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Glosario

ANGULO DE DIVERGENCIA: angulo formado por la linea de centro de la tobera y
la linea paralela a la superficie de la tobera de salida.
CAMARA DE COMBUSTION: es el lugar donde se almacena el propelente y donde se
lleva a cabo el proceso termodindmico para la transformacion de la energia, es el lugar
que soporta todas las cargas y fuerzas generadas por la explosion del combustible.
COHETE: aeronave propulsada por gases eyectados de expansién, generados en el motor
por propulsantes autocontenidos y no dependiendo de la entrada de substancias del exte-
rior. El mismo incluye cualquier parte que durante la operacion, se separe.
COHETE PORTADOR: vehiculo para transportar carga util desde la superficie de la
tierra a orbitas.
COMBUSTIBLE: material liquido o solido usado para suministrar energia térmica por
una reaccion quimica al entrar en contacto con un oxidante.
CRIOGENICO: fluido expuesto a condiciones de baja temperatura, usualmente por de-
bajo de — 150C (123K).
EFICIENCIA: es la relacién entre la energia de salida y la energia de entrada.
FACTOR DE SEGURIDAD: margen extra de prestaciones por encima de las minimas
estrictamente necesarias.
IMPULSO ESPECIFICO: relaciona el empuje de un motor cohete en funcién del flujo
masico del propelente y la gravedad.
LEO (LOW EARTH ORBIT): orbitas bajas de la tierra que se encuentran entre 100 km
a 800 km de altura.
MOTOR COHETE: el motor cohete es un conjunto de dispositivos que conforman un
sistema de propulsiéon. Su mayor caracteristica es que la masa propulsada como fuente de
energia cinética se encuentra auto contenida en forma de energia quimica, siendo capaz
de proporcionar la fuerza de empuje necesaria para generar un movimiento opuesto a la
salida de los gases de escape mediante el principio fisico de la tercera ley de Newton,
accion y reaccion.
MOTOR COHETE QUIMICO: es un motor cohete caracterizado por que el quimico que
lo alimenta es la combustion de determinados propulsores que generan las particulas ga-
seosas a altas temperaturas y velocidades responsables del empuje. O/F Relaciéon que
existe entre la cantidad del oxidante y la cantidad del combustible.
ORBITA: trayectoria conica descrita por un objeto que se mueve alrededor de un punto
celeste de referencia.
OXIDANTE: es el que tiene la funcién de suplir oxigeno al propelente y realizar la com-
bustiéon con el combustible.
PRESURIZANTE: gas que es utilizado para incrementar la presion del sistema en los
tanques del propelente.



SATELITE ARTIFICIAL: cuerpo orbital creado por el hombre que se utiliza para trans-
mitir informacion desde el espacio ultraterrestre a lugares lejanos en la tierra. Sus aplica-
ciones son diversas, la mas importante las telecomunicaciones.

SISTEMA DE PROPULSION: vehiculo que incluye un sistema de motores, tanques,
lineas, y todo el equipamiento asociado necesario para suministrar una fuerza especifica
propulsiva para el vehiculo.

TANQUE: recipiente presurizado que contiene propelente o presurizante para ser usado
en un vehiculo tipo cohete, equipado con un sistema de fluidos.

TIEMPO DE QUEMADO: intervalo de tiempo para el propelente solido, desde el mo-
mento inicial de funcionamiento hasta la terminaciéon del combustible. TOBERA: es un
conjunto en el cual, la corriente fluida aumenta de velocidad a costa de disminuir su
presiéon, generando la expansion de los gases a la atmoésfera y un empuje adicional al dis-
positivo.

VELOCIDAD CARACTERISTICA: es la méxima velocidad que pueden generar los gases
de escape del propelente sin necesidad de la zona de expansion.



Abreviaturas

m Flujo masico.

meomy Flujo masico del combustible.
me; Flujo masico del oxidante.

7 Tasa de regresion.

Ay Aumento de velocidad.

At Tiempo de empuje.

a velocidad del sonido.

ay Aceleracion final.

a0y Aceleracién inicial en Y.

a.. Aceleraciéon inicial en X.

A, Area de quemado.

A, Area e la zona convergente.

A, Area de salida de la tobera.

A; Area de la garganta de la tobera.
Cx Velocidad caracteristica.

D, Diametro de salida.

D; Diametro de la garganta.

F Empuje.

HTPB hydroxyl-terminated polybutadiene.
g Fuerza de gravedad.

Isp Impulso especifico.

L; Longitud en la zona convergente.

L. Longitud en la zona divergente.



LEO Low orbit earth.

L. Longitud de la camara de combustién.
In Logaritmo natural.

Ly, Longitud del tanque oxidnte.

m Masa total del motor cohete.

M.,y Masa combustible.

M. Numero Mach a la salida.

my¢ Masa final.

m, Masa inicial.

m,, Masa oxidante.

m, Masa del propelente.

m,, Masa de la carga paga.

(MR) Relacién de masas.

N>O Oxido nitroso.

O/ f Relacién oxidante/combustible.

r. Radio de salida.

r Radio en la garganta.

T, Temperatura incial.

Tt Temperatura en la garganta de la tobera.
t, Tiempo maximo.

(up), Componente horizontal de aceleracién.
(up)y, Componente vertical de aceleracion.
v, Volumen de quemado.

v.¢ Volumen de la camara de combustion.

U, Volumen oxidante.



Ve Volumen del tanque o6xidante.

Vioz1 VOlumen tapas esfericas.

Vtor VOlumen cuerpo cilindrico.

w, Carga propulsora 1til.

Y, Altura maxima.

0 Angulo de la zona divergente.

px Densidad en la garganta dela tobera.

pc.omb Densidad combustible.

po Densidad inicial.

po Densidad oxidante.

pp Densidad propelente.

A Eficiencia de la geometria del motor.

w Peso de despegue.
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Diseno conceptual de un motor cohete
hibrido para transporte de un satélite de
pequeno porte a uno orbita LEO

Resumen

El presente trabajo de grado muestra el proceso llevado a cabo del diseno conceptual
de un motor cohete hibrido, cuya misién principal sera llevar un satélite de pequenio porte
a una orbita LEO. En este proceso se debe analizar el propelente mas 6ptimo para el
motor cohete, determinar la mezcla oxidante-combustible méas adecuada junto con sus
propiedades, eficiencia de combustion y asi mismo disminuir el costo, los efectos ambien-

tales y la tasa de regresion.

Posteriormente siguiendo una metodologia de investigacion aplicada del diseno con-
ceptual del motor cohete hibrido y con la informacién recopilada se establece el dimen-
sionamiento y geometria del cohete. Dentro del proceso de diseno conceptual se eligen los
componentes quimicos del propelente més adecuados para el rendimiento del motor cohete
y se hace una estimacion de los posibles materiales estructurales, por otro lado, se hallan
caracteristicas técnicas y operativas importantes como lo son el flujo masico, presiones,
temperaturas y velocidades de salida del flujo, asi como también el dimensionamiento del
ducto propulsivo y la fuerza de empuje necesaria para el despegue, teniendo en cuenta las
aceleraciones que debe soportar el vehiculo, por disposicion de sus componentes estructu-
rales, sistemas y subsistemas.

Finalmente se hace una comparacion del diseno conceptual del motor cohete hibrido
obtenido en el presente trabajo con respecto a articulos y otros proyectos de grado to-
mados como referencia, asi mismo se realiza una comparacién de este tipo de motor con
el motor cohete liquido y sélido, donde se muestran variables de rendimiento, seguridad,

empuje, costos, eficiencia, entre otros.

