * (65)

Con la expresion de la ecuacion 63, se puede calcular Ae, area de la seccién
de la salida de la tobera, y con ella se puede hallar el radio de la seccién
citada.

R =M (66)

La posicion de la seccion de salida, respecto a la seccion critica se
representa por L, magnitud que se mide sobre el eje axial de la tobera como
se muestra en la figura 22. La tobera, a partir del punto O’, se calcula la
expresion como

L=nR* (67)

R* es el radio de la seccion critica, n®” es el numero asignado en el valor de
8.19 para una tobera acampanada de optimo rendimiento.

Por otra parte, designado por Lb, la distancia existente entre los puntos O y
O’, se puede calcular esta distancia como

L, =1.207R, +0.414R™* (68)
Se puede describir la longitud total de la tobera, con la expresion

L =L, +L
L, =nR*+1.207R, +0.414R* (69)

Remontandonos otra vez a la figura 22, los parametros expresados en ella
tienen valores de

R, =0.45R* (70)
S =45° (71)
o =25°<a <30° (72)

(Grados establecidos entre 25 y 30)

eCalculo geométrico del perfil del cono-ojiva®®: Una ojiva, en geometria
elemental, es una figura formado por la revolucion de dos arcos de circulos

?n: 8.19. G.V.R. Rao “Exhaust Nozzle contour for Optimum Flight”, Jet Propulsion, 28, No. 6, (1958) — (Citada en
Abril de 2008).
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iguales que cortandose de un extremo presentan concavidad como se
muestra en la figura 23.

El cono?® se representa en un sistema de coordenadas cartesianas mediante
una ecuacion de tipo:

byl (4 -0

El volumen V del cono de radio ry altura h es 1/3 del volumen del cilindro con

las mismas dimensiones:
.r?.h
V= ”T (73)

Figura 23. Forma geométrica de la ojiva.

I
Fuente: URL: http://es.wikipedia.org/wiki/Qjiva [on line]-(Citada en Abril de 2008)

h
La formula se obtiene mediante J; A(x)3x, donde A(x) es el area de la

seccidn perpendicular a la altura, con relacibn a la altura h, en este

2
caso. A(x)= z(r—:j
El area de la superficie total del cono es:
A= Abase + Alateral = ﬂrz + ﬂfg (74)
r es el radio de la base, h es la altura y g la longitud de la generatriz del cono,

que viene siendo la hipotenusa del triangulo rectangulo que forma el cono,
cuya medida es

BEyente: Wikipedia.es [on line]-(Citada en Abril de 2008). Disponible en internet:
<URL:http://es.wikipedia.org/wiki/Ojiva>

®Fyente: Wikipedia.es [on line](Citada en Abrii de 2008). Disponible en internet: <URL:
http://es.wikipedia.org/wiki/Cono_(geometr%C3%ADa)>
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g=ﬁih2+rzi (75)

La representacion de los dos métodos, tanto la ojiva como el cono, forma una
nueva figura llamada forma ojival equilatera, el cual es la fusion de las dos
formas geométricas para dar una nueva figura.

e Calculo del perfil del cilindro del cuerpo del cohete®: Un cilindro es una
figura geométrica de las denominadas superficies cuadricas. Un cilindro es
una superficie formada por rectas paralelas, cada una de las cuales contiene
un solo punto de una curva plana denominada directriz del cilindro. Cada una
de las rectas paralelas se denominan generatriz.

Figura 24. Cilindro (Cuerpo del cohete).

Elaborado en dibujo de Paint.

El area de un cilindro consta de la ecuacion:
A=A +2-A =2arh+2a? (76)
Donde Al es la base lateral del cilindro y Ab es el area de la base del cilindro.

El volumen del cilindro esta dado por la ecuacion:
V = zr?h (77)

En el sentido mas usual, el cilindro es la figura geométrica obtenida por la
revolucion de un rectangulo alrededor de uno de sus lados. De manera
equivalente, es también obtenida por la revolucion de un segmento alrededor
de un eje paralelo a él.

Para efectos de cilindro hueco, al radio de la base (R) se le quita el espesor
(r) y se lo eleva al cuadrado, después se lo multiplica por 3.1416 (pi) y por la
altura del cilindro, tal ecuaciéon quedaria como:

®Fyente:  Wikipedia.es [on line](Citada en Abrii de 2008). Disponible en internet: <URL:
http://es.wikipedia.org/wiki/Cilindro>
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V=z(R-r)h (78)
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3. METODOLOGIA
3.1 ENFOQUE DE LA INVESTIGACION

Este proyecto esta enfocado a la investigacion empirico-analitica debido a
que se pretende transformar una teoria que es casi compleja a una forma
mas sencilla aunque la informacion del tema en este campo tiene limites y
esta estructurada en idiomas diferente al espanol.

3.2 LINEA DE INVESTIGACION DEL PROYECTO USB / SUB-LINEA DE
FACULTAD / CAMPO TEMATICO DEL PROGRAMA.

LINEA DE INVESTIGACION USB: Tecnologias actuales y sociedad.
SUB-LINEA DE LA FACULTAD: Instrumentacion y Control de Procesos.
CAMPO TEMATICO DEL PROGRAMA: Disefio y Construccion de
Motores/Aeronaves

3.3 TECNICAS DE RECOLECCION DE INFORMACION

La recoleccién de informacién sera suministrada por textos, libros, fuentes
de Internet u otras fuentes literarias de apoyo basico en el campo de
coheteria. La sustentacion solida de este punto esta referente en la parte de
bibliografia.

3.4 HIPOTESIS

El cohete requerido para la misién de vuelo consiste en:

eun dispositivo de 2.5 metro de largo con un diametro de 30 cm, con una
masa de propelente solido de 3 kilogramos consistente en mezcla de nitrato
de potasio y azucar (con respecto al modo de propulsiéon solida), una mezcla
de masa de propelente liquida de 3,5 kilogramos consistente en mezcla de
Alcohol metilico y Oxigeno liquido (con respecto al modo de propulsion
liquida), y parametro de rendimiento hasta 1 kilometro en condiciones
atmosféricas estandar (con respecto al modo de propulsion por micro
turborreaccion).

eEl cohete posee 4 aletas tipo delta, nariz de forma ojival y el cuerpo con
transicion cénica determinada para contener separadamente las partes de
propulsion y de carga del modelo, donde el algoritmo de disefio sustenta las
dimensiones para el disefio del cohete.

oEl cohete alcanza una altura minima durante el vuelo potenciado de al
menos 1000 metros.

eSe establece que el cohete se lanza con una velocidad en régimen
subsénico.

o El centro de presion esta mas abajo que el centro de gravedad, porque de
esta forma, el cohete tiene un ascenso vertical cercano a un movimiento
rectilineo.
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3.5 VARIABLES
3.5.1 Variables independientes:

Nitrato de potasio y azucar como el tipo de propulsor sélido, mezcla liquida
de Alcohol metilico y Oxigeno liquido, fuerza de gravedad, tiempo inicial de
combustién, valores de las masas del propulsor y los materiales de estructura
y aerodinamica empleados en este proyecto.

3.5.2 Variables dependientes

Valores de salida del cohete correspondientes al calculo de:

e Propulsién: parametros térmicos de los combustibles, longitud del propulsor,
longitud de la camara, tiempo en las marcas de vuelo, altura maxima
alcanzada, velocidad potencial.

e Estructura: geometrias de nariz, aletas, tobera y cuerpo.
¢ Aerodinamica: centro de gravedad y centro de presion.
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4. DESARROLLO INGENIERIL

4.1. Algoritmo de disefo: se estructurd la secuencia de ecuaciones segun
se presenta en los diagramas de flujo siguiente:

4.1.1 Calculo del motor cohete de propelente sélido:

Figura 25. Diagrama de Flujo para el disefio de motor cohete.

ELECCION DEL
COMBUSTIBLE

T
|Regislro del material elegitlol

1
/ R’ Patm; Yic: Toid; M; k /

/

Xy = (Fr2a, et bty +%[(m, - Dt, ) Ln(my — Dt,)+ Db, - m.* La(m, )]
I
Wy =—gt, Hdln[mr jqu]
[
"7,
X=Xo+V (e —zq)—%g@f, -, P

V=1 _gzg(if _Zq)

Di.e ;din;
Hs; Se; Hucleo; Extremos
Radio de densidad
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Continuacion del diagrama.
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Continuacion del diagrama.
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Descripcién: en el diagrama de flujo anterior se presenta el paso a paso que
se sigue para efectuar el calculo del motor cohete; se plantea primero el
propelente que se va a utilizar, se establece el grano propulsor, se calcula las
condiciones especificas térmicas para el tipo de grano elegido, se establece
un rango de alcance para la operacién del cohete y se calcula el
dimensionamiento del propulsor elegido, se separa el céalculo en secciones
donde son desarrolladas para calcular las condiciones generales de la
camara de combustidon y que a su vez también es separada en varios
subindices como las propiedades del material, la presion y el rendimiento del
mismo motor con respecto a la camara; finalmente se calculan los
parametros generales de la tobera de acuerdo al calculo que se planted para
la camara de combustion.

Los datos de entrada para el calculo de disefio se establecen de acuerdo al
requerimiento del disefio que se presenta como objetivo de disefio planteado
en los alcances de este proyecto.

Los valores de entrada y salida de datos que se desarrollaron en este
diagrama de flujo son presentados en la seccion 4.3.2.
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Propiedades para materiales tipicos del caseo del motor

m Temperatura ambiente (30 F.) Propisdades mecanicas del material.

..n_rl.v Esfuerzo de rendimient{Esfuerzo Ultimo | Mod. Elasticidad | Radio de Poissol Densidad Calor especifico
m Material Especificacion Uso Tipico _?ma . Ft E E E LG5 (b1 (Kylond)

c i |l lFg

% Steel, low carbon £ 1010 Hot rolled tubing Generalpurpose| M4 185 43 2% A 200100 032 028287 | 000783 | 434JKg-°K
m Steel, low carbon C 1010 Cold drawn seamless tubing | General purpose] 60 414 72 4% 2 200100 032 0284 | 000786 | 3935 JKg-°K
m Steel, low carbon € 1015 Hot rolled tubing Generalpurpoze] 33 228 25 a9 P 20100 032 0251 | 000803

= Steel low carbon C 1015 Normalized tubing General purpose 5 241 5 M5 2 200100 032 0284 | 000786 | 486JKq-°C
w Steel, low carbon C 1015 Cold drawn 2eamless tubing | General purpose 2 448 il 29 2 200100 032 0282 | 000783

K] Steel, low carbon € 1025 Hot Ralled tubing General purpose 5 k1)) 67 462 A 200100 032 02838 | 0007858

.m Steel, low carbon C 1025 Normalized tubing Generalpurpoze| 48 31 2 445 e 200100 032 0284 | 00078

..m Steel, low carbon € 1025 Cold drawn zeamlesz tubing | General purpose| 70 433 3 S i 200100 032 0282 | 000738

= Stainless stegl SAE 30304 fubing Hydraulicz 3 o7 105 124 27 186300 027 0289 | 000799 | S500JKg-°C
[0} Stainkess steel SAE 301, 14 hard, tubing Gengral purpose 3 ol 125 ah2 2 186300 02 0284 | 000786 | 300JKg-°K
.m Steel low alloy Al514130 Normalized (MIL-T-6736) tubing] _ Aerospace 3 817 5 85 2 200100 032 0284 | 000786 | 837JKq-°C
8 Steel, low aloy AI31 4130 Cold drawn (MIL-T-6736) tubing| _ Aerospace 30 621 100 630 P 200100 032 0283 | 000783 | 114JKg-°C
“m Aluminum alloy 6061-T4 drawn tubing Agrozpace 16 10 Bl 207 99 68310 0,33 00875 | 000268 | 8% JKg-°C
% Aluminum alloy B061-T6 drawn tubing Agrozpace 3 24 42 280 'k} 68310 033 0088 | 0002711 | B96JKg-°C
£ Aluminum alloy B061-T6511 extruded tubing Agroapace 5 241 B 262 99 62310 033 0088 | 000271

% Aluminum alloy 2024-T3 drawn tubing Agrozpace 2 ] 2 105 72450 033 11 000276 | &75JKg-°C
w Aluminum alloy 2024-T42 drawn tubing Agrospace B 62 a1 105 72450 0,33 0088 | 000271

w Aluminum alloy 7075-T8 (ww-T-700) drawn tubing Agrozpace 66 7 3l 104 71760 0,33 0102 | 000282 | %60JKg-°C
al Aluminum alloy T075-T73 (ww-T-700) drawn tubing Agrozpace 7 66 35 104 71780 033 0102 | 000282 | %60JKg-°C
O 1 Polyvinyl chioride (PVC) Rigid pipe, schedule 40 Water pipe ] 145 5 042 2858 04 00513 | 000142 | 172 JiKg-*K
P. Berylonitrle Butadiene Styrene (AES Rigid pipe Orain pipe a1 2 3 4 0.4 2 - 003793 | 0.0M05 | 123 JKg-*K
M Paperboard Spiral wound tube Carpet rol - - 20 14 - - - 0042 | 000116

o) ENT, seenote 1] Similar to C1013 annealed Electrical condutt] 43 296 ) 303 2 200100 032

_nla ENT, seente[?] Similar to C1015 as-rolled Electrical condut 5 k1)) il 414 A 200100 032

Elaborado en Hoja de Excel.
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Descripcién: esta tabla registra los valores de los materiales que son
empleados en coheteria amateur, de esta misma tabla se desprenden los
valores que son utilizados para el dimensionamiento tanto en el calculo del
material del motor cohete y para definir la aerodinamica del conjunto del
cohete.

4.2. Validacion del algoritmo: se compar6 los resultados de la hoja de
calculo elaborada en este trabajo con los resultados del calculo del disefio
ejecutado por la hoja de calculo elaborada por Richard Nakka,
encontrandose una diferencia en porcentaje de error entre los dos calculos
aceptable bajo la tabla.

Tabla 3. Diferencias entre calculos de Richard Nakka y el proyecto.

Richard Nakka Algoritmo de calculo del Diseiio de este trabajo|

Datos de entrada|Datos de salida||Datos de entrada |Datos de salida Porcentaje de error (%)
Grano propelente Die=32 p=1.767 Die=32 p=175

di.n=15 Lor=13,24 din= 1,5 Lor= 13,24

Lp=13,24 Vo = 83,085 Lp=1324 Vor = 83,06

No.=1 mgr = 0,147 No.=1 mgr = 0.00015

Se=1 Mgt = 12,55 Se=1 Agf= 12,55

Mucleo= 1 Agn = 62,39 MNucleo= 1 Agn = 62,38

Extremo= 1 Agse = 13,31 Extremo= 1 Agse = 62,38

Agt = 208,05 Aqgt = 137,30

Camara de combustion Di..=3.2 Ve=0001145 ||Dis=32 Ve = 0,005387

Le=1424 le=1424

e=02 e=02

Fsa=1,2 Fed=12
Caracteristicas del combustible|R’' = 8314 R =208 4 R =8314 4 R = 20838

Patm= 0,101 T°.ac = 1520 Pam = 0,101 T°.ac = 1520

e =095 c* =914 wc =095 c* = 146966

T"id = 1600 G* =998 T°.id = 1600 G*=1028.14

M=399 M = 39,90

k=1,042 k=134

Elaborado en Hoja de Excel.

4.3. Disefio del cohete requerido para la mision establecida en este
trabajo.

4.3.1 Especificacion de la misidon: como se habia dicho anteriormente en la
hipétesis de este trabajo, se requiere un cohete con una mision de vuelo
consistente en un modelo de 2,5 metro de largo con un diametro de 30 cm,
con una masa de propelente de 3 kilogramos consistente en mezcla de
nitrato de potasio y azucar, con 4 aletas tipo delta, nariz de forma ojival y el
cuerpo determinado para contener todas las partes del modelo, donde el
algoritmo de disefio sustenta las dimensiones para el disefio del cohete.

4.3.2 Datos de entrada y datos de salida: para el requerimiento

especificado en este trabajo se tomo como datos de entrada las siguientes
tabulaciones:

82



Tabla 4. Registro del tipo de propelente utilizado en el disefio.

Tipo de propelente, 2
Simbole | Unidades| KNiAzucar]
Denzidad del grano / ideal op glcms 1,841
Radio de Calor Ezpecifico X - 1,34
Pe=o molecular efectivo M KgiKmol 399
Temperatura en la Camara T I 1600

Elaborado en Hoja de Excel.

Descripcidn: esta tabla registra el valor del tipo de grano propulsor que se
eligio utilizar para empezar a desarrollar el algoritmo de célculo, en este
caso, se eligié el propelente constituido por Nitrato de potasio y azucar
(opcién 2).

eDisefio detallado: obedeciendo al algoritmo de desarrollo estructurado
como primera seccion en propulsion, luego en estabilidad y aerodinamica, a
continuacion se desarrolla todo el esquema de orden logico de las partes que
conforman el cohete.

Para desarrollar las caracteristicas especificas del combustible, se dirige el
desarrollo de los parametros establecidos en la tabla 4 requeridos para la
entrada de datos a los valores de parametros universales que los podemos
encontrar generalmente de tablas que constan las leyes de gases perfectos,
los datos de entrada se rigen como:

- R'=8314,4 J/mol-K. establecido como la constante universal del gas.
- P, = 101 Pa, establecido como una atmdsfera correspondiente a la presion

ambiente.
- nc= 0,95. correspondiente a la eficiencia del motor para gases perfectos.

- T°,=1600 K, establecida como la temperatura ideal para el material
escogido.
- M, = 39,9 Kg/Kmol, establecido como el peso molecular efectivo del
propelente.

- k=1,34. establecido como el radio de calor especifico en su valor promedio
del propelente.

Basado en el tipo de propelente que se utiliza en este proyecto (Nitrato de
potasio y azucar), tenemos que la ecuacion de constante especifica del gas
es definida como:

RI
R=—
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J
. 83144 3 oK
Kgy , cuyo valor es:
39.9 Kmol

R = 208,38 %g_o K

La ecuacion de temperatura que actia en la camara de combustién en el
momento que se inicia el proceso de combustién esta definida como:

Toac =17 *Toid ;

Toac =0,95*1600°K , cuyo calor resulta:

Te, =1520°K

La velocidad caracteristica esta definida también como la velocidad de los

gases de salida mencionada en la primera seccién en definicion de la misién,
Su ecuacion esta establecida como:

(i) ),

1,34+1 j *
| (134+1j[m4—1] 20838 Ji¢ oy *1520°K
' 39,9Kg / Kmol

2

134 , donde su valor data

como.
*_ m
C" =856,20 A

El radio de gasto en el area de quemado es debido al factor corrosivo
(erosién) que provoca los gases de salida procedente de la camara de
combustion, la ecuacion se define como:

G = p*c *A, .
G’ :1,75%m3 *856,20M/ *9,75¢m?  cuyo valor es:

. g
G* =1459718 g
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Propulsion

eMision: Para iniciar el desarrollo del algoritmo de disefio del cohete, primero
se establece la misiébn de motor cohete para considerar la parte de consumo
competente a la altura maxima de propulsién y carga utii mas la masa
estructural utilizada para obtener la mision deseada.

Considerando  despreciable el tubo contenedor del propulsor
momentaneamente para la mision, se puede definir las primeras variantes
para el disefio del motor. Los datos iniciales de entradas son comprendidos
como los parametros que son entregados por el operador de la hoja de
calculo desarrollados de tal forma que:

- § =9,81 m/s, establecido como la aceleracién debido a la gravedad.
- t',= 3 seg, comprendido en un intervalo entre 0.8 y 1.5 seg, establecidos

como el tiempo inicial.
- m,= 3,5 Kg, establecido como la masa del propelente utilizable.

- m,=1,5 Kg, establecido como la masa estructural.

- m,= 1,5 Kg, establecido como la masa util.

- D= 0,5 Kg/seg, comprendido en un intervalo de 0.1 y 0.9 Kg/s, establecido
como el combustible quemado en la camara de combustion.

Empezando a desarrollar el calculo en el cual tenemos establecidos los
principales parametros de la mision, se definen los parametros de datos de
salida como:

Velocidad inicial de los gases de salida, correspondiente a la ecuacion:
k+1

ol ()

1,3441 J >
e (1,34+1j[1,34—1] 208'38/<g—°r< 1520°K
2 ' 39,9Kg / Kmol ’

134’ cuyo valor esta

como.:
*_ m
C* =856,20 é

Esta ecuacion depende de los valores de entrada correspondiente a los
parametros gasodinamicos del tipo de propelente que se utilizan para realizar
este proyecto que este caso se utilizar la mezcla de nitrato de potasio y
azucar.
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La masa total del cohete definida como la suma de la masa del propelente
utilizable, masa de carga util y masa estructural, establecido por los datos
iniciales data como:

m, :mp +m, +m,;

m, = 3,5Kg +1,5Kg +1,5Kg , valor estipulado como:

m, = 6,5Kg

Establecido el tiempo inicial en que tarda el cohete en agotar su combustible

durante el trayecto de vuelo potenciado, se evalua el analisis del peso del
cohete empleado en Newton, donde:

WT =m, *g;
W; =6,5Kg *9,81% , cuyo valores se aplican como:
W, = 6377N

De la misma forma se puede hallar el valor calculado para magnitud de la
fuerza de empuje del cohete dado que:

F,(E)=c*.D.

F, (E) =856,20 r% *0,5 K% , cuyo valor esta estimado como:
F, (E) = 428,10N

La relacion de potencia de empuje con respecto al peso del cohete esta
comprendida, dado que

Fq (E) y» WT

Para esta forma, entonces estaria dada que Fq es 6,71 veces mayor que Wt

Para establecer el impulso especifico en definicion de la relacion de la
velocidad de los gases de salida y la fuerza de gravitacion, tenemos que:

C *
I s

9

856,20 f%
ly=—7"7""> donde su respectivo valor estaria dado como:
i 9,81'%2 ’ P

1, =87,28
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La altura bajo el régimen de potenciado dada por la ecuacion:

X, = (—1/29tq2)+ uthn(mT)+%[(mT - th)* Ln(m; — Dt,) + Dt, —m, *Ln(mT)]

El valor para este parametro esta evaluado bajo los términos de los datos de
entrada iniciales como
X, = (_ 1/2*9,81 f%* (3seg )? )+ 856 ,20 r%*sseg * Ln (6,5Kg )

g o (850 (0593 32 ) e v (179300

+
K
0.5 % + (0,5 KO,/ * 35eq )— 6,5Kg * Ln (6,5Kg )

X, =278,09m

La accion de velocidad bajo el régimen de potenciado estd dada con la
ecuacion

m
V, =-gt, +uLnf ———— |
o M

6,5K
Vo =-9.81M/ *3seg +856,20M/ * Ln g

6.5Kg -05K9/ *3seq |

cuyo valor

es correspondiente a
- m
V, =195,21M/

El tiempo bajo el régimen de vuelo inercial para obtener la altura deseada
esta dado por la ecuacion:

L =X
VO
278,09m
b — donde su valor corresponde a
195,21M/
t, =1,42seg

Obtenidos tanto el tiempo inicial establecido por el calculador y el tiempo del
vuelo inercial, tenemos también el tiempo total de la duracion del cohete
desde el encendido del propulsor hasta su altura maxima alcanzada,
establecida por la ecuacion:

b =T+,

t, =3seg +1,42seg , cuyo parametro tiene valor de
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t, =4,42seq
Establecidos los parametros que comprendian el régimen potenciado, se
puede hallar los parametros de régimen inercial correspondiente a la altura

maxima y velocidad maxima que alcanza el cohete durante su trayecto en
vertical como, dada la ecuacion de altura maxima como:

X=X, +VO(tT _tq)_%g(tT _tq)z;

1
X, =278,09m + 195,21% *(4,42seg — 3seg) — 59,81% (4,42seg —3seg)’,

donde el valor maximo de la altura es:
X, =546,23m

Y la ecuacién de velocidad inercial correspondiente a:

Ve =V -0t (t —ty);

V, =195,21M/ —9,.81M/ *3seq * (4,425eg ~35€9)  cuyo valor es:
_ m

V, =13337M/

Dando paso al planteamiento de la relacién de masa correspondiente a las
ecuaciones 2 y 3, tenemos que:

A=
mO
Y
8 = me = mq _mf
m,+m, m,—m,
Entonces:
4 =39Kg. _ 0,53Kg.
6,5Kg.
Y
15Kg.

e=——"——=0,3Kg.
3,5Kg.+1,5Kg.

Aplicando la regla de masas empleada por la ecuacion 1 tenemos que:

1>1—(/1)>0
1-¢
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Entonces:
1>1- E >0=0,67
1-0,3

La condiciéon de un cohete mono propelente se cumple debido a la relacién
de masa.

eDimensionamiento del Combustible propulsor: Como se habia
mencionado anteriormente, el propelente a utilizar para este proyecto esta
establecido en base a la mezcla de nitrato de potasio y azucar como se
registra en la tabla 4.

Los parametros correspondientes a los datos de entrada para calcular el
propelente propulsor dirigidos al disefio de la camara de combustion y
entregados por el operador son digitados en la hoja de célculo, desarrollados
de tal forma que:

- Di, = 22 cm, establecido como el diametro exterior.
- di,= 5 cm, establecido como el diametro del nucleo del propulsor.
- N,= 1, establecido como el numero de segmentos, comprendido de esta

manera debido a que el calculo del cohete para este proyecto se remite a
solo una fase.

- §,= 1, establecido como el numero de la inhibicion o exposicion de la
superficie exterior del propulsor.

- Nu =1, establecido como el numero de la inhibicién o exposicién del nucleo
del propulsor.

- Ex= 1, establecido como el numero de la inhibicion o exposicion del
extremo encendedor del propulsor.

- p~=0.95, comprendido como el radio de la densidad para la mezcla nitrato
de potasio y azucar con valores entre valores de 0.92 a 0.98.

- p'= 1,84 g/lcm3, establecido como la densidad del grano ideal para la

mezcla de azucar y nitrato de potasio extraido de tablas.

Estableciendo la longitud del propulsor, se desarrolla la ecuacion para hallar
el valor correspondiente a su longitud dependiente de los valores de
velocidad inercial y tiempo inercial del calculo correspondiente a la mision, se
da como:

L, =V, *t,;
L, = 195,21%*1,42869 , donde el valor para este parametro, y reduciendo

su valor a unidades de centimetro, se establece como:
Lp = 27,81cm
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Establecida la densidad ideal del propelente, se emplea la densidad normal
ideal grano estimada con la ecuacion siguiente como:

pP=R,*py;
P = 0195*1’84%m3 , cuyo valor se define como:

_ g
p=175 4m3

La longitud del grano se define por la ecuacién dada como
Lgr = Lp *Nq;
L, =27,81cm™1, donde esta ecuacion arroja un valor de:

L, =27,81cm

Volumen del grano es consta de la ecuacion:

Vgr = %(Diz.e - di2.e )* L

gr;

V, = %* ((22 cm )2 - (SCm )2 )* 27 ,81cm | cuyo valor esta dado como:

V, =10025 19cm’

La masa del gramo esta definida como
V r

My = Py *( %00}

3
My, :1’75%m3*(10025,190m 1000), donde el valor se convierte en

unidades de Kilogramo, esta dado como:

Mg = 18,45Kg
El peso del propelente propulsor se define por la ecuacién
Wo— (p*Vgr)/
P 1000 (79)
(1,75% ; *10025,19cm3)
W = cm
p 1000

Cuyo valor esta dado como:
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W, =17,53Kg

En esta ecuacidn, todo el término se divide en 1000 debido a que la densidad
del grano esta dado en unidades de gramos, para convertirlo a unidades de
kilogramos se divide por este valor.

El area final del propelente quemado definida por la ecuacion:

Aqf = Ns *Z*EX*%*(Di?e _di?e);

Ay =1*2*1*%*((22Cm>2 - (5cm)2), donde el valor data como:

A =T721cm?

La ecuacion del area de quemado en nucleo esta dado como:
Ap = z*d’ *Lp*Ns*Nu.

Ap = 7*(5cm)* *27,81cm*1*1, y su valor esta dado como:
A, = 436,83cm’

El area de quemado en su superficie exterior esta dado como
Ay =m*d% *Lp* Ns*Ex;

Age = 7 *(5cm)”* *27,81cm*1*1 cuyo valor se define como:
A = 436,83cm?

Finalmente el area de quemado total esta dado por la ecuacién
AqT :Aqf +Aqn+Aqse;

Ar = 721cm? + 436,83cm” +436,83cm* | donde el valor consta de:
A, =1594,65cm’

eDisefio de la camara de combustion del cohete: En el desarrollo del
célculo anterior correspondiente al combustible, se fijaron varios parametros
para el disefio del propelente propulsor, no obstante, para medir el disefo del
volumen de la camara de combustion, se utilizan casi todos los valores que
se emplearian para este apartado, definidos por el diametro exterior (Di.e) y la
longitud del propulsor.

Como datos de entrada para este desarrollo se digitan valores como:
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- €=0,4 cm. establecido como el espesor de la pared de la misma camara
de combustion.

- F, = 1,2. establecido como el factor de seguridad de disefio de los
materiales aeronauticos oscilante en 1,2y 2,5.

Iniciando el desarrollo del diseio de la camara, se evalua el volumen de la
camara dado como:

T 2
Vc :Z*Di.e*Lp;

p/a
V, = Z*(22Cm)2 *27,81cm | cuyo valor esta definido como:

V, =10951,35cm®

Los materiales con los que se trabajan en el campo de coheteria comprende
una lista extensa de tipos de estos materiales, las propiedades fisicas del
material con que se va a trabajar en este proyecto y que para entonces el
mejor material que se analizo es la aleacion de aluminio 7075 T6, los datos
de entrada que comprenden este material estan dadas como:

- Frena = 455 MPa, establecido como el esfuerzo de rendimiento.

- F,: =531 MPa, establecido como el esfuerzo ultimo.

E=10,4 Msi (71760 Mpa), establecido como el modulo de elasticidad.
- v=0,33, establecido como el radio de Poisson.

Para medir la resistencia mecanica debido a la fuerza de presién del material
que se utiliza para el disefio de la camara de combustion, se realizan analisis
de factores de ruptura para el cilindro, estos valores son obtenido por el
analisis que realizo el ingeniero Richard Nakka en su hoja de calculo donde
evalla los diferentes valores comprendidos a partir del analisis entre la
diferencia de esfuerzo de rendimiento y esfuerzo ultimo.

Los valores correspondientemente al factor de quemado originando los datos
bajo las iteraciones de ecuaciones polinomiales establecidas en hoja de
calculo se establecen como:

a = 10. Numero comprendido entre 7 y 10.

b =-40. Numero comprendido entre -20 y -40.
¢ = 50. Numero comprendido entre 30 y 50.

d =-30. Numero comprendido entre -20 y -30.
e = 10. Numero comprendido entre 0 y 10.
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A partir de estos parametros tendriamos la ecuacion del radio de esfuerzo del
material (Beta):

ﬂ — I:rend :
ult
455MPa
S =———— donde su resultado es
531MPa
p =0,857

Factor de quemado B =aB"* +bp* +cB° +dp +e;
B = (10%(0,857*))+ (~ 40%(0,857°))+ (50*(0,857% ))+ (— 30*0,857) + 10

, donde su resultado es

B=1231

Con los parametros anteriores podemos hallar la presiéon en la camara de
combustién, correspondiente a la ecuacion:

2%e* f 4
Py =——2"
1000
D
)
2*0,4*455MPa
Pa = , definido por el valor:
1000

22cm
12
py =19854,55KPa

El factor de seguridad del material esta establecido como se menciond
anteriormente por 1,2 en el diagrama de esfuerzo y deformacién del material
escogido. La ecuacion de presion de quemado se ruge por:
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Z*e* frend
Py =—F—1"

1000
(D)
(&)
_ 2*0,4*455MPa
“ , cuyo valor es:

1000
22cm
1,231

p, = 20360,95KPa

El factor de seguridad de quemado es el valor hallado de la diferencia de las
presiones de disefio y quemado, defino como:

P
Fa=t
q
_19854,55KPa
sq 20360.95KPa cuyo valor es:
F,, =103

eRendimiento del motor: Desarrollando el disefio del rendimiento del motor
se evaluando los parametros para la entrada de datos como los valores
estandar regidos por ISO para valores a nivel del mar y valores
comprendidos a diferentes alturas. Los datos de entrada para esta seccidn
estan dados como:

- Caire_1= 340 m/s, establecido como la velocidad del sonido en el aire a 20
°C.

- Caire_z = 331 m/s, establecido como la velocidad del sonido en el aire a 0
°C.

- M; =1, establecido como el nimero de Mach en la tobera.

- Mmotor = 0,95, establecido como la efectividad del motor durante el proceso
de encendido.
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- %q 31 = 1, establecido como el radio de expansion de la tobera. Este

parametro esta establecido en la grafica de disefio de toberas respecto al
numero de Mach del trabajo de Richard Nakka.

- P, = 0,101 MPa, establecido como la presién del ambiente.
- Ag= 9,75 cmz, establecido como el area de garganta de la seccidn

transversal.

La ecuacién del area de salida de la tobera correspondiente a la seccién
transversal esta definida como:

S

A, =1*9,75cm? | cuyo valor corresponde a:
A, =9,75cm?