Palabras claves: Cohete hibrido, érbita LEO, sételite, propelente hibrido, tobera.
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Capitulo 1

Introduccion

La propulsion de tipo hibrido no es un concepto nuevo, este tipo de propulsion combina la
tecnologia de propulsion sélida y liquida, ya que el material que se encuentra en la cdmara
de combustion es solido, mientras que el oxidante liquido se encuentra almacenado en
tanques’. El motor que utiliza este tipo de propulsion es més seguro debido a que posee
materiales inertes en la camara de combustién y el paso de oxidante esta controlado por
medio de una valvulaZ.

El empuje requerido, segin la mision del cohete que utilice este tipo de motor, puede
ser obtenido al combinar diferentes tipos de materiales para lograr una mezcla adecuada
entre un oxidante y su combustible. Uno de los materiales mas utilizados para este tipo de
motores hibridos son el hydroxyl-terminated polybutadiene (HTPB) como combustible y
oxido nitroso como oxidante probados en la primera aeronave comercial en ir al espacio
hasta la termosfera. Sin embargo, existe otros tipos de combustibles como parafina y el
acrilico, y como oxidante liquido se encuentran otras opciones como oxigeno industrial y
oxigeno liquido 3.

Este documento contiene la elaboracion del diseno conceptual de un motor cohete
hibrido, se presenta el desarrollo matematico, seleccion de materiales y propelente, por-
centajes de oxidante-combustible, propiedades generales y dimensiones finales segun la
mision adoptada para el motor cohete hibrido y finalmente se obtiene una representacion
grafica por medio de un software de diseno. El presente trabajo de grado fue elaborado
con la colaboracién de la Escuela de Ingenierfa de San Carlos (EESC-USP) gracias al
intercambio académico realizado en el semestre 2018-1.

1G. P. SUTTON. (2001). Rocket propulsion elements. Toronto: seventh edition.

2Nieto, L. A., Cepeda, C. E. M., Rodriguez, L. A. ANALISIS Y DISENO DE MOTOR COHETE
CON COMBUSTIBLE HIBRIDO EXPERIMENTAL.

3De Oliveira Alcaria Fuerreiro, Pedro Paulo, 2013. “Preliminary Study of a Hybrid Rocket”
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Capitulo 2

Planteamiento del Problema

Los motores cohetes han tenido un desarrollo importante a lo largo del siglo XX y lo
transcurrido del siglo XXI*, las primeras investigaciones sobre el motor cohete hibrido
fueron realizadas en la decada de 1930 en IG Farben (Alemania) y a su vez en California
Rocket Society (Estados Unidos). En Alemania fueron desarrollados los primeros experi-
mentos del motor cohete hibrido tomando como propelente carbén y NoO3. Posteriomente
diferentes empresas han trabajado en el desarrollo de estos tipos de motores una de ellas
es la NASA la cual prob6 con éxito un motor cohete hibrido que aumenta la seguridad
operativa y reduce los costos a diferencia de otros tipos de motores (sélido y liquido)®.
Por otro lado, se han realizado pruebas mas detalladas del funcionamiento de estos tipos
motores, lo cual esta generando confianza para su uso, esto se puede observar en proyectos
empresariales como el de VIRGINGALACTIC donde fue disenada una aeronave la cual
tenia las capacidades para ser la primera aeronave en llevar tripulacién al espacio denomi-
nada SpaceShipTwo, la cual cuenta con una propulsion hibrida que combina elementos
de combustion sélida y oxidante liquido’. Sin embargo, este tipo de propulsién sigue en
estudios para la industria aerondutica, a pesar de ser un tipo de propulsion segura, hubo
inconvenientes con el vehiculo espacial SpaceShipTwo el 31 de Octubre del 2012, por lo
tanto, se generaron retrasos en los vuelos de prueba realizados por VirginGalactic.®

El motor cohete hibrido puede considerarse como no convencional ya que no es comun
su uso para misiones espaciales, proyectos academicos e investigaciones, en su lugar se
disenan lanzadores de propulsion sélida y liquida, pese a que no es muy conocido, se han
encontrado ventajas en este tipo de motor tales como la facilidad de regular el paso del

4Envolucién del cohete, tomado de pwg.gsfc.nasa.gov/stargaze/Mrockhis.htm

SHumble, Ronald; Gary, Henry; Larson, Wiley (1995). Space Propulsion Analysis and Design. McGraw-
Hill.

6NASA. 2003. “ Nasa Test Environmentally Friendly Rocket Fuel”. Recuperado el 30 de 04 de 2017,
NASA

TGALACTIC, V. (s.f.). “Our Vehicules Virgin Galactic” Recuperadoel 30 de 04 de 2017.

8www.xataka.com/espacio/la-nave-espacial-para-turistas-de-virgin-galactic-reanudara-sus-pruebas-
en-febrero-de-2016
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oxidante lo que conlleva a evitar accidentes en la combustion y por el tipo de material
inerte utilizado su sistema no seria explosivo, ademas de la reduccién del tiempo y el costo
de produccion en comparaciéon con un motor cohete sélido.

Las universidades colombianas en pro del desarrollo tecnolégico y cientifico del pais
a lo largo de la tultima década, han intentado incursionar en el ambito espacial, estas
iniciativas se han hecho visibles a través de diferentes proyectos, como es el caso del pico
satélite desarrollado por la Universidad Sergio Arboleda que entré en operacién en el
ano 2007°. También se han observado trabajos y desarrollos de motores cohete que usan
combustibles sélidos por parte de la Universidad De Los Andes, que incluso tiene adelantos
con combustibles liquidos; la Universidad San Buenaventura y la Fundacién Universitaria
Los Libertadores, por su parte han disenado cohetes sonda con propulsiéon sélida. Con
este trabajo de grado se pretende aumentar el conocimiento y el uso de tecnologias en
pro del desarrollo de otros tipos de motores de cohete, logrando a su vez que disminuya el
costo y tiempo de construccién con un motor cohete hibrido, ademas de dar los primeros
pasos de la Fundacion Universitaria Los Libertadores en tecnologias aeroespaciales con el
objetivo de establecer pardmetros para la creaciéon de misiones espaciales.

Por consiguiente se genera la siguiente pregunta de investigacion: ;Es posible disenar
un motor cohete con propulsiéon no convencional capaz de transportar un satélite de

pequeno porte a una altura minima de 100 km?

YARBOLEDA, S. (s.f.). “Libertad 1 Sergio Arboleda” Recuperado el 30 de 04 de 2017.



Capitulo 2. Planteamiento del Problema

2.1 Objetivos

2.1.1 Objetivo General

Realizar el diseno conceptual de un motor cohete hibrido, que permita transportar a

una érbita baja de la tierra (LEO) un satélite de pequeno porte.

2.1.2 Objetivos Especificos

e Determinar el empuje y dimensiones necesarios para alcanzar una érbita baja de

100 km con su respectiva masa y carga util.

e Determinar los materiales adecuados para el propelente del cohete (mezcla oxidante-
combustible).

e Determinar las etapas que debera tener el motor cohete hibrido, teniendo en cuenta

la propulsion necesaria para la mision a cumplir.
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2.2 Justificacion

Luego de varios anos de la segunda guerra mundial, los conflictos entre Estados Unidos
y la URSS dieron paso a la carrera espacial, existiendo previamente una rivalidad en
materia armamentistica, en tecnologias de cohetes y misiles, asi que surge la ambicién de
ambas potencias por la conquista del espacio, donde se marcaria un precedente mas que
importante!®.