De la misma forma podemos hallar el valor para el area de quemado de la
seccion transversal de la garganta, dado como la ecuacion:

3D

A, =1*9,75cm?, donde el valor es:
A, =9,75cm’

Obtenidos los valores de las respectivas areas, podemos ahora hallar el valor
del radio de la seccion critica de la garganta, definido por la ecuacion:

A

T

9,75cm
r= T , cuyo valor esta definido como:
r=1,76cm

En la misma linea de calculo se puede definir el diametro de la misma
seccion critica de la garganta definido como dos veces el radio:

*Fuente: NAKKA, RICHARD. Teoria de los motores cohetes [on line] — (Citado en Marzo de 2008). Disponible en
internet y en espafiol: <URL: www.nakka-rocketry.net/articles/teoria_de_los_motores_cohete.pdf>. Pag. 22
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Di.g =2%*r ;
D, , =2*176cm, con valor de:
D,, =352cm

El diametro de la salida de la tobera se define de la misma forma
consecuentemente al area de salida de la tobera, con la ecuacion:

. [4*
DI.st = AS ;
/4
: 4*9,75cm’
Di., = — donde su valor es:

Di., =3,52cm

Obtenidos los valores geométricos de la seccidn critica antes y después de la
garganta, podemos calcular el valor del coeficiente maximo de empuje
definido por la ecuacion de coeficiente de empuje maximo:

(k+1) (k-1)

2 (k=1 k
c, - 2.k ( 2 j(kl)'l_ P
k+1

(k -1) P
(1,34+1) [ (1,34-1)
~ ( *(1,34)2)* 2 (1,34-1) L 0101MPa 13
b @34-1) (13441 | (20360,954KPa , cuyo valor
es: )
C, =109

El valor del empuje maximo es definido inicialmente en la mision del cohete
para establecer el régimen potenciado de empuije.

eParametros generales de la tobera: El desarrollo de los parametros de
disefio de la tobera, y en cuanto a los datos de entrada, los valores son
dependiente directamente del calculo del rendimiento del motor como parte
del algoritmo de calculo de la tobera, para ello se definen como datos de
entrada en:

- Ag = 9,75 cm2, establecido como el area de la seccion transversal de la
garganta y dependiente del calculo anterior.
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- Diig= 3,52 cm, establecido como el diametro inicial de la garganta y
dependiente del calculo anterior.
- Di; = 3,52 cm, establecido como el didametro final de la garganta y
dependiente del calculo anterior.

El analisis térmico de la tobera es planteado a partir de la relaciéon de
parametros estandar de acuerdo a ISO teniendo en cuenta valores
paramétricos térmicos de presion, velocidad y temperatura, ya calculados
estos valores en secciones anteriores, se pueden tomarlos como parte del
desarrollo para el calculo térmico de la tobera:

El valor de la temperatura en la camara de combustion se remite al valor de
la temperatura actual en la cdmara evaluado en la seccion de presion general
en la camara, cuyo valor corresponde a:

Toac =1T] *Toid ’
Toac =0,95*1600°K , cuyo calor resulta:
T° =1520°K

La ecuacion de temperatura en la zona critica esta dada como:
k-1
Ty :T(1+ T.M 2) :

134-1

T, =1520°K *[1+ .(1)2j , cuyo valor es:

T,, =1778,40°K

El valor de la temperatura a la salida de la tobera se remite al valor de la
temperatura ideal de combustién evaluado en la seccion de presiéon general
en la camara, cuyo valor corresponde a:

T, =1600°K

El valor correspondiente a la presion en la cdmara de combustion es el valor
evaluado en la seccién de presion de quemado en la camara cuyo valor es:
*n*
_ 2 € 1:rend
Py =

1000
D

f

S
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_ 2*0,4*455MPa

d

, definido por el valor:
1000

22cm
12

py =19854,55KPa

La ecuacion de presion en la zona critica esta definida por:

Por = 0o *R*Ty;

P, =175 %m3 *20838 %/ oy *1520°K , cuyo valor es
P, =553960,76MPa

El valor correspondiente a la presion a la salida de la tobera se remite a la
seccion evaluada de presién de quemado en la camara, cuyo valor es:

— 2*6* frend
s

1000

o)

_2*0,4*455MPa

s =

, cuyo valor es:
1000

22cm
1,231

ps = 20360,95KPa

La ecuacion de velocidad en la zona critica esta dada como:
2kRT

(7))

V =

crit
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2*1,34* 208,38 %g Loy *¥1778,40°K
Vi = } , cuyo valor es:

crit (1]347]%
(1 34 _1) 1_(19854,55 KPy 134
' ' 553960,76MPa

Ve = 2263,25M/

De la misma forma se puede establecer la velocidad de los gases para esta
seccion que ya fue resuelta en la seccion de presion general en la cdmara
del motor, en el cual esta definida como:

k+1

i)

1,34+1 J
oo |2 (1,34+1j(1,s4-1] 208,38 /(9_0 K F1520°K

1,34 39,9Kg / Kmol

2

, donde su valor data

como.
*_ m
C" =856,20 A

Y finalmente obtener el flujo masico por gases ideales:
(k1) ) 2

2
m: A' —.p 'p . (_] _(_j
(k=11 po P

0.5

*
271,34 *553960,76MPa*1,75y ;
(1,34-1) cm
m = 0,40cm? * 2 (1,34+1)
.| ( 1985455KPa \i% ( 1985455KPa ) 1%
553960, 76MPa 553960,76MPa

cuyo valor es
m = 295300,26 K%
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4.4. Célculo del motor cohete con turborreactor:

Figura 26. Diagrama de Flujo del disefio de motor cohete con turborreactor.

Parametros iniciales y
condiciones de vuelo:

Mh: Htran: SFC;
T ; T3t; Kg; Hv;
g: R M5 Kq; kg...

Y |
_ e
k= %

=07 p,-101210)Pa

o= T _nosay T,.=2882K

Ty
) =1.3-35K§/
S gz ne

i
]

Fpip 1
TE=T’U[1+ “"*“’2 MQJ

g =

TITZTI*T
i

k
O k. — \E
Br =g *R[1+-22— 117 |

C'p =10.9089 +2.005(10 ™) *(Ty; + 0.48T5, ) |

S
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Continuacion del diagrama.

P

el By =Ty

-
[

£

e
=CT HV

4
.'/ L
I, = ‘ S cr -
\ {]- +7 ) ( - vreﬁ-z‘g - vsangmdo ) 1 e
!

1
o =

L[ EetRetmita
o Kg:':Rg:':f.?r_Lr :I=(R:g_]_)
.

L. -1)
Tyr = T3y - CK:g

kg * Rp
/Digitar area estrangulad;

de la turhina. d/
4
- \/%m (%, -)
!

I-,5 = "?Il'fS *’\/kcah'enfe *‘?—D )kj:l?"
!
Vipr =M ;" kﬁq’o TR Ty

!

E' = Bypass, " Vg + (L+ (SFC_, ) ¥V, - (L+ Bypass, ' 7,

!

" LMLk
& =Pu*fle*J[(““’“%te*ﬂr.]*'1+k' Hotior ))]
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Descripcién: en el diagrama de flujo anterior se presenta el paso a paso que
se sigue para efectuar el calculo del motor cohete con turborreactor; se
plantea primero los pardmetros iniciales y las condiciones de vuelo que se
pretenden utilizar, se establecen las condiciones de vuelo como el numero de
Mach, la altura a la que se quiere llegar, el radio de consumo del combustible
y el radio de evaluacion de temperatura de la tercera seccién, se establecen
también los parametros estandar de operacién como la aceleracion debido a
la gravedad y la constante especifica del gas, se calcula las presiones y
temperaturas de cada seccidon del motor, se experimentan todas las
iteraciones para llevar a los trabajos especificos de la camara de combustidn
u de la turbina, se plantea una determinada area para calcular el numero de
mach a la salida del motor, las velocidades internas en él para lograr
finalmente el empuje total.

Los valores de entrada y salida de datos que se desarrollaron en este
diagrama de flujo son presentados en la seccion 4.4.1.
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4.4.1 Célculos termogasodindmicos para una micro turbina con relacion
de compresiéon de 10 y temperatura en la 3° seccion de 1250° .

Parametros iniciales y condiciones de vuelo.

MyTe =02
Hrrans =1km
_ kg
(SFC), o =0.460%9/,
7' =6-16/ _ Vvalores
T, =1150-1500°K , con 5 Valores

Para obtener presion, temperatura y densidad iniciales, recurrimos al
apéndice A del libro ELEMENTS OF GAS TURBINE PROPULSION de Jack
Mattingly:

P
5= ?ﬁ; —0.8870 P —101310)Pa
0= TT—O ~0.9774 T, =2882°K
ref
0. =1.22§<y
5= _0.9075 f nt
pref

e Radio de rendimiento del difusor:
k

k-1, A e
k+1 ¢?
Sy =| — 21
ot La-1,
14+1
_ 14
2 _
L L4-1, 06 [
14+1 0,96
Owr =| 121
1-="72%0,6°
T 1441
Sy =0,98

e Radio de rendimiento del difusor: d,, = 0,98
e Radio de rendimiento de la camara de combustion: 5, = 0.95
e Eficiencia del compresor: n, = 0.97
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e Eficiencia del motor: n,, = 0.98

¢ Coeficiente del gas: Kg = 1.33
¢ Constante especifica del gas: Rg = 289.3
e Eficiencia de la turbina: n, =0.92

e Capacidad de calor latente: H,= 42900 KJ/Kg.
e Transferencia de calor de la cdmara de combustion: &, = 0.98
« Valor del radio de refrigeracion del motor: v, iceracsn = 0-03

e Valor del radio de sangrado del motor: v =0.04

sangrado

e Radio de by pass beta: Bypass, =10

« Coeficiente de velocidad de la tobera: ¢, = 0,97 ; valor comprendido entre
0,96y 0,98.

¢ Aceleracion debido a la gravedad: g = 9.81 m/s”2

e Constante universal del gas: R = 8314.4

e Peso molecular del aire: M = 28.8

e Radio del calor especifico del aire en frio: k... = 1.44

e Radio del calor especifico del aire en caliente: k

frio
caliente = 133

e Modulo de gama en frio para valores de potencia: k = (k"‘° _% =0,22

e Modulo de gama en caliente para valores de potencia:

k" — (kcaliente _% =O’165

La primera variante para encontrar son los parametros iniciales en
condiciones normales de ambiente, como:

_R
R= A/l
J
o 83144 A]OI_V ”
288 % o
R =288.69(J / Kg—°K)

P, =8985310Pa = 89,58KPa
T, = 281,7°K

p, =1.12 K%3

Paso siguiente es hallar temperatura en T;;, seguimos la ecuacion:
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kfrio -1 2
Ty =Ty 1+ =M

1,44 -1

T, = 281,7K[1+ (0.2)2j

T, =28417°K
TlT = TlT
Para hallar presion P; seguimos la ecuacion:

8,4 =0.98

k frio

kfrio -1 2 Kirio -1
PlT :§duﬁ *PO 1+ 2 M

1,44

Py =0.98+8985310 Pa(1+ 1’42_1 (0.2)2)1’44_1

P, =90617,51Pa = 90,61KPa

*

PlT — M7

Para hallar presién en 2, recurrimos a la ecuacion:

*

P =7..Br Py =Py

Dandole 5 valores a 7. de 6, 8, 10, 12 y 14 tenemos:
P2T1 =6*90617,51Pa =543705,04Pa

P2T2 =8*90617,51Pa = 724940,05Pa

P,;, =10*90617,51Pa =906175,07Pa  (Presion optima)
P,; =12*90617,51Pa =1087410,08Pa

Py, =14*90617 ,51Pa = 1268645 ,09Pa

Para hallar la temperatura critica en la segunda seccion, se requiere saber
otros parametros de trabajo, de acuerdo a la ecuacion 1:

1. Tx =T§(1+ e _1j
Up
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Sustituyendo en 2A en 1 obtenemos:

* * kfrio -1
T, =T, |1+ L,  RT
frio H

T =T +T) L Kiro 1
=T, +T,. R
? i " ¢ frioRTH

La temperatura T, se elimina, entonces:
3. T, =T 4 | K1
LT, =T, +
? ! ¢ kfrioR

k.. =144
frio k

e~ =71 _
= J ¢
R 288.69( Ag."K) k

k frio -1

kfrio o kfrio _1
4. L, = RT,, 1. =0.96-0.98
kfrio -1 Tc
1441
144
L. = 144 (288.69).(284,17°K) i Siendo 7 =(6,8101214)
1.44-1 0.97

divididos en 5 valores de L. .

144-1

1.44
= 288.69).(284,17°K
o 1.44—1( ) ) 0.97

L, = 201749,49(3/ )
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1.44-1

T _
L, = =4 (288.69).(28417°K)| &~ ~1
1.44-1 0.97
Le, = 24571853(J/;)
L1
144 _
Lo, =24 (288.69).(28417°)| LO* 1
1.44-1 0.97
Lo = 282587,10(3/ )
1441
1.44 (12) 24 -1
S 288.69).(284,17°K )| ~—L——=
et =Taa_1" M ) " oe7
Les =31463393(J/ )
L44-1
144 __
=% 988.69).(28417°K) LD 1
144-1 0.97

Les =343157,34(3/)

Sumando y promediando todos los valores de Lc, se obtiene un Lc total, cuyo
valor se estipula como:

LCT = L01 + ch + Lc3 + Lc4 + Lc5

Ler = 277569,3(% K)

Al obtener los valores anteriores se reemplazan en 3, entonces:

* * I(frio -1
T =Th vl

frio
1. T,, = 277,62°K +201749,49* (10, 58E *) = 497,70°K
2. T,, = 277,62°K +245718,53* (10,58E * ) = 544,24°K
3. T,, = 277,62°K +282587,10*(10,58E ) = 583,26 °K
4.7,, =277,62°K +314633,93* (10,58E * ) = 617,18°K
5. T, = 277,62°K +343157,34(10,58E ) = 647,36°K
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Dado que temperatura en 3 esta dada, elegimos 2 valores, entonces:
T;l =1150°K

T,, =1250°K

* *

P3 = 5cc Pz
Donde ¢.. va estar entre 0,92 y 0,97, en nuestro caso usaremos J.. = 0,95

P;, = 0.95*543705,04Pa
P,, =516519,79 pa

P;, =0.95%724940,05Pa
P;, = 688693,05pa

P;, =0.95%906175,07Pa
P;, =860866,31pa

P;, =0.95*1087410,08Pa
P;, =1033039,58 pa

P, = 0.95*1268645,09Pa
P,; =1205212,84 pa

Después de hallar los valores correspondientes a presion y temperatura en 3,
entonces pasamos a obtener valores para calcular el trabajo en la turbina,
entonces:

C, =(0.9089+2.095(10*)* (T, +0.48T,; ))

Tomando los valores de temperaturaen 2 y 3 tenemos:

Cy,. =(0.9089 +2.095(10*)* (L150° K +0.48* (497,70°K)))

1.
C,,, =1262,66°K

C,,, =(0.9089+2.095(10) * (150" K +0.48* (544,24°K)))

2.
C,, =128297 K
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5.

Cp,. =(0.9089 +2.095(10*)* (150" K +0.48* (583,26°K)))
C,. =1299,99°K

Cp,. =(0.9089+2.095(10*)* (1150° K +0.48* (617,18°K)))
C,, =131479°K

Cp,. =(0.9089+2.095(10*)* (1150° K +0.48* (647,36°K)))
Cp. =1327,97°K

Sumando y promediando todos los valores del primer grupo de Cp, se
obtiene un Cp1 total, cuyo valor se estipula como:

C P1T
C P1T

10.

=Cpy +Cp, +Cps +Cpy, +Cpp
=1297,68° K

C,, =(0.9089+2.095(10*)* (1250° K +0.48*(497,70°K)))
C,, =135357°K

Cp,. =(0.9089 +2.095(10) * (1250° K +0.48* (544,24°K)))
C,,, =137388°K

C,,. =(0.9089+2.095(10*) *(1250° K +0.48* (583,26°K)))
Cy,, =1390,90°K

C,,. =(0.9089+2.095(10*)*(1250° K +0.48* (617,18°K)))
Cy,, =1405,71°K

C,,. =(0.9089+2.095(10*) *(1250° K +0.48* (647,36°K)))
C,,, =141888°K
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Sumando y promediando todos los valores del segundo grupo de Cp, se
obtiene un Cp2 total, cuyo valor se estipula como:

Cror =Chpe1+Cpp +Cpgs +Crgy +Chygs
Cpy =138859°K

Los resultados del promedio de las sumas totales de los dos resultados de
los Cp’s (Cp1T y Cp2T respectivamente) es 1343,13 °K.

Obtenido los diferentes valores de C, pasamos a obtener los valores

correspondientes para 7 , entonces:
Cp (T3T =Ty ) Sec =097-0.99

T =
Ec*H, H, =42.900 K%g

El valor de &.. lo tomaremos en 0.98, entonces:
. 134857 K(1250° K —486,24°K)
11—
0.98*42.900 KJ
1. %(g

7,, = 24,50

__laagsT K(1250° K —531,71°K )
1.2 — * K\]
2 0.98* 42.900 Ag
7, =23,03

134857 K(1250° K —569,83°K )
13 — KJ
3. 0.98*42.900 Ag
7,5 =2182

. _134857°K(1250°K - 602,97°K )
14 — * KJ
4, 0.98*42.900 /(g
7,, = 20,75

__134857°K(1250° K —632,46°K )
15 KJ

5 0.98*42.900 Ag
7,5 =19,81
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_ 1368,41° K(1250° K —486,24°K )

T
! 0.98*42900K);
7,, = 24,86
. _136841'K(1250° K ~531,71°K)
* 0.98*42.900K )4
7,, =2338
. _136841'K(1250° K ~569,83°K)
* 0.98*42.900K);
T,, =2214
. _136841°K(1250° K ~60297°K)
* 0.98*42.900 Ky
7,4 = 21,06
. _136841'K(1250° K —632,46°K)
* 0.98*42.900 K94
7,5 = 20,10
_ 137582 K(1250°K ~473.02'K)
* 0.98*42.900K)4
T4, =25.42
. _137582'K(1250° K ~514.28'K
> 0.98*42.900K)4
74, = 24.07
. _137582'K(1250°K ~548.70°K )
> 0.98*42.900K04
7,5 = 22.94
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14.

15.

16.

17.

18.

19.

20.

21.

~ 1375.82°K(1250° K —578.51°K )
B * KJ
0.98*42.900 /<g

T34

Ty, = 21.97

_ 1375.82°K(1250°K — 604.94°K )
Bl * KJ
0.98*42.900 /<g

T35

745 = 21.10

_ 1388.83"K(1250° K —473.02°K )
B * KJ
0.98*42.900 Ag

Th1

7., =25.66

 1388.83"K(1250° K —514.28°K )
- KJ
0.98*42.900 Ag

T2

7., =24.30

_ 1388.83°K(1250° K —548.70°K )
- KJ
0.98*42.900 %(g

T43

7., =23.16

_ 1388.83°K(1250°K —578.51°K )
- * KJ
0.98* 42.900 Ag

Tas

T, =22.18

 1388.83"K(1250° K — 604.94°K )
B * KJ
0.98*42.900 /<g

Tys

7,5 =21.30

© 1400.36°K (1250° K — 473.02°K )

* KJ
0.98*42.900 Kg

Ts1

7., = 25.88
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22.

23.

24,

25.

26.

27.

28.

29.

_ 1400.36°K (1250° K —514.28°K )

* KJ
0.98*42.900 Kg

Ts)

75, = 24.50

~ 1400.36° K (1250° K —548.70°K )
B * KJ
0.98*42.900 /<g

Ts3

7., =23.35

~1400.36° K (1250° K ~578.51°K )
B KJ
0.98*42.900 Ag

Ts4

7., =22.36

_1400.36° K (1250° K —604.94°K )
- KJ
0.98*42.900 Ag

Tss

7o, =21.48

_ 1433.71°K(1250° K —473.02°K )
B KJ
0.98*42.900 Ag

Te1

7o, = 26.49

 1433.71°K(1250° K —514.28'K )
B * KJ
0.98*42.900 /<g

Te2

7o, =25.08

_ 1433.71°K(1250°K —548.70°K )

* KJ
0.98*42.900 Kg

Te3

Tes = 23.91

 1433.71°K(1250° K —578.51°K )
B * KJ
0.98*42.900 /<g

Tea

7o, = 22.89
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30.

31.

32.

33.

34.

35.

36.

37.

| 1433.71°K(1250° K —604.94° K )

* KJ
0.98*42.900 Kg

Tes

Tes = 21.99

_ 1451.712°K(1250°K - 473.02°K )
B * KJ
0.98*42.900 /<g

771

7,, =26.82

_1451.712°K(1250° K —514.28°K )
B KJ
0.98*42.900 Ag

772

7., =25.40

_ 1451.712°K(1250° K —548.70°K )
B KJ
0.98*42.900 %(g

773

7,,=2421

_1451.712°K(1250°K —578.51°K )
B KJ
0.98*42.900 Ag

T74

r,, =23.18

 1451.712° K (1250°K —604.94°K )
- * KJ
0.98*42.900 /<g

7715

7,5 =2227

1466.73° K (1250° K —473.02°K )
B * KJ
0.98*42.900 Ag

Tg1

74, =27.10

© 1466.73'K(1250°K —514.28°K )

* KJ
0.98*42.900 Kg

Tg2

7,, = 25.66
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38.

39.

40.

41.

42.

43.

44.

45.

_ 1466.73'K(1250°K —548.70°K )
Bl * KJ
0.98*42.900 Ag

Tg3

Tqy = 24.46

~ 1466.73'K(1250°K —578.51°K )
B * KJ
0.98*42.900 Ag

Tg4

Ty, =23.42

_1466.73° K (1250° K —604.94°K )
B KJ
0.98*42.900 Ag

Tgs

Tys = 22.50

1479.74°K (1250° K — 473.02°K )

KJ
0.98*42.900 Kg

T91

7y, =27.34

_1479.74°K (1250° K —514.28°K )

KJ
0.98*42.900 Kg

Tg2

75, = 25.89

_1479.74°K (1250° K —548.70°K )
B * KJ
0.98*42.900 /<g

To3

7y, = 24.68

 1479.74°K(1250° K —578.51°K )
- * KJ
0.98*42.900 /<g

T94

7o = 23.63

 1479.74°K (1250° K — 604.94°K )
B * KJ
0.98*42.900 /(g

Tgs

7o =22.70
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46.

47.

48.

49.

50.

51.

52.

53.

1491.27° K(1250° K -473.02°

Ti1 =

0.98*42.900 K%g
Toq = 27.56

1491.27° K(1250° K —-514.28°

T102 =

0.98*42.900 K%g
7., = 26.09

1491.27° K (1250° K —548.70°

T103 =

0.98*42.900 K%<g
715 = 24.87

1491.27° K(1250° K -578.51°

T104 =

0.98*42.900 K%g
7, = 23.81

1491.27° K (1250° K — 604.94°

T105 =

0.98*42.900 K%g
7,5 = 22.88

1491.27° K (1250° K — 604.94°

Tp1 =

0.98*42.900 K%g
7,,=22.88

1491.27° K (1250° K — 604.94°

Tyo =

0.98*42.900 K%g
7., =2288

1491.27° K(1250° K —-604.94°

T =

* KJ
0.98*42.900 Kg

7,5 =22.88
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. _1491.27°K(1250°K - 604.94'K )
54. 0.08*42.900K9;

7,4 =22.88

. _1491.27°K(1250°K - 604.94'K )
55. 0.98+42.900K

7,5 =22.88

1491.27° K (1250° K —604.94°K )
Ti21 = . KJ
56. 0.98*42.900 /<g

7, =22.88

__lagLor K(1250° K —604.94°K )
57 0.98*42.900K%<g

T),, =22.88

__1491.27°K(1250°K —604.94'K )
58. 0.98*42.900 KJ

Kg
7,5 =22.88

. _1491.27°K[1250'K ~604.94'K
59. 0.98*42.900K)

T4 =22.88

9o K (1250° K —604.94°K )
60. 0.98*42.900 K%(g
7. = 22.88

Sumando y promediando todos los valores de Tao “7 ”, se obtiene un Tao
total, cuyo valor se estipula como:

T, =27

7 =24,38
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Después de hallar los diferentes valores de 7 pasamos a hallar los valores
para o , entonces:

1
T*L;

Para hallar el valor en L; seguiremos la siguiente ecuacion:

S
L+z-v)*ny

La anterior ecuacion mas desarrollada quedaria de la siguiente manera:
LCT
* *
(1 + Z-) (1 o Vrefrig - Vsangrado ) v
Vrefrig - 0-02 - 0.04
=0.02-0.05

a =

L, =

1y = 0.98

Vsangrado

Para el valor de refrigeracién escogimos 0.03, para el valor de sangrado
escogimos el valor de 0.04, entonces:

Vrefrig =0.03
sangrado — 0.04 ber = 271179’6(‘%()

277569 ,39
1. L, = [ %( =14790,76

14

1+24,50)* (1-0.03— 0.04)%0.98
( )*( )

277569 3¢
2. L, = =15867 ,83
> | (1+24,50)*(1-0.03-0.04)*0.98

277569 ,37
3. L, = K } ~16899,75

(1+23,04)*(1-0.03-0.04)*0.98

277569 37
4.1, - K _17912,28
* | (1+20,75)*(1-0.03-0.04)*0.98

277569,3 7/
5 L, = =18921,29
* | (1+19,81)*(1-0.03-0.04)*0.98

118



277569 ,39
6. L, = A J_14567 84

* 7| @+24,86)* (1 0.03— 0.04)*0.98
( )*( )

277569 ,39
7L, = k ~ 15629 56
" | (1+23,38)*(1-0.03-0.04)*0.98
277569 39
8. L, - Vi _ 16646 ,87
® | (1+2214)*(1-0.03-0.04)*0.98
277569 ,39
9.L = K — 17645 18
° | (1+21,06)*(1-0.03-0.04)*0.98
277569,39
10. L, = %( =18640,12
© | (1+20,10)*(1-0.03-0.04)*0.98

Sumando y promediando todos los valores de Lt se obtiene un Lt total, cuyo
valor se estipula como:

LTt =2 LT
L, =1675215

Después de hallar los diferentes valores de L, pasamos a desarrollar los
valores para « , entonces:

1
a frd
T* L
_ L _34510°°)
T 1950%1479056
1
LA, = =3,46(10°°
2. % = 1819%15867.83 a0
oy = L ~3,48(10 )
17,02 *16899 ,75
1
_ —349(10°°
4 % = 16.00%17912.28 107
5 = 1 ~350(10°)
1510 81*18921,29
6_ 1 —3,45(10°°)

g = =
19,91*14567,84

119



1

- —3.46(10°°

791718 49*15629.56 107)
. = L ~347(10°°)
8 %% =17 2011664687
1

_ —349(10°°

O % =16 26+1764518 10™)
1
- =3,50(10°°

10 G0 = e 3 1%18640 12 10™)

Sumando y promediando todos los valores de Alfa se obtiene un Alfa total,
cuyo valor se estipula como:

:Za
o, =35E -6

Calculando los grados de expansion de la turbina se basara en la ecuacion:

kg
r=|1- L *(kg _1) s
Ky *Ry *Ts *n;

Kg =1.33
Rg = 289.3
By =0.92
*
om=|1- 14790,76 133 1 —1,0498
1,33* 289, 3*1150*0 92
*
) 7= 15867,83 133 1 —1,0536
133*289 3*1150*0 92
*
s 7 =|1- 16899,75 133 1 _110572
1,33*289, 3*1150*0 92
*
4 7, =|1- 17912,28 133 1 —1,0607
1,33*289, 3*1150*0 92
*
5 7 =|1- 18921,29 133 1 —1,0643
1,33*289, 3*1150*0 92
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Sumando y promediando todos los valores de Pi se obtiene un Pi total, cuyo
valor se estipula como:

7Z'$ =X
ry =106
Ahora se procede a calcular la presion y temperatura en 4 correspondiente al

final de la turbina, constituida en las ecuaciones:
Para presion:

P :ﬁ
Ty
_ 860866,31°K
o 1,06

P, =81435806Pa

Y para temperatura:

. 1) .
Ty =Ty1-1- *j’h}

L eT
. 1 |, -
Ty =Ty1-1- k1 nr
1
T, =1150°K *|1- 1—w *0,92

1,06 14
T, =1040,20°K

Se establece el area estrangulada en la seccion de la turbina como:
A, =0,08114m?

Se calcula el numero de Mach a la salida del motor, cuya ecuacién esta
establecida como:
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_ [ 2
M ) \/%kcaliente - 1)* (T%ﬂ B 1))
_ [
" \//(1,33 —1)*(1150 0w 200 ‘l)j

M, = 2,59

Ahora se calcula la velocidad de los gases de salida del motor, donde la
ecuacion esta como:

R, [
N T, % 1-7;
g

2*1,33%288,69Y/ 11,33
V, = 0,97*\/ 53 /‘g K %1040,200k *(1— (1,06)1,33)

_ m
V, =1695,56 M/

Se calcula la velocidad a la salida del fan de la turbina, donde su ecuacion
es:

VSFT =M s *\/ kfrio * R.kT4T
Vger = 2,59*\/1,44*288,69*1040,20
Veer =1703,01M/

El empuje por unidad del radio total del flujo masico del aire esta dado por la
ecuacion:

E' = Bypass, *V +(1+(SFC,_, ))*V, —(1+ Bypass, )*V,
E' =10*1703,01+ (1+0,460)*1695,56 — (1+10)*1695,56
E =854,46Newtons

Radio de flujo masico:
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* kca iente o \(bHkeatene ) (1K catient
° P TA *\/(( | %*Tﬂ )j*(1+ : ) %2 ' km'e”))j

G* =814358,06*0,08114 * \/((1’33 (

G"=31,24 K%

Empuije total generado por el motor:
E, =E *G

E; =854,46*31,24

E, =26696,21Kg.

)) *(1+0165) " Vet am) j

288.69*1040,20

123



4.5. Célculo del motor cohete de combustible liquido:

Figura 27. Diagrama de flujo del motor cohete de combustible liquido.
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Continuacion del diagrama.
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Continuacion del diagrama.

@

)

H R*T®
-_11_ — T - act
g IT;.. ]‘_ s 1:3
o
k+
=)
Ag
M
D, =
D=
A. =
R'= ‘41"8
w
P, * Di_
° 16000
&

Vo=11%(4, *1,_)

_1_‘

;’1+1/ @—

&
oV Di,
gynolds =
-?combusﬁbb
Rr "-%
Ry =Rypa| = |
d gpnolds RC
&
2,128 )

k+1

\+%”66]R 7400428

(k+1)

(F+1)*(k+2

ES Rd—l

©

126




Continuacion del diagrama.
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Descripcién: en el diagrama de flujo anterior se presenta el paso a paso que
se sigue para efectuar el calculo del motor cohete; se plantea primero la
mezcla propulsiva que se va a utilizar, se establece el combustible propulsor,
se especifican las condiciones térmicas del combustible elegido, igualmente,
se calcula las condiciones especificas térmicas para el tipo de combustible
elegido, se establece un rango de alcance para la operacion del cohete y se
calcula el dimensionamiento del combustible propulsor elegido, se calcula
todas las caracteristicas térmicas de la camara de combustién empleando las
dimensiones geométricas del motor cohete y se establecen los parametros
generales de la tobera para calcular los parametros antes y después de la
seccion critica de la misma.

Los valores de entrada y salida de datos que se desarrollaron en este
diagrama de flujo son presentados en la seccion 4.5.1.
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45.1. Datos de entrada y datos de salida: para el requerimiento
especificado en este trabajo se tomé como datos de entrada las siguientes
tabulaciones:

Tabla 5. Registro de los valores de las mezclas de los combustibles
disponible en el disefio.

Tipo de propelente [ L 2 5 < - e d
| Simbolo Unidades Alcohol Metilico| Oxigeno liguido Ogeno Gaseos JP-4 (Jet B) =t A1 Agua
Densidad del grano / ideal ap g/cm3 16 111 1,1 1,105 0,802 0,84 1
Radio de Calor Especificol [ - 209 24 52 0915 418
Peso molecular efectivol M Kg/Kmol 481 32,04 32 32 38 38 18,02
Temperatura en la Camara T K 636,15 737,15 54,15 S44 519,15 493,15 373,15
Vizcosidad ) N-s/m2 1,00E-03 5,60E-04 2,05E-05 2,00E-05 2,00E-08 2,00E-06 1,00E-03
Porcentaje de mezcla liquida = 63 % del combustible (75% de Alcohol metilico 6 efilico; 26% de Agua) y 37 % del oxidante (Oxigeno liguido).
Mezcla Presion de la combustion| Relacidn de la mezcl Temperatura |Peso molecular| Calor especifico |Densidad de la mezcla| Viscosidad || = impulso especificol
Combustible { Oxidante (Kglcm2) Kpa {*C) Kg/Kmol 4 gicm3 N-sim2 (Seq
1 P-4 J Oxigeno Liguido 40 3921,57 045 3300 32,63 406 054 1,7E-04 255
2] aleohol metilica ! Oxigeno liquido) 24 235294 080 2800 29,82 520 1,09 4,3E-04 238
3| Aleohal metilica ¢ Dxigena gasensa 24 235294 083 2900 29,82 213 1,09 43E-04 248

Elaborado en Hoja de Excel.

Descripcidn: esta tabla 5 registra los valores que comprenden la mezcla del
combustible propulsor que se eligié utilizar para empezar a desarrollar el
algoritmo de calculo.

Tabla 6. Registro de la mezcla elegida para el calculo en el disefio.

Mezcla Presion de la combustion|p (o] Temperatura Calor ifico|Densidad de la mezcld Viscosidad || = impulso especificol
Combustible | Oxidante {Kglcm?) Kpa °c)

Kg/Kmol * glcm3 N-s/m2 (Seq)
Alcohol metilico / Oxigeno liquida]| 24 [ 235294 | 0.80 [ 2800 [ 29.82 | 5.20 [ 1.09 [ 43604 | 238 |

Elaborado en Hoja de Excel.

Peso

Descripcidn: esta tabla 6 registra los valores que comprenden la mezcla del
combustible propulsor que se eligié para utilizar en el calculo, que, en este
caso, se eligid la mezcla propulsiva constituida por Alcohol metilico y
Oxigeno liquido (opcion 2).

eDisefio detallado: se obedece al algoritmo de desarrollo estructurado como
es la primera seccidén en cuanto a propulsion, a continuacion se desarrolla
todo el esquema de orden logico de las partes que conforman este calculo.