La carrera espacial generd para el hombre en la década de los afios 50’s un gran avance
con connotaciones de innovacion, esta era inicio gracias a la URSS el 4 de octubre de 1957
al colocar en érbita terrestre por primera vez un satélite artificial con ayuda de un cohete
lanzador. Un mes mas tarde volveria a realizar un lanzamiento con el Sputnik II, el cual
llevaba a bordo a un ser vivo: Laika, una perra labradora que se convirtié en cosmonauta'®.
Después de algunos intentos fallidos, los Estados Unidos utilizaron un cohete Jupiter-C
para llevar su Explorer 1 Satélite al espacio el 1 de febrero de 1958'2. El programa de
transbordadores espaciales de la NASA (1981 a 2011) usé cohetes sélidos por primera vez
para transportar a los humanos al espacio. A diferencia de los cohetes liquidos, los sélidos
no se pueden apagar lo cual fue un gran riesgo para las vidas que llevaba.

Para el 2018, varias companias en diferentes paises fabrican cohetes no tripulados
(Estados Unidos, India, Europa y Rusia) los cuales son utilizados para enviar rutinaria-
mente cargas militares y civiles al espacio. Y asi mismo cientificos e ingenieros continiian
trabajando para el desarrollo futuro de cohetes aiin mas sofisticados.

Segun Casalino y Pastrone (2002) hay un gran interés en Europa por el cohete hibrido
Propulsiéon (HRP o HPRE) como una opcién para el sistema de propulsiéon de bajo costo
para orbita de satélites pequenos de transferencia. Las caracteristicas de los motores hibri-
dos son muy competitivas en muchas aplicaciones, desde grandes lanzadores a pequenos
impulsores de transferencia de orbita y control de altitud. El motor cohete hibrido tiene
una variedad de ventajas, en comparacién con la propulsién sélida y liquida. Algunas de
las principales ventajas de los motores hibridos son la posibilidad de estrangulamiento,
reinicio, mayor seguridad y fiabilidad, lo cual es un factor relevante a considerar debido a
el &mbito en que serd utilizado este motor cohete.'?.

El uso de proyectos con tecnologias aeroespaciales debe verse como una oportuni-
dad de incentivar a las nuevas generaciones en Colombia y aumentar el conocimiento e
investigacion sobre estas tecnologias a futuro.

Al implementar otro tipo de propulsién en motores cohete, junto con las principales
ventajas que ofrece un motor cohete hibrido, se incentiva al desarrollo actual y desarrollo

ODanny Perez, 2017 “Sputnik: A 57 afios del lanzamiento a la era espacial”.
IARBOLEDA, S. (s.f.). “Libertad 1 Sergio Arboleda” Recuperado el 30 de 04 de 2017.
12Elizabeth Howell, The History of Rockets, Space.com, October 25, 2018

13De Oliveira Alcaria Fuerreiro, Pedro Paulo, 2013. “Preliminary Study of a Hybrid Rocket”
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de nuevos proyectos de coheteria en la Fundacién Universitaria Los Libertadores y univer-
sidades colombianas que incursionan y desarrollan en este tipo de proyectos, reduciendo
los elevados costos del motor cohete liquido por medio de materiales lowcost y por otro

lado obteniendo un motor mas seguro, eficiente y asequible.
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2.3 Metodologia

Se trabajara para este proyecto la investigacién aplicada que segin Silva y Menezes
(2005) busca generar conocimiento para aplicacion practica, ademds, se utilizard tam-
bién la investigacion exploratoria que de acuerdo con Gil (2002) realiza levantamiento
bibliografico por medio de andlisis de ejemplos que incentivara la comprensién del proble-
ma. Se realizard el estudio del motor cohete hibrido de una forma cualitativa obteniendo
los datos del diseno preliminar para la 6ptima construccién a futuro, dimensionando el
motor por medio del programa CATTA con el fin de determinar los procesos de cada una
de las etapas a cumplir del motor cohete hibrido.

Diseno Metodolégico

El desarrollo de la metodologia usada en la concepcion del proyecto tendra las siguien-
tes etapas:
Etapa 1: Fundamentacién tedrica de los conceptos de los cohetes hibridos.
Etapa 2: Revision de las referencias bibliograficas enfocada en la tecnologia de los cohetes
hibridos.
Etapa 3: Desarrollo del cohete hibrido para llevar un pico satélite a una érbita leo.
Etapa 4: Discusiéon del desarrollo del cohete propuesto.
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Marco Tedrico / conceptual

3.1 Tipos de propulsién quimica

3.1.1 Propulsién sélida

El propelente a quemar se encuentra almacenado en la camara de combustion. Al
propelente solido se le llama grano el cual contiene todos los elementos quimicos para
una combustion completa. La quema inicial tiene lugar en las superficies internas de la
perforacion del cilindro del grano. La cavidad interna crece a medida que el propelente se
quema y se consume. El gas caliente resultante fluye a través de la boquilla supersénica
para impartir empuje. Una vez encendido, la combustién del motor procede de manera
ordenada hasta que practicamente se ha consumido todo el propelente. No hay sistemas
de alimentacion ni valvulas, el sistema de propulsién solida y su distribucion se puede

observar en la figura 3.1'4.

Figura 3.1: Sistema de propulsion sélida

Grano
propelente

~~ Ranuras

Cuerpode la caja del engrano
motor

Dispositive d
apertura de
terminacign de
empuje

Fasa

........

Fuente: Adaptado de Sutton (2001)
Traduccion libre

El propelente sélido utiliza la energia obtenida de una reacciéon exotérmica entre un

1G. P. SUTTON. (2001). Rocket propulsion elements. Toronto: seventh edition.

11



Diseno conceptual de un motor cohete hibrido para transporte de un satélite de pequeno porte a una
orbita LEO

oxidante y un reductor sélido, la velocidad de quemado depende de la composicién del
combustible y la geometria de la superficie. Esta varia durante el proceso de combustion.

En las mezclas homogéneas se puede tener una combinacién de oxidante y reductor en
la mismas moléculas o sustancias que contienen oxigeno, en los compuestos se hace entre
un oxidante y reductor®®.

Una desventaja de este tipo de motor es que una vez este comience su encendido no se
puede controlar ni apagar, también presenta un impulso especifico bastante bajo debido
a la baja energia quimica del propulsor sélido'®. Sin embargo, el propelente del motor
cohete solido es facil de almacenar y manejar, su simplicidad también lo hacen una buena
opcién siempre que se necesite grandes cantidades de empuje!”.

3.1.2 Propulsién liquida

Es un tipo de carburante cuyos componentes se presentan en forma liquida, es una
fuente de energia termoquimica que habitualmente se utiliza en cohetes como medio de
propulsion. Este tipo de propulsién tiene un impacto significativo en la eficiencia y el ren-
dimiento, cuenta con tanques los cuales son los encargados de almacenar el combustible!®.

Este tipo de propulsiéon como su nombre lo indica utiliza liquidos ya que poseen una
densidad razonablemente alta lo que permite que el volumen de los tanques sea relativa-
mente bajo, asi mismo permite el uso de tanques propulsores de baja masa, dando como
resultado una elevada proporcién de masa'®.

Los motores cohete liquidos tienen como ventaja que su impulso especifico es mas
alto a comparacién que los demés tipos de propulsion quimica, sin embargo, como des-
ventaja tiene que es mas complejo su sistema y funcionamiento, lo que a su vez genera
que sea un sistema de propulsion con costos muy elevados. Este motor puede consistir
en un solo producto quimico (monopropellant) o una mezcla de dos productos quimicos
(bipropellants)?. Los sistemas de motores de cohetes de liquido se pueden clasificar en
dos grandes categorias, alimentados a presion y alimentados por bomba, en general, estos
sistemas no se utilizan indistintamente para la misma aplicacién?!. En la siguiente figu-
ra (3.2) se puede observar un esquema del sistema de propulsién liquida alimentado por

presurizacion.