Para desarrollar las caracteristicas especificas del combustible, se dirige el
desarrollo de los parametros establecidos en la tabla anterior requeridos para
la entrada de datos a los valores de parametros universales que los podemos
encontrar generalmente de tablas que constan las leyes de gases perfectos,
los datos de entrada se rigen como:

- R'=8314,4 J/mol-K. establecido como la constante universal del gas.
- Pyn = 0,101 MPa. establecido como una atmosfera correspondiente a la

presion ambiente.
- nc= 0,95. correspondiente a la eficiencia del motor para gases perfectos.

- p_ = 0,95. Establecida como el radio de densidad actual — ideal. Este valor
esta comprendido entre 0,92 y 0,98.
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-T°,= 2800 K. establecida como la temperatura ideal para la mezcla
escogida.

- M, = 29,82. Kg/Kmol, establecido como el peso molecular efectivo para la
mezcla escogida.

- k=5,20. establecido como el radio de calor especifico en su valor promedio
para la mezcla escogida.

Basado en la mezcla escogida para esta seccion (Alcohol metilico y Oxigeno
liquido), tenemos que la ecuacion de constante especifica del gas es definida
como:

Rl

R=—
M ’

mol
J
L 88144 /N
Kg , cuyo valor es:
208250,

R = 278,85 %g ok

La ecuacion de temperatura que actua en la camara de combustién en el
momento que se inicia el proceso de combustion esta definida como:

Toac =T *Toid ;
T Oac =0,95*2800°K , cuyo calor resulta:

To_ =2660°K

Establecida la densidad ideal de la mezcla, se emplea la densidad normal
ideal de la misma mezcla estimada con la ecuacién siguiente como:

p=p *p'
P = 0’95*1’84%”]3 , cuyo valor se define como:

_ g
p=103Y/
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La velocidad caracteristica esta definida también como la velocidad de los
gases de salida mencionada en la primera seccion en definicion de la mision,
Su ecuacion esta establecida como:

C = R*Toid *(

k 2

k_ﬂJm

donde su valor data

5,20+1j ’

. 2800°K *(5,20 +1j[5,zo_1

C* =,/27885 /
Kg—"K 520 2

como.
*_ m
C* =89330 A

Propulsion

eMision: Para iniciar el desarrollo del algoritmo de disefio del cohete, primero
se establece la misién de motor cohete para considerar la parte de consumo
competente a la altura maxima de propulsion y carga utii mas la masa
estructural utilizada para obtener la mision deseada.

Los datos iniciales de entradas son comprendidos como los parametros que
son entregados por el operador de la hoja de calculo desarrollados de tal
forma que:

- g= 9,81 m/s, establecido como la aceleracion debido a la gravedad.
- t',= 3,8 seg, comprendido en un intervalo entre 0.8 y 9.8 seg, establecidos

como el tiempo inicial.
- m, = 3 Kg, establecido como la masa del propelente utilizable.

- m, = 1,5 Kg, establecido como la masa estructural.
- m, =1 Kg, establecido como la masa util.

- D= 0,63 Kg/seg, comprendido en un intervalo de 0.1 y 0.9 Kg/s, establecido
como él.

Empezando a desarrollar el calculo en el cual tenemos establecidos los
principales parametros de la misién, se definen los parametros de datos de
salida como:

Combustible quemado en la camara de combustion en el cual esta
comprendido con la ecuacion:
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Velocidad inicial de los gases de salida, correspondiente a la ecuacion:

c o \/R*ﬁ*(ﬂjwj

K 2

, cuyo valor esta como:

5,20+1J

. i 2800°K _(5.20+1) 5201
C* =.|27885 / - [ o
\/ Kg—°K 520 ( 2 j

o 893,30%

La masa total del cohete definida como la suma de las masas establecidas
como las de masa de carga util y masa estructural, los datos iniciales data

como:

m, =m, +m, +m,
m, = 3Kg +1,5Kg +1Kg .

m, = 6Kg

Establecido el tiempo inicial en que tarda el cohete en agotar su combustible

durante el trayecto de vuelo potenciado, se evalua el analisis del peso del
cohete empleado en Newton, donde:

WT =m, *g ;
W; = 6Kg *9,81% , Cuyo valores se aplican como:
W, =5886N

De La misma forma se puede hallar el valor calculado para magnitud de la
fuerza de empuje del cohete dado que:

F,(E)=c*D;
Fq (E) =893,30 %*0,63 Kg g » cuyo valor esta estimado como:
F,(E) =565,46N

Para establecer el impulso especifico que en definicion es la relacién de la
fuerza de empuje (en Newton) sobre la velocidad de los gases de salida y la
fuerza de gravitacion, nos remitimos a la tabla 6 de registro de la mezcla
elegida para el célculo en el disefio donde tenemos el valor del impulso
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especifico para la mezcla de Alcohol metilico y oxigeno liquido tenemos que
el respectivo valor estaria dado en 238 segundos.

La relacion de potencia de empuje con respecto al peso del cohete esta
comprendida, dado que

F(E)>>W,
F,(E)
Re p =
WT
Para esta forma, entonces estaria dada:
~ 565,46N
=P 5886N
R: » =961

La altura bajo el régimen de potenciado dada por la ecuacion:
X, = (~1/2gt,2)+ut,L Y [(m, - Dt J*L Dt,) + Dt, —m, *Ln(m, )]
o~ \" gq + Ui, n(mT)+B My — q n(mT_ q)+ q_mT n(mT)

El valor para este parametro esta evaluado bajo los términos de los datos de
entrada iniciales como

Xo = (-1/2%9,81 M/ *(38seq )* )+ 893,30 M/ *38seg * Ln (6Kg )

K * * K *
893,30 /] (ng —(0,63 9, *38seg D Ln(GKg —(0,63 9, *38seg D

Ky,
0,63 % + (0,63 K%*s,Sseg j— 6Kg * Ln(6Kg)

X, = 724,80m

La accion de velocidad bajo el régimen de potenciado estda dada con la
ecuacion

m
V, =-gt, +uLn ———— |;
0 gq [mT_th],

6Kg
—_981Mm/ = m
V, = 9,814 3,8seg +893,30 A*Ln

6Kg - 0,63 K% *3 8seg

, cuyo valor es

correspondiente a

— m
V, =42038M/
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El tiempo bajo el régimen de vuelo inercial para obtener la altura deseada
esta dado por la ecuacion:

(= 2o
VO

t, = w donde su valor corresponde a
420,38/

t, =172seg

Obtenidos tanto el tiempo inicial establecido por el calculador y el tiempo del
vuelo inercial, tenemos también el tiempo total de la duracion del cohete
desde el encendido del propulsor hasta su altura maxima alcanzada,
establecida por la ecuacion:

t, =t +t,;
t; =3,8seg +1,72seg , cuyo parametro tiene valor de
t; =5,52seg

Establecidos los parametros que comprendian el régimen potenciado, se
puede hallar los parametros de régimen inercial correspondiente a la altura
maxima y velocidad maxima que alcanza el cohete durante su trayecto en
vertical como, dada la ecuacion de altura maxima como:

X, = X, +V,t; —tq)—%g(tT -t f.

X, =724,80m +420,38/ * (552569 - 3,83eg)—%9,81”%(5,523eg —38seg)’
, donde el valor maximo de la altura es:

X, =1435,02m

Y la ecuacién de velocidad inercial correspondiente a:

V.=V, - ot, (t; —tq) .

V, = 420,387/ —9.81M/ *38seq * (552569 ~ 385€9) , cuyo valor es:
V, =326,95M/
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eCamara de combustion del cohete: Como datos de entrada para este
desarrollo se digitan valores como:

- Di.e = 22 cm, establecido como el diametro exterior.

- e = 0,4 cm. establecido como el espesor de la pared de la misma camara de
combustion.

-Fsd¢ = 1,2. establecido como el factor de seguridad de disefo de los
materiales aeronauticos oscilante en 1,2y 2,5.

Estableciendo la longitud del contenedor o de la camara de combustion, se
desarrolla la ecuacion para hallar el valor correspondiente a su longitud
dependiente de los valores de velocidad inercial y tiempo inercial del célculo
correspondiente a la misién, se da como:

Lc—c :VO *tO
_ m ;
L, . =420,387/ *1,72seg

El valor para este parametro, y reduciendo su valor a unidades de
centimetro, se establece como:

L, . =72,48cm

Los materiales con los que se trabajan en el campo de coheteria comprende
una lista extensa de tipos de estos materiales, las propiedades fisicas del
material con que se va a trabajar en este proyecto y que para entonces el
mejor material que se analizo es la aleacion de aluminio 7075 T6, los datos
de entrada que comprenden este material estan dadas como:

- F...q = 455 MPa, establecido como el esfuerzo de rendimiento.

- F,: =531 MPa, establecido como el esfuerzo ultimo.

E=10,4 Msi (71760 Mpa), establecido como el modulo de elasticidad.
- v=0,33, establecido como el radio de Poisson.

Con los parametros anteriores podemos hallar la presiéon en la camara de
combustién, correspondiente a la ecuacion:

2*9* frend
Py =

1000

)
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_ 2*0,4*455MPa
‘ , definido por el valor:

1000
22cm
12

p, =19854,55KPa

El factor de seguridad del material esta establecido como se mencion6
anteriormente por 1,2 en el diagrama de esfuerzo y deformacién del material
escogido.

La presion total del gas en la garganta esta dada por la ecuacion:

k
K —17k-1
=P, %1+~
po =R {1

Cuyo resultado es:
5,20

5,20—1}5,20_1

p, =19854,55 KPa*{1+
p, =80537,40KPa

La presion total del gas en la garganta es mayor que en la camara de
combustién debido a la aceleracién del gas a la velocidad local del sonido
(Mach numero = 1) cuando fluye por la garganta.

El factor de seguridad de quemado es el valor hallado de la diferencia de las
presiones de disefio y quemado, defino como:

F =-¢
s—q PT

. 19854 ,55KPa ; cuyo valor es:
"4 80537,40KPa
F, ,=4,06

eRendimiento del motor: Desarrollando el disefio del rendimiento del motor
se evalua los parametros para la entrada de datos como los valores estandar
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regidos por ISO para valores a nivel del mar y valores comprendidos a
diferentes alturas. Los datos de entrada para esta secciéon estan dados como:

- C,;. .= 340 m/s, establecido como la velocidad del sonido en el aire a 20 °C.
- C,i. = 331 m/s, establecido como la velocidad del sonido en el aire a 0 °C.
- P, = 0,101 MPa, establecido como la presion del ambiente.

aire_1

Se establece el numero de Mach que pasa por la tobera de acuerdo con la
ecuacion:

- B4

En donde:

2800° K
M= [l 2 )* e
\/(A,Zo—l (2600°K—1j

M =0,71

El area total de la garganta es calculada mediante la ecuacion:
A( — WT * R *Toact
SR k*g

Cuyo valor esta dado como:

J
sgeeN 27885 /(g Lo *2660°K
80537,40KPa 5,20*9,81%

A=
A_, =10,63cm’

El area de la salida de la tobera se puede calcular con el valor del niumero de
Mach resultante de la eleccion de las temperaturas dadas, entonces, la

ecuacion esta definida como:
k+1

Donde su valor esta como:
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5,20+1
520-1 5,20-1
10,63cm? | 1+ 071"
— ! *
A= 0,71 520+1

2

A, =11,07cm®

En la misma linea de calculo se puede definir el diametro de la misma
seccion critica de la garganta en la tobera como:

4*
o, [T

4*10,63cm

Vs

, con tiene un valor de:
Dt_g =
D, , =3,68cm

El diametro de la salida de la tobera se define de la misma forma
consecuentemente al area de salida de la tobera, con la ecuacion:

*
D= ﬂ A
T
4*11.07cm? donde su valor es:
Dt—s =l
T
D, =3,76cm

El area de seccién transversal de la cAmara de combustidn viene dada por la
ecuacion:

7 *Di?
Ao = 4
Entonces:
7*(22)*cm?
g
A =380,13cm?

Obtenidos los valores de las respectivas areas, podemos ahora hallar el valor
del radio de la seccion critica de la garganta, definido por la ecuacion:
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R'=,—
T
Entonces:
R'— f10,630m
T
R'=184cm
El espesor bruto de |la pared de la camara de combustién se define como:
P, *Di
t. = E
® 16000
Entonces:
_ 19854, 55KPa*22cm
¢ 16000
t, =2,73cm

El volumen de la camara esta dado:
VC = l’l*(AC * LC*C)

Entonces:
V, =1,1*(380,13cm? *72,48cm)

V, =30307,32cm®

El numero de Reynolds se calcula por la ecuacion:

A/ *Di
Reynolds :M
ncombustible
Entonces:
g * m/ %
- 109 %mg 326,95M/ *22cm
eynolds AN =5
4,3E — 4 /n )
R =14E7

eynolds

El radio de descarga del flujo esta dado por:
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N2
R
Rd = Reynolds[R_J

C

Entonces:
%
R, —14E7| L84cm
12,5cm
R, =537Eb6

El coeficiente de descarga del flujo se define en la ecuacion:

C,=1- [uy *K‘ 2,128 j + 3,266}* r; %) 40,0428 sk k+2), R;
2 k+1 (k +1)

Donde su valor es:

%orr-
C, =1—(5’20+1] " ( 2’128J+3,266 ~(5.37E6) 1) 1+ 0,9428* B2V (B20+2) g 17
2 520+1 (5,20 +1)%%

C, =0,997

El radio de flujo del propulsor o el valor del caudal, se puede calcular por la
ecuacion:

W:Cd*AS,t* [z*g*p*AP

w=Cy*A *2*g*p*(R-R)

Donde su valor es:

w=0,997*11,07cm? *\/2*9,81% *LOB%m3 *(80537,40KPa—1985455KPa)

W=11767,28%

El total de calor transferido se define por la ecuacion:
Q-wHk*(R-P,)

Y su valor es:

Q=11767,28 %*5,20*(80537,40 KPa—19854,55KPa)

_ g
Q=8560563399/
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La velocidad de inyeccion del combustible que sale por la garganta se
definida por la ecuacion:

Vi=c,* [2xg*AP
yo,

ViZCd *\/z*g*(Pt_Pd)
0

Y su valor es:

(80537,40KPa —19854,55KPa)

1,03% .
cm

i — m
Vi=0997* [2%981 A *

i — m
Vi =1069,62/
El peso de la mezcla de combustible propulsor se define por la ecuacion
W, =p*V, (80)
wW. =1039/ ,*30307,32cm?
P cm

Donde el resultado, después de llevarlo a unidades de Kilogramo, su valor
resulta en:

W, =31,35Kg

eParametros generales de la tobera: El desarrollo de los parametros de
disefio de la tobera, y en cuanto a los datos de entrada, los valores son
dependiente directamente del calculo del rendimiento del motor, de la presion
en la camara de combustion y de las caracteristicas especificas de la mezcla
del propulsor como parte del algoritmo de calculo de la tobera, para ello, se
definen como datos de entrada de las ecuaciones anteriormente vistas:

Area de la garganta:
Ag:A[ :WT*R*TOact
© R k*g
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Cuyo valor esta dado como:

J
speeN 27885 Ag Loy *2660°K
80537,40KPa 5,20%9,81)

A, =10,63cm?

Ag=Ay=

Diametro inicial de la garganta:

4*
D, 4 :1/ Ay
T
) 4*10,63cm? su un valor de:
t-g — T

D
D, , =3,68cm

Diametro final de la garganta:

*
D= ﬂ A
V4
* > , Su valor es:
D . - /4 11,07cm
V4
D, =3,76cm

Temperatura actual de la camara de combustion:
TOu =1 "T%;

T Oac = 0,95*2800°K , su valor resulta:

To_ =2660°K

La ecuacion de temperatura en la zona critica esta dada como:
k-1
Ty =T(1+T.M 2)

Su valor es:
T,, = 2660°K *[1+$.(0,71)2j

T,, =5461,05° K
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El valor de la temperatura a la salida de la tobera se remite al valor de la
temperatura ideal de combustion de la mezcla del combustible propulsor,
evaluado en la seccion de caracteristicas especificas del combustible, cuyo

valor corresponde a:
T, =2800°K

El valor correspondiente a la presion en la cdmara de combustion es el valor
evaluado en la seccién de presion de quemado en la camara cuyo valor es:

2%e* frend
pc = pd :—;
1000
D
fS
__2*0,4*455MPa
Pe =Pa = , definido por el valor:
1000

22cm
1,2
p. =19854,55KPa

La ecuacion de presion en la zona critica esta definida por:
— * *
P =P *R*T,

Donde su valor es:

P, = 1’03%m3 *278,85 %< g oK "20660°K

P, = 767342,/5KPa

El valor correspondiente a la presion a la salida de la tobera se remite a la
seccidon evaluada de presién de quemado en la camara, cuyo valor queda

como el valor total del gas cuya ecuacion es:
k
k-1 |kt
o -rfi

El resultado es:
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5,20

5,20—1}5,20-1

p; =19854,55KPa *{1+

p; =80537,40KPa

La ecuacion de velocidad en la zona critica esta dada como:

2*K*R*T,,

(k 1)*[1( Py pOJ(k%}

Donde su valor es:
J 0
2*520* 278’85%@ _oK *5461,05° K

(5,20—1)/
(5 20_1) 1 19854,55KPa 5,20
’ ' 767342,75KPa :

Vo =1999,84M/

V =

crit

V =

crit

De la misma forma se puede establecer la velocidad de los gases para esta
seccion que ya fue resuelta en la seccidn de las caracteristicas especificas
del combustible, en el cual esta definida como:

C*JR*m*(k_ﬂ)W

K 2

, cuyo valor esta como:
5,20+1j

* i 2800°K . (520+1 [5,20—1
C"=,27885 * x| 2
\/ /<9—°K 5,20 ( 2 j

C" =89330 f%

Y finalmente obtener el flujo masico por gases ideales:

(1)) *°

2

' * 2%k * % || Pd jk (pdj “
Mm=A F =" Pu*P%|| | —|
t (k_l) o {pm Po1
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* 05
275,20 *767342,75KPa*1,03%m3

(5,20-1)
m =1,41cm? * 2 (5,20+1)
«| ( 19854,55KPa |50 ( 19854,55KPa | 5% , CUyo
767342,75KPa 767342,75KPa

valor es

o g
m = 5056704,43 4
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4.6. Calculo de superficies aerodinamicas:

Figura 28. Diagrama de flujo del disefio de las superficies aerodinamicas.