15 Luque, A. (2002). Maquinas termicas motoras. Catalunya: First edition.

6 Turner, M. (2009). Rocket and spacecraft propulsion. chichester: third edition

1"Black, The Evolution of ROCKET TECHNOLOGY, 3rd Ed., 2012, payloadz.com ebook/History pp.
109-112 and pp. 114-119

18Black, The Evolution of ROCKET TECHNOLOGY, 3rd Ed., 2012, payloadz.com ebook/History pp.
109-112 and pp. 114-119

19G. P. SUTTON. (2001). Rocket propulsion elements. Toronto: seventh edition.

2ONASA. (10 de 09 de 2000). NASA. Recuperado el 20 de 06 de 2017, de NASA:
www.nasa.gov/topics /technology/hydrogen/hydrogen suel, f.hoice.html

2INASA. (1972). Liquid propellant rocket combustion intability. Washington D.C. [PDF FILE].
ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/19720026079.pdf
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Figura 3.2: Sistema de propulsion liquida

Fuente: Adaptado de Sutton (2001)
Traduccion libre

3.1.3 Propulsion hibrida

Entre los conceptos de propulsion espacial se encuentran también los motores de pro-
pulsién sélida y liquida, donde sus componentes se encuentra almacenados en una fase.
Con el paso del tiempo y el avance de la tecnologia se intenta potencializar la propulsién
de los cohetes, por esta razén se han implementado motores hibridos, este es un sistema de
propulsiéon quimica que combinan ambos tipos de propulsiones anteriormente nombradas,
donde el combustible y el oxidante se encuentran almacenados en diferentes estados de
la materia. El combustible sélido se encuentra en el grano propelente, donde también se
encuentra ubicada la camara de combustion, El grano de combustible contiene numerosos
puertos de combustion axial que generan vapor de combustible para reaccionar con el
oxidante inyectado. La fase liquida, (el oxidante), se desplaza desde su tanque contenedor
hasta el grano propelente, por medio del uso de bombas hidraulicas o de un tanque presu-

13
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rizado, esto regulado por las respectivas valvulas ?2. El oxidante puede ser un liquido no
criogénico (almacenable) o criogénico, segin los requisitos de la aplicacién®3. Cuando el
oxidante alcanza el combustible sélido, se inicia la quema producida por un ignitor, para
lograr que los gases producidos por la combustién pasen por la tobera de salida, consi-
guiendo de esta manera un aumento en la velocidad del flujo de salida, lo que produce un
empuje. Los elementos del sistema de propulsion hibrida mencionados anteriormente se
pueden observar en la figura 3.3.

Los experimentos mostraron que los principales factores que influencian el proceso de
combustiéon son la tasa de transferencia de calor de la llama a la superficie sélida y el
calor de descomposicién térmica del combustible en la fase sélida (Altman and Humble,
Hybrid Rocket Propulsion Systems, 1995). El flujo de masa, que esta regulado por la tasa
de flujo de la fase liquida, determina la tasa de calor generada en la zona de combustion vy,
por lo tanto, la transferencia de calor y la magnitud del empuje desarrollado por el motor
(Boardman, 2001).

Se han evaluado experimentalmente diversas combinaciones de combustibles sélidos y
oxidantes liquidos, asi como combustibles liquidos y oxidantes sélidos para uso en motores
de cohetes hibridos.

En la figura 1 se puede observar la configuracién mas usual del motor cohete hibrido.

Figura 3.3: Sistema de propulsién hibrida (Sutton)

{ Regul:ui-}r
| | . Combustible

i\
| = Invector de
cxidante

Valvola

Fuente: Adaptado de Sutton (2001)

Traduccidon libre

Ventajas y desventajas

Algunas de las ventajas que tiene la propulsién hibrida es que para diversas combi-
naciones de propelente, los gases de escape son ambientalmente seguros. Esto es debido

a que tiene capacidades de encendido, detencién y reinicio, ya que el motor puede ser

2Nieto, L. A., Cepeda, C. E. M., Rodriguez, L. A. ANALISIS Y DISENO DE MOTOR COHETE
CON COMBUSTIBLE HIBRIDO EXPERIMENTAL.
BG.P.SUTTON.(2001). Rocketpropulsionelements.Toronto : seventhedition.
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controlado mediante la velocidad de flujo del propelente liquido, que a su vez contro-
la la velocidad de combustién del propelente solido, también tiene una mayor seguridad
durante la fabricacién, almacenamiento y operacién.

Las desventajas que se presentan en los cohetes hibridos son??:

e Tasa de regresion pequena.

e Para camaras de combustion de mas de 30 cm de didmetro, el grano de combustible

necesita multiples puertos de combustion.

e La relacion de mezcla y el impulso especifico varia durante la operaciéon de estado

estacionario y la aceleracion.

e La relacion de oxidante a combustible varia con el aumento del didametro del puerto
de grano de combustién durante la combustion, lo que puede reducir el rendimiento.

e El diseno presenta algunas dificultades debido a la falta de datos experimentales
para algunas combinaciones de propelentes.

Aplicaciones

e Aumento de empuje. La regulacion del caudal de oxidante se puede utilizar para
determinar la trayectoria de maximo rendimiento. Se debe considerar también la
posibilidad de utilizacién en propulsores acoplados a los motores principales, si el
empuje total obtenido es inferior al necesario para, por ejemplo, alcanzar orbitas
elevadas.

e Cohete sonda, debido a su bajo costo, seguridad de operacién y amplia gama de
pares propulsores disponibles, este sistema sigue siendo un de los preferidos en los
medios aficionados y académicos.

e Cohetes técticos, Si el vuelo no es muy restringido, la administracion del flujo del
oxidante y del empuje producido, es una gran ventaja en comparacion con los mo-

tores s6lidos?®.

Segun la empresa Virgingalactic la propulsion hibrida es el medio econémico de llevar
objetos y personas al espacio més eficiente, seguro y econémico que se pueda conocer en

nuestros tiempos.

240. Alcaria, Pedro Paulo,Preliminary Study of a Hybrid Rocket, Lisboa, 139p, Master of Science
Degree inMechanical Engineering, 2013
Ibid., p.7
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3.2 Propulsiéon idnica

Estos propulsores tienen impulsos especificos altos por lo que requieren una cantidad
significativamente menor de propulsor para una misién que la que se necesitaria con la
propulsién quimica. Incluso se considera que la propulsion idnica es una misién habilitada
para algunos casos en los que no se puede llevar suficiente combustible quimico en la nave

para cumplir la misién deseada.

Un propulsor de iones ioniza el propelente agregando o eliminando electrones para
producir iones. La mayoria de los propulsores ionizan el propulsor por bombardeo de
electrones: un electron de alta energia (carga negativa) colisiona con un dtomo propulsor
(carga neutra), liberando electrones del atomo propulsor y dando como resultado un ion
cargado positivamente. El gas producido consta de iones positivos y electrones negativos
en proporciones que resultan en una carga eléctrica total. Esto se llama un plasma. El
plasma tiene algunas de las propiedades de un gas, pero se ve afectado por los campos
eléctricos y magnéticos. Ejemplos comunes son los rayos y la sustancia dentro de las

bombillas fluorescentes.

El propelente méas comun usado en la propulsion de iones es el xenén, que se ioniza
facilmente y tiene una masa atémica alta, generando asi un nivel deseable de empuje cuan-
do los iones se aceleran. También es inerte y tiene una alta densidad de almacenamiento;

por lo tanto, es adecuado para el almacenamiento en naves espaciales®.

3.3 Historia del motor cohete hibrido

Grandes empresas e institutos como Chemical Systems Division, Lockheed Propulsion
Company, Stanford Research Institute, ONERA (Agencia Espacial Francesa) y NASA
(Administracién Nacional de Aerondutica y del Espacio en los Estados Unidos) han in-
vertido en el desarrollo de la propulsién hibrida. En la figura 3.4 se puede observar algunos
de los proyetos a lo largo del siglo XX, lo cual demuestra que este concepto de propulsion

hibrida no es nuevo.