Hallar aerodinamica
“Hep y Xeg™

I
I Registro del tipo de cono y juego a alelas|
T

(Aleta)
Lc; Die; Xb; Cr; Ct; LT; S;H

b, = (25 )+(57)

(Tobera)
o, B;
Ro; R'; Ve; V' m; k

[w.0rc)=w,

{Ojiva)
Rc; Dib; h
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Continuacion del diagrama.

@

{Cuerpo del cohete)
rh

T (CO=V,, * P

Hallar "Xep v Xcg™

M, () =W *X,

| a, (c.c'.)l= w,* x|
(3. ()= *x |

[ @& =w, +w, w7, |
|

[34: (R = b, 21, 4, |
|

M
Ko =21
WT

[
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Descripcién: en el diagrama de flujo anterior presenta el paso a paso que se
sigue para desarrollar el disefio de la superficie aerodinamica del cohete; se
plantea primero el conjunto de aletas a utilizar, el tipo de cono que responde
a los calculos desarrollados anteriormente en la seccion del calculo del
motor, con respecto a los datos arrojados de velocidad para establecer las
condiciones aerodinamicas del cohete; se establecen los datos de entrada
para la geometria de las aletas, el perfil que se usa en la geometria de la
tobera; de acuerdo a la eleccién del cono escogido, se calcula la geometria
del mismo, se definen los parametros geométricos del cuerpo del cohete y se
calcula la distancia que tendria el centro de presién y centro de gravedad del
cohete.

Los datos de entrada para el calculo de disefio se establecen y ensayan de
acuerdo al requerimiento del disefio que se presenta como objetivo de disefio
planteado en los alcances en este proyecto.

Los valores de entrada y salida de datos que se desarrollaron en este
diagrama de flujo son presentados en la seccion 4.6.1.

Obedeciendo al algoritmo de desarrollo estructurado, se procede a calcular la
segunda seccién de estabilidad y aerodinamica, a continuacion se desarrolla
todo el esquema de orden logico de las partes que conforman el cohete.

4.6.1. Estabilidad y aerodinamica: para calcular el centro de presion,
algunos valores son definidos de tablas, especificamente para los modelos
de ojiva y aletas a utilizar, los valores correspondientes a los datos de
entrada constan de la siguiente forma:

Tipo de cono a utilizar = Ojival.

Coeficiente de rozamiento del cono elegido (Pc) = 0,466.
Cantidad de aleta a utilizar = 4.

Coeficiente de finalidad de la cantidad de aletas = 16.

Se eligi6 el cono de tipo ojival debido a que la geometria de la punta de este
cono define que la resistencia al arrastre tiene menor valor cuando el cohete
tiende a acercarse a régimen sénico sin superar su limite de velocidad, en el
cual para este proyecto se calcula que supera el valor de los 0.5 Mach, se
hubiera elegido el cono de tipo eliptico que aunque tiene un coeficiente de
resistencia al arrastre mas bajo que el ojival, la forma de su punta demanda
demasiado arrastre cuando su velocidad se acerca a régimen sonico

Ya estado elegido los parametros estandar de geometria en el disefio del

cuerpo del cohete, se pasa a la segunda parte del desarrollo de la seccion de
estabilidad y aerodinamica en donde los datos de entrada constan de:
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- Die = 30 cm, establecido como el diametro exterior del cohete.

- Xz =312 cm, establecido como la longitud desde la punta de la ojiva hasta
la punta de la aleta.

- C;= 30 cm, establecido como la longitud de la seccién de la base de la
aleta, es la longitud vertical de la raiz de la aleta.

- C;= cm, establecido como la longitud del extremo de la aleta, es la
longitud de la punta de la aleta.

- L= 43,16 cm, establecido como la longitud de la linea media de la cuerda

de la aleta, medida desde la mitad de la base de la aleta hasta la mitad del
extremo de la aleta.
- S =37,54 cm, establecido como la longitud horizontal de la aleta.

- D= 30 cm, establecido como el didmetro de la parte delantera de la
transicion.

- D= 25 cm, establecido como el didmetro de la parte trasera de la
transicion; también es el diametro exterior del cuerpo del cohete.

- L; =20 cm, establecido como la longitud de la transicién.

- X7 =93 cm, establecido como la longitud desde la punta del cono al inicio
de la transicion.

- Rd =Dig .

Rd :300%:150m, establecido como el radio exterior del cuerpo del
cohete.

- Xg=4/L2 +57

X . =+/(4316cm )’ +(37,54cm)? =57,20em .  establecido como  Ia

longitud de inclinacién de la aleta.
-N=4 , establecido como la cantidad de aletas.

e Calculo geométrico del perfil de la tobera para el modo liquido: para el
desarrollo del perfil geométrico de la tobera, se remite a definiciones
geométricas estandares en condiciones de que el su forma obedece a
parametros con convergencia, divergencia y longitudes cubicas de célculo.

Los datos de entrada para esta seccion estan en base linea a calculos de
secciones anteriormente desarrolladas, los valores son:

- [/ =45°, establecida como el angulo de la seccion convergente.
- a = 30°, establecido como el angulo de la seccion divergente.
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- Ry,= 12,5 cm, establecido como el radio de la zona convergente de la
tobera.

- R'=1,84 cm, establecido como el radio de la seccion critica de la garganta.
- V, = 893,30 m/s, establecido como la velocidad de salida de los gases en la
tobera.

-V'= 1999,84 m/s, establecido como la velocidad critica en la garganta de la
tobera.

- n= 8,19, establecido como el numero de radio critico asignado para toberas
de 6ptimo rendimiento.

- k=5,20, establecido como el radio de calor especifico.

- A= 10,63 cm2, establecido como el area de la seccidn critica de la tobera.

Establecido todos los anteriores parametros, se procede a calcular el
volumen de la tobera con la finalidad de hallar el peso del mismo.

Para hallar el area de la seccion transversal de la tobera, es necesario definir
el numero de Laval de la seccidn critica de la tobera, este parametro esta
definido por la diferencia de las velocidades evaluadas en este proyecto, la
ecuacion se define como:

Lae = Ve
V *
m
_ 89330 A
ae m/ , cuyo valor esta dado como:
1999,84M/
L, =0,45

Obtenido este parametro, se procede a calcular el area de la seccién
transversal, establecida por la ecuacién:

A*

" &

L, M-(l—k_lj-Laez “

2 k+1
_ 10,63cm’
A = (#j , Cuyo valor es:
— 5,20-1
045+ 520+1, (1 520-1), 0 0o
2 520+1

A, =10,72cm®
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Las secciones distribuidas de longitud de la tobera se definen de las
ecuaciones:

L=n*R

L =819*1,84cm , donde su valor para el segmento mas largo es:
L =15,07cm

Y para el segmento mas corto esta dada la ecuacién como:

L, =(1,207-R,)+(0,414-R')

L, =(1,207*2cm)+(0,414*0,67cm)

L, =15,85cm

Sumando estos dos valores tenemos la longitud total de la tobera:
L =L+L,

L, =15,07cm+15,85Cm | cuyo valor es:

L, =30,92cm

Ahora se define el volumen de la tobera establecida por la ecuacion:
Vi=x- Rg L

V; = 7z*(12,5cm)2 *30,92cm | cuyo valor es:

V. =15176,52cm’

Obtenido el valor del volumen, se puede calcular el peso de la tobera con la
densidad del respectivo material que se utiliza para la construccién de esta
seccion. La densidad para la aleacion de aluminio 7075-T6 en sistema
internacional es de:

K
p=0,00282 g cm3 , entonces la ecuacion de peso para la tobera se

define como:

Wr =Vi ™ Oror5 16
W, =15176,52cm® *0,00282 K%m3 cuyo valor es:
W, = 42,80Kg

151



Establecido el peso de la seccién de la tobera, se puede calcular el peso del
motor del cohete, sumando el peso de la tobera y el peso del propelente a
utilizar:

W.(M.C.)=W, +W,
W, (M.C.)=42,80Kg +31,35K , donde su valor es:
W, (M.C.)=74,15Kg

e Calculo geométrico del perfil de la tobera para el modo solido: para el
desarrollo del perfii geométrico de la tobera, se remite a definiciones
geométricas estandares en condiciones de que el su forma obedece a
parametros con convergencia, divergencia y longitudes cubicas de calculo.

Los datos de entrada para esta seccion estan en base linea a calculos de
secciones anteriormente desarrolladas, los valores son:

- f=45°, establecida como el angulo de la seccion convergente.

- a = 30°, establecido como el angulo de la seccion divergente.

- Ry= 12,5 cm, establecido como el radio de la zona convergente de la
tobera.

- R'=1,76 cm, establecido como el radio de la seccion critica de la garganta.
- V,= 856,20 m/s, establecido como la velocidad de salida de los gases en la
tobera.

-V = 2263,25 m/s, establecido como la velocidad critica en la garganta de la
tobera.

- n= 8,19, establecido como el numero de radio critico asignado para toberas
de 6ptimo rendimiento.

- k =1,34, establecido como el radio de calor especifico.

- A= 9,75 cm2, establecido como el area de la seccion critica de la tobera.

Establecido todos los anteriores parametros, se procede a calcular el
volumen de la tobera con la finalidad de hallar el peso del mismo.

Para hallar el area de la seccion transversal de la tobera, es necesario definir
el numero de Laval de la seccion critica de la tobera, este parametro esta
definido por la diferencia de las velocidades evaluadas en este proyecto, la
ecuacion se define como:

V

[

Lae
V *
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m
| 85620 A
ae m/ , cuyo valor esta dado como:
2263,25M/

L, =0,38

Obtenido este parametro, se procede a calcular el area de la seccién
transversal, establecida por la ecuacién:

A*
A )
L, M-(l—k_lj-Laez “
2 k+1
9,75cm?
A = (ij , cuyo valor es:
_ 1,34-1
03g%| 1341y 134-11y 5,
2 134 +1
A, =24,89cm’

Las secciones distribuidas de longitud de la tobera se definen de las
ecuaciones:

L=n*R

L= 8,19*1,76cm , donde su valor para el segmento mas largo es:
L =14,43cm
Y para el segmento mas corto esta dada la ecuacién como:

L, =(1,207-R,)+(0,414-R')

L, =(1,207*12,5cm)+(0,414*1,76cm)

L, =15,82cm

Sumando estos dos valores tenemos la longitud total de la tobera:
L =L+L,

LT = 14,430m +15,82CTT1 , CUyo valor es:

L; =30,24cm

Ahora se define el volumen de la tobera establecida por la ecuacion:
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V; =7-RE-L,
V, = 7*(12,5cm)”* *30,24cM  cuyo valor es:
V; =14845,72cm®

Obtenido el valor del volumen, se puede calcular el peso de la tobera con la
densidad del respectivo material que se utiliza para la construccion de esta
seccidn. La densidad para la aleacion de aluminio 7075-T6 en sistema
internacional es de:

K
P = 0’00282 g cm3 , entonces la ecuacion de peso para la tobera se
define como:

W =V ™ prgrs 16
WT = 14845,72Cm3 *0,00282 K%mg , cuyo valor es:
W, =41,86K(g

Establecido el peso de la seccién de la tobera, se puede calcular el peso del
motor del cohete, sumando el peso de la tobera y el peso del propelente a
utilizar:

W, (M.C.)=W, +W,
W, (M .C.) =41,86Kg +17,53Kd , donde su valor es:
W, (M.C.)=59,40Kg

eCalculo geométrico del perfil de la ojiva: para el desarrollo del perfil
geométrico de la ojiva se responde a definiciones estrictamente geométricas
estandarizadas por conceptualizacion, en condiciones de obedecer a
parametros de datos de entrada que se digiten, para ello, estos datos son:

- R, = 112. establecida como el radio de las circunferencias en las que se
utilizan para formar la ojiva. Este valor es dado geométricamente en grados.

- D,,= 30 cm, establecido como el diametro base del cono.

- h=46 cm, establecido como la altura del cono.

Para calcular el volumen se debe establecer las aéreas del cono, para ello,

se definen también la generatriz del cono debido a que se utiliza una
convolucién para formar el sélido del cono, tal generatriz se define como:
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G, =D, +h?

e

G, = \/(3ocm)2 + (46cm)2 , cuyo valor es dado como:
G, =54,92

Obtenido este valor, se puede calcular las areas base y lateral, definidas
como:

A=rm* Di.b2
A = 71'*(300m)2 , donde el valor para este parametro es:
A, = 2827,43cm’

Y...

A=7*D;,, "G,

A =7*30cm™*54,92  cuyo valor es:
A= 5175,91cm?

De esta forma se obtiene el area total de la ojiva, definida como:
A=A+ A

2 2
A, =2827,43cm” +5175,91cm” | donde su valor esta dada como:
A. =8003,34cm?

Asi mismo, con los valores de area ya establecido, se calcula el valor del
volumen del cono, la ecuacion esta definida como:

7*D,,’*h
VOj = 3
v _ 7*(30cm)* *46cm
oj — 3 , donde el valor para este parametro es:

V,; =43353,98cm’

Con ese mismo orden, se calcula el peso del cono:
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W, (C) =V * Pecy
La densidad del material es: ppcy = 0,00142 K%ms

W, (c) = 43353,98cm” *0,00142 K%m3 ' su valor e
W, (c) =61,56Kg

Lo mas recomendado en el disefio de los cohetes es la utilizacién de una
nariz de tipo ojival debido a la semejanza de la forma cénica pero para el tipo
de régimen subsonico el cual son importante cuando la velocidad que
desarrollan superan los 0.5 Mach y en donde se facilita mayor disminucién en
la fuerza de resistencia aerodinamica que en la parte inferior y una forma de
aleta cercanamente semejante al plano aerodinamico que se emplea en
aviones.

e Calculo geométrico del cuerpo del cohete: para el desarrollo geométrico
del cuerpo del cohete se responde a definiciones estrictamente geométricas
estandarizadas por conceptualizacion, los datos de entrada se definen
como:

- =15 cm, establecido como el radio base del cuerpo del cohete.
- h =200 cm, establecido como la altura del cuerpo del cohete.

Los valores de las areas comprendidas para calcular la forma del cuerpo del
cohete estan establecidos por las ecuaciones:

A =2*g*r?

A = 2*77*(15cm)2 , cuyo valor se define como:
A =141372cm’

Y el area lateral es:

A =2*z*r*h

A =2*7*15cm™200C¢mM | donde su valor es:
A —=18849,56¢cm?

De esta forma, tenemos el area total del cuerpo del cohete sumando los dos
parametros, definido como:

A=A+ A
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A = 1413,72cm? +18849,56cm” , cuyo valor esta como:
A, =20263,27cm’

El volumen para un cilindro hueco es definido como:

V,, =z*r’*h

Vc,c = 77*(150m)2 *200cm , cuyo valor esta definido como:
V.. =14137167cm’

De esta forma se calcula el peso del cuerpo del cohete como:

Wb (CC) = Vc.c. * pABS

La densidad del material ABS (Acrilitriio butadieno estirenos) es:
Kg

0,55 = 0,00105 /

ABS cm?

Wb (CC) = 141371,67cm3 *0,00105 K%mg , CUyo valor es:
W, (C.C) =148,44Kg

eCentro de presion: para establecer la estabilidad del cuerpo del cohete, se
debe establecer los centros aerodinamicos de fuerza respectivamente
sefialados como centro de presion y centro de gravedad.

Para ello, el célculo del disefio del cuerpo del cohete consta de variables que
fueron definidas anteriormente por autores en el campo de coheteria.

El calculo se basara por la comprension de las ecuaciones de Barrowman
que permiten determinar la estabilidad del cohete por encontrar la ubicacién
del centro de presion de una forma mas precisa y rapida.

En términos del cono, el coeficiente estructural es de 2, valor que es
constante para todas las formas de los conos, e independiente del juego de
aletas que se elija, tenemos que:

(CN )c =2

La ecuacion para el tipo de nariz que se ha elegido se define como:
F =P *L,
F, =0,466*46cm, donde su valor es:
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F, =2144cm

Los valores de la condicion de la transicion del cohete queda como:

(d. ) (d.Y
(CN)T =2 (FRJ _(FFJ :l
r y su valor es:
25cm)’ (30cm )’
-4 -(22)
30cm 30cm
(Cy)r =061
y... i i
1-de
X; =X, +L—T 1+ dg

_30cm
X; =93cm + S0cm 1+ 25cm 5
3 1 (30cmj
25cm
X, =102,69cm

y su valor es:

La ecuacién para definir las condiciones de las aletas que se eligieron
conforme para convertirla en nimero es dado como:

w(

SZ
)

2
14 14| 2Le
Cr +C;
B 2
15 4*4(3;’34”“)
(CN )F =1+ = —
37,54cm+15cm 2*4316Cm

corresponde a:
(Cy ). =18,37cm

o
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La ecuacién para ratificar el coeficiente de las condiciones de las aletas es
expresada en parametro de longitud, dada como
(CxCy) }

Xgq(Cp+2C;) 1

—1(C C.)-
T AL GRS
57,20cm (30cm + 2* 45¢m)

(30cm + 45¢m)

(30(:m * 453m) , cuyo valor es:
(30cm + 45cm)}

Xe=Xg+

X =312cm +

+ %{(BOcm +45cm) —

Xg =253,01cm

La ecuacion para expresar las condiciones del valor constante y de la aleta
en coeficiente de valor numérico esta dada como:

(CN )R = (CN )c + (CN )F
(CN )R =2+18,37CM | donde su valor esta dado como:
(Cy )s =20,37cm

Obtenidos todos estos parametros se puede hallar el centro de presion del
cohete definido por la ecuacion:

Xep = (CN)C F +(CN )F Xe +(CN)T X+
CcP —
(Cu):
(2*21,44cm)+ (18,37cm* 253,01cm)+ (- 0,61cm *102,69cm)
20,37cm

XCP =

, cuyo valor esta dado como:

Xep =227,19cm

El resultado del centro de presién es una medicidon longitudinal desde la
punta del cono al centro de presion encontrado. El valor del resultado del
centro de presion tanto en modo sélido como en modo liquido son iguales ya
gue gozan de los mismos valores geométricos.

eCentro de gravedad para el modo liquido: Establecido los diferentes
pesos de los componentes del cohete, se puede calcular el centro de
gravedad partiendo en definir los respectivos pesos y distancia desde el
suelo hasta el punto central de cada uno de ellos.
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Se define los datos de entrada como:

W, = 61,56 Kg, establecido como el peso del cono.
W) = 148,44 Kg, establecido como el peso del cuerpo del cohete.
Wc(m_c) = 74,15 Kg, establecido como el peso del motor cohete.

X, = 250 cm, establecido como la distancia desde el suelo hasta el punto
central del cono.

X,= 145 cm, establecido como la distancia desde el suelo hasta el punto
central del cuerpo del cohete.

X.= 12,55 cm, establecido como la distancia desde el suelo hasta el punto
central del motor.

Establecidos los parametros de entrada de datos, se calcula los momentos
en cada segmento del cohete, las ecuaciones estan establecidas como:

Ecuacion del momento en el cono:

M a (C) = Wa * X a

M, (C)=6156Kg * 250cm , cuyo valor es:

M, (C)=15390,66Kg *cm

Ecuacién del momento en el cuerpo del cohete:
M,(C.C.)=W, *X,

M, (C-C-) =148,44Kg *145¢m | donde su valor es:
M, (C.C.)=21523,84Kg *cm

Ecuacion del momento en el motor:

M. (MC.)=W_*X,_

M.(M.C.)=74,15Kg *12,55cm  cuyo valor es:
M_(M.C.)=930,60Kg *cm

Obtenidos los momentos y sumando los pesos de cada segmento, se puede

calcular tanto el peso como el momento total del cohete sumando todos las
variables, las ecuaciones de la suma de los pesos estan dadas como:

W, (R) =W, +W, +W,
W; (R) = 61,56Kg +148,44Kg + 74,15Kg , definido como:
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W, (R) = 284,2Kg

Suma de momentos:
M;(R)=M_,+M, +M_
M; (R) =15390,66Kg *cm + 2152384Kg * cm + 390,60Kg *cm,

cuyo valor es definido como:

M. (R) = 3784510Kg *cm

Definidos estos parametros, calculados el centro de gravedad del cohete, la
ecuacion se define como:

M
O
CcG W,
3784510Kg *cm
cG — 284,2Kg , Cuyo valor es:

X =13318cm

El resultado de centro de gravedad es la distancia desde el suelo hasta el
centro de gravedad.

eCentro de gravedad para el modo sdlido: Establecido los diferentes
pesos de los componentes del cohete, se puede calcular el centro de
gravedad partiendo en definir los respectivos pesos y distancia desde el
suelo hasta el punto central de cada uno de ellos.

Se define los datos de entrada como:

W, = 61,56 Kg, establecido como el peso del cono.
W) = 148,44 Kg, establecido como el peso del cuerpo del cohete.
W, (mc) = 59,40 Kg, establecido como el peso del motor cohete.

X,= 250 cm, establecido como la distancia desde el suelo hasta el punto
central del cono.

X,= 145 cm, establecido como la distancia desde el suelo hasta el punto
central del cuerpo del cohete.

X.= 12,55 cm, establecido como la distancia desde el suelo hasta el punto
central del motor.

Establecidos los parametros de entrada de datos, se calcula los momentos
en cada segmento del cohete, las ecuaciones estan establecidas como:
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Ecuaciéon del momento en el cono:

M a (C) = Wa * x a

M, (C)=61,56Kg * 250cm , cuyo valor es:
M, (C)=15390,66Kg *cm

Ecuacion del momento en el cuerpo del cohete:
M,(C.C.)=W, *X,

M, (C-C-) =148,44Kg *145¢m | donde su valor es:
M, (C.C.)=21523,84Kg *cm

Ecuacion del momento en el motor:

M, (MC.)=W_*X_

M_ (M .C.)=59,40Kg*12,55cm  cuyo valor es:
M_(M.C.)=745,45Kg*cm

Obtenidos los momentos y sumando los pesos de cada segmento, se puede
calcular tanto el peso como el momento total del cohete sumando todos las
variables, las ecuaciones de la suma de los pesos estan dadas como:

W; (R) =W, +W, +W,
W; (R) = 61,56Kg +148,44Kg +59,40Kg , definido como:
W; (R) = 269,4Kg

Suma de momentos:
M;(R)=M_,+M, +M_
M- (R) =15390,66Kg *cm+ 2152384Kg *cm + 745,45Kg *cm, cuyo

valor es definido como:

M; (R) =35659,95Kg *cm

Definidos estos parametros, calculados el centro de gravedad del cohete, la
ecuacion se define como:
X . = &

cG —

W;
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~ 35659,95Kg *cm
ce 269,4Kg
X o =139,79cm

, cuyo valor es:

Se realiza un diagrama de flujo mostrando el proceso de calculo del mismo
cohete, se desarrolla la metodologia planteada en este trabajo y se
mostraran los diferentes planos del cohete.
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5. PRESENTACION Y ANALISIS DE RESULTADOS

5.1. Resultados Hojas de Excel.

Figura 29.

Disefio del motor cohete de combustible sdlido en la hoja de célculo.

1. Datos de entrada

2. Datos de =alida
3. Datos con origen de tablss o dependiente de valores ajsnes al caloule: Fioje

DISENO Y CONSTRUCCION DE UN MOTOR COHETE DE PROPELENTE

SOLIDO

MBU

Grano del propelente

1=Kl/Dextrosa (Nitrato de Potasio/Destrosa)

Tipo de grano = 2 | 2=KN/Sorbitol (Hitrato de Potasiol/Sorbitol) |
3=Otro |
CARACTERISTICAS ESPECIFICAS DEL COMBUSTIBLE
R = 831 JimolK_|Constante universal del gas
Mpa Presién ambiente
Eficiencia en la c
K |Temperatura ideal de

Peso molecular efective de productos

Radio de calor especifico (Valor promedio)

Constants especifice del gas

Temperatura actual n a camara

Welocidad caracteristica de salida

Radio del

asto delarea de guemado de propslents (Gasio masico)

mis | Aceleracién debido a la gravedad
= Tiempo inicial (tempo por el lsctor)
2 lasa del propelents
ke Masa estructural
kg Masa de la carga otil
kais [cC Quemado de Ja camara de
m's __[velociad caracteristica (Welocidad nicial de los gases de salda)
kg fasa total del cohete
] 250 del cohete (en Newlons
N mpUjE bajo el regimen de potenciado (=n Newtons
Relacion empuje - peso
m | Attura maxima bajo el regimen de potenciad:
mis elocidad inicial baje £l regimen de potenciad
= Tiempo del vuelo del cohete en regimen inercial
s Tiempo total de vuelo
m |Aftura maxima del cohete
m's__|Velocidad inercial
e
cm.__ [Diametro Exterior
cm._[Diametro del Nucleo
Numero de
uperficie Exterior (1=Expuesta;2=Inhibida)
lucleo (1=Expues!
xtremo (1=Expuesta; =2 Ihnibida)
Radio de densidad (Actuallideal)
icms |Densidad del Grano ieal
cm. Longitud del Segmento il Longitud del propelente a utilizar
gicma | Densidad del Grano
cm. [Longitud del Grano
cms Wolumen del Grano
Kg Wasa del Grano
Kg Peso del propelente a utiizar
cmz |Areade guemado final
cmz Area de gquemado €n Su nucleo
cmz_|Area de quemado en superficie exterior
cmz__| Area de guemado total

CAMARA DE COMBUSTION

Cémara de combustion

iametro de la camara

Longitud del icamara de

spesor de la Pared

actor de seguridad de disefio

Wolumen de la camara

Propiedade:

1 T075-T6 (

sfusrzo de 1o

sfuerzo Utimo

lodulo de Elasticidad

Radio de Poisson

lteraciones de coeficientes polinomiales

Radio de esfuerzo del material (F.rend { F ol

Factor de Quemado

Presion de quemado en la camar:

Kpa

[Presion de dizefic

[Fresicn de guemadso

|Facter de seguridad de guemade

Welocidad del sonido en el aire a 20 *C
Welocidad del sonido en el aire a 0 °C
\welocidad del sonido en &l agua
Weloc =is0 en elacero

ni
Salida del No de Mach en Ia tobera (inicial

Salida del No de Mach en Ia tobera (final)

Efectividad del motor

Radio de de Ia tobera
Fresion ambiente
|Area de garganta - Seccién transversal
Area de la seccion transversal de |a salida de la tobera
Area de Ia seccion transversal de quemado de Ja tobera (garganta
Radio de la seccion critica de la garganta
Diametro de la seccion transversal de la garganta
Diametro de salida de Ia tobera
Coeficiente de empuje (Max.}
Empuje maxime
Impulso especifica (Deliverado
PARAI.
Area de garganta - Seccion transversal
Diametro inicial d= | garganta
Diametro final de la garganta
Temperatura en la camara de o
Temperatura en zona critica en funcion del numero de Mach

Temperatura a la salida de |a tobera

Presitn en la camara de

Presion en la zona critica

Presion a la salda de |a tobera

Velocidad en la zona critica

"Velocidad en la salida de Ia fobera

Flujo masico a la salida
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5.1.1 Descripcion del disefio del motor: la figura anterior presenta el orden
secuencial que se sigue para construir el disefio del motor cohete de
combustible sdlido; se plantea qué propulsor se va a utilizar para llevar a
cabo el calculo, se establece el grano del propulsor, se calcula las
condiciones especificas térmicas para el tipo de grano elegido, se establece
un rango de alcance para la operaciéon del cohete y se calcula el
dimensionamiento del propulsor elegido, se separa el céalculo en secciones
donde se desarrolla las entradas de datos para el calculo de las condiciones
en la camara de combustibn en donde se separa también en varios
subindices como las propiedades del material, la presion y el rendimiento del
mismo motor con respecto a la camara; se calculan los parametros generales
de la tobera de acuerdo al calculo que se planteé para la camara de
combustién.
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Figura 30. Disefio del motor cohete de combustible liquido en la hoja de calculo.
1. Datos de entrada: A= DISENO DE UN MOTOR COHETE DE COMBUSTIBLE LiQUIDO

2. Datos de salida: g
3. Datos con origen de tablas o dependiente de valores ajsnos sl salsulo: Raojo

L ON DEL COMBUSTIBLE (PROPULSOR)
Mezcla del propelente

1= JP-4 / Oxigeno Liguido
Tipo de mezcla = z | 2= Alcohol metilico / Oxigeno liguido
3= Alcohol metilico / Oxigeno gaseoso

CARACTERISTICAS ESPECIFICAS DEL COMBUSTIBLE
R= 2214.4 J/imokK [Constante universal del gas

Patm = 0,101 MPa Presion ambiente

Eficiencia &n la combustion del motor
Radio de densidad (Actual-ldeal)
Temperatura ideal de combustién

Peso molecular efectivo del combustible
Densidad ideal del combustible

Radio de calor especifice (Walor promedio}
Constante especifico del gas
Temperatura actual en la cAmara
Densidad del combustible

Velocidad caracteristica de salida

Aceleracion debido a la gravedad
Tiempo inicial (tiempo establecido por el lector)
Masa del propelente, comprendiendo &l combustible y oxidante (en Kilograms
Masza estructural (en Kiograms. )
Masa de Ia carga Gtil (gn Kilograms. )
Radic de combustible guemado de la cdmara de combustion

Velocidad caracteristica (Velocidad inicial de los gazes de =salida)

Wasa total del cohete (en Kilograms.}
Peso del cohete (en Newtons)
Empuje méximo baje el regimen de potenciado (en Newtons)
Impul=o

SIE Sy EH
Relacion empuje v peso
m Altura maxima bajo €l regimen de potenciado
Vv "Welocidad inicial bajo el regimen de potenciado
= po del vuelo del cohete en regimen inercial
= B po total de vuelo
K= m | Altura maxima del cohete
W= m's ‘Velocidad inercial
AMARA L OMBUSTION DEL COF
Camara de combustion
i 22,00 cm. Diametro de la camara
- cm. Espesor de la Pared del cilindro
Fad= Factor de seguridad de dizefio
Lo =

cm. Longitud del contenedor (camara de combustion

Propiedades del Aluminio / 7075-Ti 700} drawn tubing
Forend = WPa Esfuerzo de rendimiento
Fout = MPa Esfuerzo Uttimo
E= 10,40 MPa IModule de Elasticidad
7= 0,33 Radio de Poizzon
Presidn de quemado en la camara
Fd= KPa Presion de disefio
Pt= KPa Presion total
Fag= Factor de seguridad de guemads
Rendimiento del
C airel = Vs Velocidad del sonide en el aire a 20 °C
£ = iz "Welocidad del sonido en el aire 3
iz "Welocidad del sonido en el agua
s Velocidad del sonido n &l acero
Mpa Presion ambisnte
Numerg de Mach
cm2 Area iotal de |a garganta
cm2 Area de la salida de la tobera
cm Diametro de |a garganta de la tobera
cm Didmetro de |a salida de |a cAmara

cm2 Area de seccidn transversal de la cAmara
cm Radio de la seccion critica de la garganta
cm Espesor bruto de |a pared ds la cAmara
cm3 Volumen de la cdmara
Numero de Reynolds

Radio de descarga de flujo
Coeficiente de descarga
Radio de flujo del propulsor

Calor total transferido

Velocidad de inyeccion del combustible que sale por la garganta

Peso real del combustible a utiizar

cm2 Area de garganta - Seccion transversal
cm Diametro inicial de |a garganta

cm Diametro final de la garganta
5 Temperatura en la cAdmara de combustion

=K Temperatura en zona critica en funcion del numero de Mach
=R Temperatura a la 2alida de la tobera
Kpa ion en la cAmara de combustion

&n la zona critica

KPa Presion a la salida de la tobera
mis "Velocidad en la zona critica

mis "Welocidad en la salida de la tobera

gls Flujo masico a la salida
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5.1.2 Descripcion del disefio del motor: la figura anterior presenta el orden
secuencial que se sigue para construir el disefio del motor cohete de
combustible liquido; se plantea qué el tipo de mezcla de combustible que se
va a utilizar para llevar a cabo el calculo, se calcula las condiciones
especificas térmicas para el tipo la mezcla elegida, se establece un rango de
alcance para la operacion del cohete y se calcula las condiciones del
rendimiento del motor partiendo del analisis de la cdmara de combustion, se
calculan los parametros generales de la tobera de acuerdo al calculo que se
planted6 para la camara de combustion.
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Figura 31. Disefio del motor cohete con micro turborreactor en la hoja de calculo.
DISENO DE UN MOTOR COHETE CON TURBORREACTOR

1. Datos de entrada:
Z Datos de =alida:

2. Datos con ofigen de tablas o dependiente de valores ajenos al ealoulo: Rojo

Parametros iniciales y condiciones de vuelo

I helab =

02

Numero de Mach

H trane =

K,

Alura de rango operativo

Kag/h. kW

Radio de consumo de combustible

Valores

Radic de evaluacion de pi (numere de iteraciones para P2)