26Michael Patterson, NASA - Ion Propulsion, NASA Glenn Research Center, Jan. 11, 2016
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Figura 3.4: Historia del motor cohete hibrido.
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Vuelo a 1500 m Combustibe HNO3 y combustible tagaform
LOX/Colloidal Benzene 20 kg de carga otil a 80 km
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. N20O {(Alemania) AMROC desarrolla grandes hibridos.
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Fuente: Adaptado de Zandbergen (2013)
Traduccion libre.

Se llevaron a cabo una serie de pruebas a mayor escala con motores hibridos GOX
en la Instalacion de Combustién Hibrida (HCF) del Centro de Investigacién Ames de la
NASA. Estas pruebas mostraron un buen acuerdo con los flujos a pequena escala, baja
presion y pequena masa realizados por los laboratorios de la Universidad de Stanford.
Por lo tanto, confirmé una tasa de regresién mas alta a los combustibles solidos basados
en parafina con presiones de cadmara y condiciones de flujos de masa representativos de
las aplicaciones comerciales. Las primeras aplicaciones de HRPE fueron cohetes sonda,
vehiculos de lanzamiento, microsatélites y misiles tacticos. Sin embargo, hoy en dia, esta
tecnologia se aplica en sustitucion de lanzadores solidos y también en vehiculos tripulados,
como el Space Ship One y més recientemente el Space Ship Two (Figura 3.5)27.

270. Alcaria, Pedro Paulo, Preliminary Study of a Hybrid Rocket, Lisboa, 139p, Master of Science
Degree in Mechanical Engineering, 2013.
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Figura 3.5: Space Ship One y Space Ship Two.

Fuente: Zandbergen (2013)

En los estudios se usé oxigeno criogénico (LOX), oxigeno gaseoso (GOX), perdxido
de hidrégeno (H202) y éxido nitroso (N20), como agentes oxidantes y carbén, grafito,
hidrocarburos ligeros, HTPB y polietileno (PE) como combustibles en motores hibridos®®.
En muchos casos se elige el éxido nitroso N20 como oxidante porque no es toxico, se puede
almacenar a temperatura ambiente, es autopresurizante, es econémico y facil de manejar,
pero presenta un rendimiento menor que el HTPB. En el desarrollo del proyecto Matador
de NASA (CAVENY et al, 2003) se utiliz6 combustible de polietileno (HDPE) y mezcla
de metacrilato de polimetilo (PMMA) con polibutadieno terminado en hidroxilo (HTPB)
donde los programas de exploracion de la Luna y Marte demandaban soluciones creativas
que combinaran lo mejor del pasado con lo mejor del presente y del futuro.

Almeida y Santos (2005) disefiaron, construyeron y lanzaron dos prototipos de cohetes
hibridos basados en parafina y éxido nitroso. Se cree que es el primer lanzamiento de
cohetes hibridos de parafina en América Latina. SD-1 es otro motor de cohete hibrido de
parafina-N20 disenado y lanzado por Contaifer (2006). El prototipo alcanzé 5000 m de
altura y transporté una computadora a bordo y un sistema de recuperacién®.

Entre otros cohetes con combustible HTPB estén el Unity IV (1995), de la Universidad
Brigham Young y la Universidad Estatal de Utah, ambos de Utah, EE. UU. El Unity IV,
utilizado como oxidante de oxigeno gaseoso. En 2003, se lanzé una version mas grande,
nuevamente con HTPB como combustible solido y ahora 6xido nitroso como oxidante.

Zakirov et al. (2001) probaron el uso de 6xido nitroso como propelente y lo compara-
ron con otros propelentes convencionales. En esta investigacion se concluyé que el 6xido

nitroso es un propulsor prometedor para misiones futuras de satélites pequenos y de bajo

28 Almeida, L. A. R., Santos, L. M. C., (2005). Projecto, Construgiao e Lancamento de um Foguete
Hibrido a Base do Par Propelente Parafina — N20. Projecto de Graduagao. Universidade de Brasilia, 83.

290. Alcaria, Pedro Paulo,Preliminary Study of a Hybrid Rocket, Lisboa, 139p, Master of Science
Degree inMechanical Engineering, 2013
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costo. Por otro lado debido a algunos accidentes con éxido nitroso, deben tomarse pre-
cauciones de manejo y procedimientos, Thicksten et al. (2008) Karabeyoglu et al. (2008)
presentaron un modelo de los eventos de descomposicion de éxido nitroso. Ademaéas de
su potencial riesgo de descomposicion, si se maneja adecuadamente, N20 es uno de los

oxidantes mas seguros que se utilizan en los sistemas de propulsién de cohetes, hoy en
dfa3?.

3.4 Rendimiento

Es muy dificil obtener tasas de regresion del combustible comparables a las tasas
de combustion del propulsante en los motores de cohetes sélidos. Consecuentemente, los
disenos de motores hibridos de alto empuje practicos deben tener miltiples perforaciones
(puertos de combustién) en el grano de combustible para producir el drea de superficie
de combustible requerida. El rendimiento de un motor hibrido (definido en términos de
impulso especifico entregado) depende criticamente del grado de mezcla de flujo alcanzado
en la camara de combustion.

El alto rendimiento proviene de la alta eficiencia de combustiéon que es una funciéon
directa de la minuciosidad con la que el oxidante no quemado que escapa del puerto de
combustion se mezcla con combustible no quemado desde dentro de las subcapas de la
capa limite. Los multiples puertos de combustion sirven para promover una alta eficiencia
de combustion como resultado del entorno de mezcla turbulenta para el combustible y el

oxidante que no han reaccionado (ver figura 3.6)3!.

Figura 3.6: Esquema transversal de un grano de combustible multipuerto

Crano Propelente

Carcasa del motor

A

Puertos de
com b tidn

Fuente: Adaptado de Sutton (2001)
Traduccion libre

30Tbid., p.10
31G. P. SUTTON. (2001). Rocket propulsion elements. Toronto: seventh edition.
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El ntimero de puertos de combustién requeridos es un problema de optimizacién del
motor que debe tener en cuenta el nivel de empuje deseado, los cambios aceptables en
la relacion de mezcla durante la incineracion, las restricciones de longitud y didmetro del
motor y la velocidad de masa deseada del oxidante. El diseno del motor hibrido del cohete
generalmente comienza especificando un nivel de empuje deseado y un sistema propul-
sor. Posteriormente, la seleccion de la relacion deseada de mezcla oxidante-combustible
operativa (relacién O / F) determina la velocidad caracteristica del propulsor. Una vez
que se especifican la velocidad caracteristica y la relacién de mezcla, se puede calcular
la velocidad de flujo de propelente total y la division posterior entre el oxidante y las
velocidades de flujo de combustible necesarias para producir el nivel de empuje requerido.

El indice de flujo de combustible necesario en un hibrido esté determinado por el area
total de la superficie del combustible (perimetro y longitud de los puertos de combustion)

y la tasa de regresién del combustible.3?

3.5 Clasificacion de satelites

La clasificacion de los satelites segun su peso y tamano se pueden ver expresado en el

siguiente cuadro:

Cuadro 3.1: Tipos de satelites segiin su peso
Clasificacion segiin su peso

Grandes Satelites | Mas de 1,000 Kg
Satelites medianos | 500 a 1,000 Kg
Mini-satelites 100 a 500 Kg
Micro-satelites 10 a 100 Kg
Nano-satelites 1al0Kg
Pico-satelites Menos de 1 Kg

Fuente: B. Garcia.

32Thid., p.586
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Capitulo 4

Estado del arte

Este capitulo contiene la revision bibliografica utilizada como referencia para el desarrollo
diseno conceptual del motor cohete hibrido.