=K

Radic de evaluacion de la temperatura

Valores

Numero de fteraciones de |a temperatura en 3

e e e e e e

Pref =

Pa

Tref =

K

e =

1,225 Kgim'3

Radio de rendimiento del difusor

Radic de rendimiento de la cAmara de combustion

Eficiencia del compresor

Eficiencia del motor

Coeficiente de gas

Constante cifica del gas

Eficiencia de la turbina

KJikg

Capacidad de calor latents

Transferencia de calor de la cimara de comb:

Walor del radio de refrigeracién del motor

vsangrado =

Valor del radie del sangrade del motor

Bypasse =

Radic de Bypass Beta

Coeficiente de velocidad de la tobera

Aceleracion debido a la gravedad

Jimol°K  [Constante universal del gas
KgiKmeol [Peso molecular del aire
Radio de calor especifico del aire en frie
Radio de calor especifico del aire en caliente
Module de gama en frio para valores de potencia
IMedule de gama en calients para valores de potencia
JKg-"K |Constante especifica del gas
K T eratura del ambisnts
Pa Presion del ambiente
Kg/im"3 Densidad del ambiente
| =K | Temperatura en la primera s=ccién del motor |
| 2 |_em=eratura critica en la primera seccion |
| Pa |Pr5%|c'n €N la primera seccion del motor |
| Pa |Prezicn critica en la B ra SECCIon |

Presion en 2
lieraciones de

n del motor

P2ty Pa
Pats = Pa
Pars = Pa
Pat4 = Pa
Pars = Fa
F2T = Pa
Loi= 2

Le2= 2

Le3= 2

Led = 3

Les=) 34

ficen &

g R
=
&
@
o

Presion critica en la segunda seccion

L=

JPK ]

Temperatura 6ptima en la segunda seccién del motor

3 ya esta estimada, se escogen 2 valores en T3

3= 11 T
| T2 = 12 | =K |
Presionen3d
Pra=| &1 Pa
Pre=| 68 Pa
Praa=| 86 Pa
P*aa=] 103 Pa
Pas=[ 120 Pa

Primera iteraci

Cpil=

turbina para

Cplz=

Cpla=

Cota=

Cpls=

| valor de la primera temperatura en 3

Cplt=

129

=K

Segunda ion del trabajo a turbina par:

el valor de la segunda temperatura en 3

Presion optima £n la segunda seccion del motor
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Continuacion de la figura.

alores para tao

]

©

1

1
~y

PRGN Y ) ) )Y Y )

3]s

s [ra [ = | [ = | = |2
2|k

b (5]

= 45

[ o [ [ | = | [ {1 |

1

Iy (X1t

Y Y Y Py Y 1Y

2[R

— [ |rafrars

] I [§]

.

JTrabajo especifico de la furbina
1

Grados de exp

M=
merz =
Mirs =
M=
s =
1 ]
Presion en 4
P41 =] I Fa ]
Temperaturaend
T [ =« 1
m2 |Area eatrangulada de la turbina
Numero de Mach a la salida
mis ‘Welocidad de salida de los gases
m's 'Velocidad a la =alida del fan
M Empuje por unidad del radic iotal del flujs masico delaire
ka/s Radio de flujo masico
Kar Emouie total cue aenera &l motor
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5.1.3 Descripcion del disefio del motor: la figura anterior presenta el orden
secuencial que se sigue para construir el disefio del motor cohete con micro
turborreactor; se establecen los parametros iniciales y las condiciones de
vuelo de motor, se referencia de los estudios establecidos en condicion de
atmosfera estandar para inicializar el desarrollo del calculo, se empieza a
calcular por las secciones que tiene el motor y se establecen todos los
parametros y trabajos correspondientes a cada seccion para lograr un
resultado optimo, por ultimo, se desarrolla el calculo en la ultima seccion de
la tobera para obtener el empuje que genera el motor.
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Figura 32. Algoritmo de disefio del cuerpo del cohete.
AERODINAMICA DEL COHETE CON TRANSICION CONICA

kEH

Calculo geometrico del perfil de una aleta con datos para hallar centro de presion

cm__|Diametro de la base de la nariz
cm_|Longtud desds la punta del cono a la aleta
cm._|Longitud d= la seceion e la base (raiz) 95 @ aleta / Longiud vertical o= Ja aleta
cm_|Longitud de la seceion del extremo (punta) ds Iz aketa
om_|Longtud dela lnea media de Ia cuerda de la aleta (medida desde
la mitad de la base de la aleta hasta la mitad del extremo de la aleta)
cm._|Longitud horizontal d Ia aketa
cm._|Diametro de Ia parte delantera de a transicion
cm._|Diametro dz Ia parte trasera de Ja transicion /# Diametro exterior del cusrpo del cohete]
cm._|Longitud de la transicion
cm_|Distancia desds |a punta dsl cono al inicio ds la transicion
cm_|Radio exterior del cusrpo del cohste
cm._|Longitud de la incinacien g Ia aleta (Valor te de la forma de la aleta)
Cantidad de aletas

trico del perfil de una tobera
Angulo de la seccion

Angulo g la seceion divergente

Numero d radio critico asignado para toberas de optim

Radio de la zona c de |a tobera

Radio de la seccion critica

Velocidad de salida de la tobera

\Velocidad criica =n la gargania de la tabera

Radio dz calor szpecifico (7)

Area de la seccion critica de la tobera

Humero de Laval en la seccion critica de la tobera

Area de la seccion trans: al de la tobera

Longttug seccion divergente d la tobera

Longitud seccion © de la tobera

Longitud total de Ia tobera

Volumen de la tobera

Peso de la tobera

Peso del motor cohste

PROPULSOR LiouIDo

Angulo de la seccion convergerte.

Anulo de la seccion divergente

Numera de raio critico asignacio para toberas de optima rendimiento

PROPULSOR SOLIDO

Radio de |a zona convergente de latobera

Raclin de |z seccion critica

Welocitad de salida de s tobers

Velocidad criica en la gargarta de latobera

Radio de calor especifico ()

Area de la secoion critica de |a tobers

humero de Laval en la seccion critica de |a tobera

Area de la secrion transversal de |a tobers

Longitud seccion divergerte dela tobera

Longitud seccion convergente de la tohera

Longitud total de la tobera

Le
L
W

wolumen e 1a tobera

Wt

Pesn de la tobers

[ M

=

Peso del motor cohete

1 ae

un

ojiva

Radio de circunferencias

Calculo geometrico del cuerpo del cohete

Diametro base del cono

Ratio baze dal cusroo

Longitug del c

ong

Atura del cuerpo

Generatriz del cona

Area Base

Area Basze

rea lateral

| Area lateral

Area total

Area total

wolumen del cuerpo

volumen del cono

Peso del cono

PROPULSOR LiQUIDO

PROPULSOR SOLIDO

‘Valor constants, No modificar !

cm._|Tipo ds cono-nariz

Condiciones de la transicion conica

cm. | Distancia condicion de la transicion

cm. | Condicionss d= aletas

cm.__|Distancia condicion de |a aleta

cm. | Condicion valor constants y de aleta

227,19

Distacia desde la punta del cono al centro]
de presion

Peso del cuerpo del cohete

[Fezo

del cono

|Pso

el cuerpo del cohste

|Peso

del motor cohete

=l punto central del cono

Distancia desde el suelo hasta
Distancia desde €l suele hasta

<l punto central gl cusrpo del conete)

| Distancia desge <l susl hasta

€l punto central del motor cohete

[Kg.cm.[Iomento en el cono

2 |Kg.cm.|Momento en =l cusrpo del conete

| Kg.cm.[Momento en el motor cohste

| Kg. [Peso total del cohste

| Kg.cm. [Momento total del conete.

¥eg =] 12342 | em. |Dista

ncia desde el suelo hasta el centro de gravedad

61,56

Peso del cono

148,44

Peso del cuerpo del cohete

84,21

Peso del motor cohete

250

Distancia desde el sueln hasta el punto central del cono

145

Distancia desde el suelo hasta el punto central del cuerpo del cohete

12,55

Distancia desde el suelo hasta el punto central del motor cohete

1539066 Ka.cm

[Mamerta en el cono

2152384 Kg.cm

|momenta en el cuerpo del cohete

Ke.cm

|mMomenta en el motor cohete

2042 | Ka.

[Pesa total del cohete

5707129 | Kgem

[Momenta tatal del cohete

6

cm.

17

istancia desde el suelo hasta el centro de gravedad

1



5.1.4 Descripcion del disefio aerodinamico: la figura anterior presenta la
secuencia que se sigue para desarrollar el calculo de la superficie
aerodinamica del cohete; se elige el conjunto de aletas, el tipo de cono que
responde a los calculos desarrollados anteriormente en la seccién del calculo
del motor, con respecto a los datos arrojados de velocidad para establecer
las condiciones aerodinamicas del cohete; se establece los datos de entrada
para la geometria de las aletas y de la tobera; de acuerdo a la eleccion del
cono escogido, se calculd la geometria del mismo, se define los datos de
entrada para la geometria del cuerpo del cohete y se calcul6 la distancia que
tendria el centro de presién y centro de gravedad del cohete.

5.2 Diseflo geométrico del cohete: la mayoria de los planos que se
presentan a continuacion, fueron elaborados en el programa Solid Edge V20.
5.2.1 Planos de vista longitudinal

Figura 33. Aleta.

Ver los resultados de la seccion 4.6.1 de Estabilidad y Aerodinamica.
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Figura 34. Conector Aleta-cuerpo.

Figura 35. Cuerpo del cohete. Seccion su

Ver los resultados de la seccion 4.6.1 de Estabilidad y Aerodinamica.
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Figura 36. Cuerpo del cohete. Seccion conica.

Ver los resultados de la seccion 4.6.1 de Estabilidad y Aerodinamica.

Figura 37. Cuerpo del cohete. Seccion inferior.

Ver los resultados de la seccion 4.6.1 de Estabilidad y Aerodinamica.
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Figura 38. Cono. Seccion superior.

Ver los resultados de la seccion 4.6.1 de Estabilidad y Aerodinamica.

Figura 39. Cono. Seccion inferior.

Ver los resultados de la seccion 4.6.1 de Estabilidad y Aerodinamica.
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Figura 40. Caja del sistema sujetador del cono.

Figura 41. Palanca del sistema sujetador del cono.
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Figura 42. Pasador del sistema sujetador del cono.

Figura 43. Retenedor del resorte y brazos del sistema sujetador del cono.
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Figura 44. Sujetador del motor cohete de combustible sdlido.
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Figura 45. Tapa del contenedor del propulsor.
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Figura 46. Tobera del motor de combustible sdlido.

Ver los resultados de la seccion 4.6.1 de Estabilidad y Aerodinamica.

Figura 47. Tubo contenedor del propulsor solido.

Ver los resultados de la seccion 4.3.2 de Dimensionamiento del combustible propulsor.

179



Figura 48. Tanque del oxidante de motor de combustible liquido.
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Figura 50. Tobera del motor de combustible liquido.

Ver los resultados de la seccion 4.5.1 de Camara de combustion del cohete.

Figura 51. 12 alabe de la turbo bomba.
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Figura 52. 22 alabe de la turbo bomba.

Figura 53. 12 tapa de la turbo bomba.
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Figura 54. 22 tapa de la turbo bomba.

Figura 55. 32 tapa de la turbo bomba.
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Figura 56. Tornillo sujetador de la turbo bomba.

gura 57. Tuerca sujetadora de la turbo bomba.
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Figura 58. Ensamble total de la aleta.

Figura 59. Ensamble total del cuerpo del cohete.
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Figura 60. Ensamble total de la turbo bomba.

Figura 61. Ensamble total del propulsor sélido.
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Figura 62. Ensamble total del propulsor liquido.
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Figura 64. Ensamble total del cohete de combustible solido.
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Figura 65. Ensamble total del cohete de combustible liquido.
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6. CONCLUSIONES

Desde diferentes autores en el campo de la coheteria amateur se
establecieron ecuaciones con diferentes definiciones que requerian relacién
con el funcionamiento y dimensionamiento del cohete, este punto esta
apoyado en el marco teérico de este proyecto.

A partir de estas ecuaciones, se disefid y se desarrollé un orden de modo
gue se elaborara una secuencia de calculo con entradas y salidas de datos
correspondientes a resultados para régimen subsonico.

La metodologia de calculo se estructuré con base a la hipétesis, se dividio
por secciones y se defini6 el orden de célculo de acuerdo con los
requerimientos planteados de tal manera que los calculos que se realizaban
en una primera seccion, pudieran ser utilizados en las secciones siguientes
con el fin de que todos los datos pudieran ser confiables.

Las secciones del algoritmo de disefio parten de la definicion de los
conceptos en funcién de criterios de ingenieria para el desarrollo del calculo
con relacién a la propulsion como primer paso, a la mision del vuelo o
requerimientos de desempefio con relacion matematica de un modelo para
establecer el rango de operacion del cohete como un segundo paso, a
desarrollo aerodinamico y visualizacion grafica mediante desarrollo de planos
como un tercer paso.

Se plante6é el uso de programas computacionales para el desarrollo del
algoritmo de calculo para correlacionar los datos que se requerian para el
desarrollo de este orden, se llego a la conclusién de que la programacién
computacional para este tipo de metodologia se convierte en una operacion
compleja y de dificil uso.

Se optd por la elaboracion de un algoritmo de calculo programado desde una
hoja en Excel, en donde el calculo de estas secciones se desarroll6 de una
manera automatica.

Se desarrollaron tedricamente tres modos de propulsion con el fin de
establecer el mejor desempefio que pueda ofrecer la potencia de un cohete
para alcanzar la altura deseada para la coheteria a nivel amateur.

A partir de los datos arrojados correspondientes a la propulsion vy
aerodinamica del cohete, se desarrollaron planos de geometria sustentados
por el algoritmo del calculo obtenido en el desarrollo ingenieril de este
proyecto. Comparando los resultados arrojado en el desarrollo ingenieril, la
mejor eleccion en este proyecto para alcanzar el objetivo planteado es el
modo de propulsion liquida.
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7. RECOMENDACIONES

7.1 Recomendaciones para la eleccion del modo propulsivo: debido a
que se desarrollé 3 modos de propulsion, se recomienda la mejor elecciéon
del medio propulsor con el que se desee operar.

- Ventajas del modo de propulsién con combustible sélido: costos, obtencion
y mezcla de los materiales de combustion, buena eficiencia en el empuje y
buena fabricacién del componente propulsivo.

- Desventajas del modo de propulsion con combustible sdélido: a menos que
la altitud que se utilice bajo este método propulsivo sea menor, el tiempo de
combustién es poco; si se desea utilizar este método propulsivo con una
mision de larga durabilidad, se recomienda el uso del cohete con varias
etapas de combustion, el peso del propelente también forma una desventaja
fundamental para este modo de propulsion.

- Ventajas del modo de propulsion con combustible liquido: alta eficiencia en
el empuje.

- Desventajas del modo de propulsion con combustible liquido: son
demasiadas las partes que conforman este sistema de propulsion, el peso de
este componente también incluye en una desventaja, aunque el empuje que
genera compensa este peso.

-Ventajas del modo de propulsion con micro turborreaccién: excelente
eficiencia en el empuije.

- Desventajas del modo de propulsiéon con micro turborreaccién: la operacion
del motor a diferentes alturas provoca una desestabilizacion en el empuje
que genera este componente y por ende se requiere un monitoreo constante
de las condiciones de operacidn de su vuelo para ajustarlas a las mejores,
para que su rendimiento sea el mejor.

En este ultimo punto, cabe anotar que bajo el modo de propulsién con
turborreaccién el cuerpo del cohete requiere de entradas de aire 6ptimas y de
buena geometria aerodinamica para alimentar el motor con la que se
propulsa el cohete.
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ANEXOS

Anexo A. Tobera de Laval clasica.
(Convergente circular, divergente recto)

Lomgiiudes: F: 4
Escalas { Presioness Tums = 0,02 Ky, our”
Velocidades: 1w = 30 m. sey”

1076 1030 1a9d ‘aE3 : . i
* v ' :

Velocidados

u

Elaborado en dibujo de Paint.
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Anexo B. Tobera con caida presién lineal.
(Convergente circular)
Longriudes: -4
Escalas { Presiames: T = 0.02 K. cm"z
Velocidades: 1o = 20 m. seq '

Elaborado en dibujo de Paint.
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Anexo C. Micro turbina.

Fuente: Disefio de una micro turbina, Escobar Arnold. Biblioteca de la Universidad de
San Buenaventura, Bogota D.C.

Anexo D. Formas del nucleo del propelente.

Progresivo
Neutral
.'1=_-‘. 2
w i
Tubular Tiempo Estrella Tiempo
Neutral
2 Empuje doble
=) H
£ i
L
Tiempo - Tiempo
Barra ytubo Multi aleta
) Empuje de dos fases
Regresivo
2
2 4
s &
m
. Tiempo
Doble ancla Tiempo Composicion Dual
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Planos de disefio.
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