4.1 Diseno y contrucciéon de un motor cohete hibrido.

El proyecto tiene como finalidad el disenio y la construcciéon de un motor de propul-
sién tipo cohete. Asi mismo, el estudio de la idoneidad del motor cohete tipo hibrido
para el proposito docente del proyecto. Para su diseno, se partié del motor cohete de
demostracion del Departamento de Aeronautica y Aeroespacial del Instituto Tecnologico
de Massachusetts (MIT). El disefio 3D de las piezas se ha realizado con el programa Solid
Edge (Siemens), tomando como base el esquema de un motor de cohete hibrido, como
resultado se tiene el cohete experimental de propulsion hibrida, su diseno mostrado en las
figuras 4.1, 4.2 y 4.3%.

33Corteguera, C. Disefio y contruccion de un motor cohete hibrido. Madrid: first edition, 2013.
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Figura 4.1: Estructura del motor.

Fuente: Seisdedos Coteguera (2013)

Para este motor cohete hibrido fue escogido como propelente polimetilmetacrilato
(PMMA) para fabricar el grano o combustible y como oxidante Oxigeno (Os) . El diseno
esta compuesto principalmente en tres bloques:

1) Bloque frio: este es un bloque de metal, fabricado en una sola pieza, por el que
se introduce el oxidante por su extremo, contiene el sistema de encendido que consta de
via de alimentaciéon de metano y bujia de encendido. En el otro extremo se une con el

combustible.

2) Bloque combustible: barra de polimetilmetacrilato (PMMA) a la que se le ha practi-
cado un taladro central para permitir el paso del oxidante. Al vaporizarse su pared interior
y mezclarse con el oxidante se produce la combustién.

3) Bloque caliente: bloque metalico, fabricado en una tnica pieza, en el que se com-
pleta la combustién (postcombustor). También contiene la tobera de salida en grafito y
una boquilla para mejorar el mezclado a la entrada del bloque, realizada en este mismo

material®?.

34 Corteguera, C. Disenio y contruccion de un motor cohete hibrido. Madrid: first edition, 2013.
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Figura 4.2: Esquema del montaje en Solid Edge.

Fuente: Seisdedos Coteguera (2013)

Figura 4.3: Motor cohete encendido.

Fuente: Seisdedos Coteguera (2013)

4.2 Diseno conceptual y preliminar de un vehiculo
que transporta carga tutil de una tonelada desde

la superficie de la tierra a 6rbita baja.

El objetivo de este proyecto es realizar el diseno de un cohete portador para orbitas
bajas con capacidad de una tonelada de carga 1til. En el este de determinan nimero de
etapas, combustible apropiado, cargas en la estructura y dimensiones que debe tener el
cohete y sus componentes para cumplir con la mision. Este cohete portador consta de dos
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etapas, la etapa principal es de propulsion liquida para la cual se selecciona como com-
bustible una mezcla criogénica de hidrogeno liquido y oxigeno liquido O/ H,, la segunda
etapa esta compuesta por cuatro boosters de propulsién solida cada uno. La mezcla selec-
cionada para estos boosters por su mayor impulso especifico se escoge Nitrato de amonio,
aluminio y polietilglicol. Algunos datos generales del cohete portador se muestran en la
siguiente tabla. 3.

Figura 4.4: Datos del cohete portador.

Altura 13m.
Diametro maximo 2m.
Masa inicial 6232.8 ka.
Etapas 2
Carga paga 1000 Kg. (LEO 500Km)
Combustibles 2 ETAPA LIQUIDO H; 10,
1 ETAPA SOLIDO NH ,NO4/All C;H,0.
Fuerza empuje 2 ETAPA 60.76 KN
1 ETAPA 91.8 KN
Velocidad maxima 7613 m/s.

Fuente: Murcia, Calderon (2009)

En la figura 4.5 se puede observar la configuracién final del motor cohete, donde
también se puede observar la estructura de la etapa principal, la cual estd compuesta por
sparks y stringers.

35J Murcia, O Calderén. (2009). Disefio conceptual y preliminar de un vehiculo que transporta carga
util de una tonelada desde la superficie de la tierra a érbita baja, Bogota D.c
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Figura 4.5: Diseno del motor cohete.

Fuente: Murcia, Calderon (2009)
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Capitulo 5
Mision

Un sistema es la construccién o coleccion de elementos diferentes que, en conjunto, pro-
ducen resultados que no pueden ser obtenidos por los elementos aisladamente, (INCOSE,
2015 citado por RECHTIN, 2000). Un sistema espacial en concordancia con la definicién
de INCOSE, y de acuerdo con Wertz (2011) consiste en un conjunto de ocho elemen-
tos o componentes, que juntos conforman la arquitectura de la misién, como puede ser
observado en la Figura 5.1.

Figura 5.1: Arquitectura de una mision espacial.
Carga Ut

Segmento Espacial L Arquitectura de
Lt control, comando y
comunicaciones

e ————
Vehiculo Espacial |
. /’f \&'-. =
Orbita - . o
rd

Segmentu & Segemento
Terrestre

Lanzador Segmento

g r|"3||

_______ Misidn
Concepm de

MisiGn

Aplicacidn

Fuente: Adaptado de Wertz (2011)

Cada elemento es necesario e importante, es por este motivo que para poder colocar
un satélite en érbita se debe tener en cuenta el lanzador, que en este caso corresponde al
cohete que llevara el elemento espacial.
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5.1 Mision del cohete hibrido

Segiin Wertz (2011) el Segmento lanzador o cohete: incluye a infraestructura de lan-
zamiento y el cohete que enviara el vehiculo espacial a la orbita correspondiente, sin
embargo, para la elaboracion de este proyecto de grado, el segmento lanzador tinicamente
corresponderd al cohete hibrido que tendra que llevar una carga util de minimo 1kg a una
érbita LEO entre 100 y 350 km sobre el nivel del mar3®.

36WERTZ, J. R.; EVERETT, D. F.; PUSCHELL, J. J. Space mission engineering: the new smad (space
technology library, Vol. 28). Hawthorme, CA: Microcosm Press, 2011.
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Capitulo 6

Analisis y Resultados

6.1 Diseno de motor cohete hibrido

Se define la fuerza del sistema (F) partiendo de la segunda ley de Newton. La fuerza

en funcién de la masa (m) y el cambio de velocidad (4%) se expresa como:

du

F = m— (6.1)
Para realizar el andlisis operacional del cohete se conoce la velocidad final que debe
alcanzar para salir de la atmosfera y alcanzar una orbita LEO, para el andlisis de vuelo del
motor cohete se asume que este esta aplicado a un entorno espacial exterior, es decir que
no hay arrastre ni atraccion gravitatoria significativa. la direccién de vuelo del cohete serda
igual que la direccion del empuje, de esta manera el empuje y flujo masico sera constante

con respecto al tiempo de quemado®”.
La masa del cohete con un flujo masico de propelente constante puede ser expresada

en funcion de la masa inicial m, y el tiempo.

my.t

) (6.2)

m
m=my,— —2.t = my(1 —
» M.ty

Donde ¢ = 1-MR, el cual (MR) se conoce como relacién de masa del cohete, quedando
expresado de la siguiente manera.

m = mo(1 — (1) = mof1 — (1~ ME) ] (6.3)

p P

37D. Ospina, L.C. Roldan. (2013). Disefio conceptual y preliminar de un cohete de tres etapas de
propelente sélido para transportar una carga 1itil de 200 kg a una orbita baja de la tierra.
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A continuacién en la figura 6.1, se puede observar las masas de un cohete, mg es la
masa inicial, antes del despegue, esta igual a la suma de la masa propelente m, mas la

masa final my; la masa final es igual a la suma de las masas inertes del sistema del motor.

Figura 6.1: Masas del cohete.

i

Carga dtil

':"'ln:'z

'.‘iEgLf'ﬂi imf]?
elapa

Frimera

[mgh,
Elipﬂ [m,:'] { o]

( ,

Fuente: Adaptado de Sutton (2001)

Traduccidon libre

Con respecto a las ecuaciones anteriores se tiene que el flujo de propelente es constante
m y el tiempo de combustién del propulsor finito, la masa propulsora total m, es m y la
masa instantanea del vehiculo m = mgy — mt. Segun el libro de sutton la integraciéon de
esto conduce a la velocidad maxima del vehiculo en la combustién del propulsor u, que se
puede lograr en un vacio sin gravedad. Cuando uq es diferente de 0 es llamado a menudo

aumento de velocidad Awu.?®

mo
Au = cln(—) + g (6.4)
my
De la ecuacién anterior se asume que ug es igual a cero, entonces queda la siguiente

expresiéon, donde In es logaritmo natural y ¢ es la velocidad caracteristica:

38G. P. SUTTON. (2001). Rocket propulsion elements. Toronto: seventh edition.
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1 Mo
u, = Au = cln—— = cln— 6.5
Se tiene una relacién de masa del cohete (MR) de 0,3, ya que se asume una eficiencia
estructural del 70, se conoce que para que un cohete consiga salir de la atmosfera este
deberd alcanzar una velocidad méaxima de 11,3 km/s, lo cual estd de acuerdo con a la
relacion de masa, esto se puede ver evidenciado en la figura 6.2.

Figura 6.2: Relacion de masas.
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Fuente: Adaptado de Sutton (2001)
Traduccion libre

A partir de la teoria de los cohetes convencionales, la velocidad maxima que el cohete
debe alcanzar y las propiedades importantes de diferentes posibles propelentes para ser
utilizados en el cohete hibrido, se procede a hacer el analisis del combustible y la mezcla
mas adecuada para el motor cohete segiin la mision que este va a cumplir, junto con
esto se llevara a cabo en el siguiente capitulo la estimativa de las masas, dimensiones y
caracteristicas del cohete hibrido.

Para el diseno de un motor cohete se debe tener en cuenta inicialmente la aplicacion
que este va a tener, las cuales se indicaron anteriormente, ya que segtin esto se realizaran
los calculos respectivos en este capitulo.
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De la ecuacién 6.5 (velocidad méxima), se deberd calcular la cantidad de etapas que
debe tener el cohete para que consiga llegar a una érbita LEO de aproximadamente 100
km de altitud, para este cédlculo se debe considerar algunas propiedades del propelente
escogido, como el impulso especifico. Por lo tanto, primero que se debe hacer el analisis

de las posibles mezclas entre oxidante-combustible y escoger el méas apropiado.

6.1.1 Mezcla oxidante-combustible

Los combustibles de los cohetes hibridos, con pocas excepciones, son polimeros a base
de carbono en forma de plasticos o gomas. Ejemplos de combustibles tipicos incluyen
acrilico (plexiglas), polimetil-metacrilato (PMM), polietileno (PE) y polibutadieno (PB).
Estos polimeros tienen en las terminaciones de sus cadenas hidroxilas y carboxilas, Sutton
(1992). Originalmente, la mayoria de las investigaciones en combustion de los hibridos uti-
lizan el PMM debido al bajo costo, facil acceso, transparencia, lo que lo hace una buena
eleccién para demostraciones del modelo balistico. Sin embargo, el mas popular combus-
tible hibrido es el polibutadieno con una hidroxila en la terminacién, hydroxyl-terminated
polybutadiene -HTPB, un caucho que es extremadamente seguro para la manipulacién.

En la lista de oxidantes ampliamente utilizados se puede encontrar el oxigeno (O2)
liquido o gaseoso, perdxido de hidrégeno (H202), tetréxido de nitrégeno (N204), éxido
nitroso (N20) y flior. Estas posibles mezclas e oxidantes y combustibles se pueden ob-

servar en el cuadro 6.1.

La combinacién de éxido nitroso y polibutadieno terminado en hidroxilo (HTPB) es
uno de los mas comunes en los hibridos. De hecho, esta combinacion ya se utilizé con éxito
en naves suborbitales tripuladas, como se menciona en secciones anteriores en el Space
Ship One de SC (2013), y también es ampliamente utilizada en cohetes de aficionados.
El mismo oxidante utilizado con parafina también es conocido y ha sido estudiado por el
SPG (2013), entre otros®.

Tanto HTPB como cera de parafina son hidrocarburos y comparten caracteristicas
que los hacen adecuados para el sistema propuesto. Son faciles de manejar y almacenar,
no toxicos, de facil acceso y, por lo general, tienen tasas de regresion suficientemente
buenas®.

El uso de oxigeno como oxidante con cualquiera de los combustibles también se ha
considerado. El oxigeno es uno de los oxidantes mas conocidos y de mejor rendimiento en
coheteria.

El é6xido nitroso y el oxigeno gaseoso pueden almacenarse y usarse a temperatura
ambiente, aunque la densidad del oxigeno gaseoso es un orden de magnitud menor que la

390. Alcaria, Pedro Paulo,Preliminary Study of a Hybrid Rocket, Lisboa, 139p, Master of Science
Degree inMechanical Engineering, 2013.
40Tbid., p.14
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del 6xido nitroso, lo que indica que necesitaria un tanque de almacenamiento de un orden
de magnitud mayor (en volumen) para la misma masa de oxidante Para tener la misma
presiéon de almacenamiento, el oxigeno saturado necesitaria mantenerse a una temperatura
criogénica, en cuyas condiciones la densidad de una mezcla de calidad 0.1 es ain inferior

(aunque en el mismo orden de magnitud) que la del éxido nitroso®!.

Cuadro 6.1: Combinaciones de propelente.

Oxidante Combustible Abreviaciéon
Oxido nitroso (N20) | Polibutadieno Hidroxi-terminado | N20O/HTPB
Oxido nitroso (N20) Cera de parafina N20/Par

Oxigeno (02) Polibutadieno Hidroxi-terminado | O2/HTPB
Oxigeno (02) Cera de parafina 02/Par

Fuente: Oliveira (2013)

Cuadro 6.2: Condiciones estequiométricas para combinaciones de estudios de caso.

Combinacién de propelentes | Oxidante/Combustible | Masa del combustible (kg) [ Masa del oxidante (kg)
N20/HTPB 8.95 0.795 7.115
N20/Par 9.50 0.769 7.308
O2/HTPB 3.25 0.795 2.584
02/Par 3.45 0.769 2.653

Fuente: Oliveira (2013)

El cuadro 6.2, muestra que la masa necesaria de 6xido nitroso es mas grande (aproxi-
madamente tres veces mayor) que la del oxigeno, con lo cual se puede decir que el oxidante
es mas decisivo en el rendimiento que el combustible.

Ambos oxidantes tienen problemas relevantes que deben abordarse. Los principales
peligros del manejo de oxigeno liquido son las bajas temperaturas involucradas y la co-
rrosividad del oxidante. Abordar estos problemas requiere procedimientos y equipos ade-
cuados que requieren mayores inversiones. Por otro lado se considera que el 6xido nitroso
es una sustancia mas segura de manejar, sin embargo posee algunos riesgos que se de-
ben tener en cuenta como la descomposicion explosiva y la sobrepresién. Estos pueden
abordarse mediante algunas de las practicas y procedimientos que se usarian con oxigeno
liquido (asegurando estandares de limpieza, compatibilidad de materiales, etc.) pero los

requisitos de control de temperatura no son tan exigentes como con el oxigeno liquido*2.

Cuadro 6.3: Propiedades de los gases.

Propiedades de salida de los gases
Combinacién de propelentes ‘ Temperatura (K) | Densidad (kg/m~3) | Factor de Expansién isoentrépica ‘ Masa molar (kg/kmol) ‘ Velocidad de salida (m/s) ‘ Isp (s)
N20/HTPB 3263 0.9971 1.1396 27.123 2003 204
N20/Par 3190 1.005 1.1385 26.534 2004 205
O2/HTPB 3529 0.8523 1.1253 25.008 2183 223
02/Par 3408 0.8532 1.1213 24.173 2186 223

Fuente: Oliveira (2013)

Thid., p.16
2Thid., p.17
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Teniendo en cuenta las consideraciones anteriores y las propiedades de los gases que
se obtiene el realizar las combinaciones de propelentes, segin el cuadro 6.3, se escoge
como oxidante el 6xido nitroso por sus ventajas con el manejo y almacenamiento, y como
combustible fue escogido el HTPB el cual tiene entre sus propiedades: la mezcla con
catalizadores y agentes de curado para polimerizar. Endurecedor (Resina SUL-4) alargar
las cadenas mer para hacer que HTPB sea mas rigido, mas fuerte y mas duro.

Catalizador (Isonate 143-L), iniciar proceso de polimerizacién. Densidad final 0.9651
g / ml. Entre sus ventajas esta que este material es economico, quimicamente estable,
facilmente disponible, el combustible sélido hibrido mas comin. Por otro lado tiene como

desventajas que su tasa de regresién es baja y posee razones de curado complejas. 43

6.1.2 Balance estequiometrico

Inicialmente para hallar la cantidad de propelente se realiza el balance estequiometrico
de la mezcla del oxidante y el combustible, para esto se debe hacer una evaluacion y anélisis
del oxidante y combustible més éptimo para usar en el motor cohete, esto también segiin
la aplicacién de este. Para esto se debe tener en cuenta cuales con los reactivos y los
productos (ver cuadros 6.4 y 6.5).

A partir de balance estequiometrico se hallan valores importantes para el disenio del
motor cohete, como el flujo masico y masa del oxidante y del combustible. Con esto se
puede llegar a tener una estimativa del volumen de los tanques y del cohete.

Cuadro 6.4: Reactivos.

Reactivos
Estado | Formula
HTPB Solido C4H6
Oxido Nitroso | Liquido N>O

Fuente: Autor

Cuadro 6.5: Productos.
Productos
Bidéxido de carbono | gas | C'Oq
Vapor de agua gas | HyO
Nitrégeno gas | N
Fuente: Autor

Partiendo de las tablas anteriores de reactivos y productos, se obtiene finalmente la

siguiente ecuacion balanceada:

CyHg + 11N,0 — 4CO5 + 3H,0 + 11N, (6.6)

43Washington state university, Hybrid propellant selection

34



Capitulo 6. Analisis y Resultados

A partir de la ecuacién (6.6) fue hallada la relacién (O/F) oxidante-combustible la
cual tiene un valor de 4,07 kg/s, base molar y base masa. También sabiendo que el tiempo
de quema del motor es 120 s, se halla el flujo masico del propelente el cual tiene un valor
de 7 kg/s. De esta manera con (O/F) y el flujo masico del propelente m,, es posible hallar
el flujo mésico del oxidante y combustible, siendo 5,62 kg/s y 1,381 kg/s respectivamente.
Esto quiere decir que siendo la masa total del propelente 840 Kg y el tiempo de quema de
120 s, se tiene una masa de 674,4 kg de oxidante y 165,72 kg de combustible, equivalente
también a el 80,28 y 19,72 por ciento de la masa y flujo masico total del propelente.

Propiedades termoquimicas del propelente

Cuadro 6.6: Propiedades N,O/HTPB.

Impulso Especifico 204 s
Temperatura Adiabatica 3263 K
Relacion Oxidante/Combustible (O/F) 3.14
Relacion Calores Especificos () 1,43
Masa Molar 27.123 kg/kmol

Fuente: Autor

6.1.3 Etapas del cohete

Sabiendo la relacion de masa que tiene el cohete que es de 0,3 la cual fue hallada a
partir de la ecuacién (6.4)y la figura 6.1, siguiendo las propiedades del propelente escogido
que se encuentran en el cuadro 6.2, reemplazando en la ecuacién 6.5 (velocidad maxima),
se obtiene un aumento de velocidad de 2407,43 m/s, segin esto para que el cohete consiga
llegar a la altura de una orbita LEO y obtenga la velocidad requerida para salir de la

atmosfera es necesario por lo menos de cinco etapas.

Existen dos opciones para determinar las etapas necesarias y el peso de cada una de
estas, la primera opcién es que sean las masas iguales para cada etapa y la segunda es
cuando las proporciones de masa de las dos etapas son las mismas. Al desarrollar ambas

opciones se observa que la mejor es la segunda.

También se considera como referencia para el diseno del cohete, el lanzador SOYUZ,
para asi en lugar de disenar un cohete con varias etapas verticales, solo se tenga una
primera etapa inicial propulsada con los boosters necesarios para conseguir el empuje y
velocidad requeridos y posteriormente una segunda etapa, como se muestra en la figura
6.3, a esta configuracién se le tiene como nombre etapas en paralelo.** De esta manera

podré ser aumentada la eficiencia con nimero de etapas menor.

44G. P. SUTTON. (2001). Rocket propulsion elements. Toronto: seventh edition.

35



Diseno conceptual de un motor cohete hibrido para transporte de un satélite de pequeno porte a una
orbita LEO

Figura 6.3: Configuracion etapas en paralelo.

Cuatro
Boosters o
refuerzos

Etapas en paralelo

Fuente: Adaptado de Sutton (2001)
Traduccion libre

Considerando que la masa Mo es de 1200 kg, lo primero a hallar son las masas iniciales
y mas del propelente my,;:

mo mo
Mo _ (6.7)
my (mo) — (Myp1)

mey, = 1200kg = M1 + Mo + mp1 (68)

Debido a la ecuacién (6.7) y sabiendo que la relacién de masas (1/MR) es igual a 3,33
se tiene la siguiente ecuacion con la cual se encontrara la masa del propelente para la

etapa 1.

(Aw)

e @ =333 (6.9)
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VB = Cisig)— () (010

Se despeja la masa del propelente de la ecuacién (6.10) y se obtiene para esta un valor
de 542.404 kg.

Para la masa total de la primera etapa se tiene la siguiente ecuacion:

(my)1 = % — 774,86kg (6.11)

El procedimiento anterior se repite para hallar las masas para la segunda etapa. Para
saber cudl es la masa inicial sin boosters de la primera etapa se tiene la siguiente ecuacion:

(mo)2 = m, + (m;)1 = 425,14kg (6.12)

49514kg
7/3.33 = 6.13
’ [(425,14kg) — (mpg)] ( )

De lo anterior se obtiene que la masa del propelente para la segunda etapa es de
192,165 kg y la masa total de la segunda etapa es 274,52 kg. Para visualizar mejor el
resultado de las masas por etapas se tiene el siguiente cuadro:

Cuadro 6.7: Distribucién de masas

Masa total inicial Mo 1200 kg
Masa propelente etapa 1 (Mp)1 542.4 kg
Masa de la etapa 1 (Mi)l 774,86 kg

Masa inicial de la etapa 2 (Mo)2 | 425,14 kg

Masa del propelente etapa 2 (Mp)2 | 192,16 kg

Masa de la etapa 2 (Mi)2 274,52 kg

Masa carga paga (Mpl) 150,62 kg
Fuente: Autor

6.1.4 Dimensionamiento del motor cohete hibrido. Segunda eta-
Pa
El dimensionamiento del motor se basa en un tiempo de combustién esperado, que

determina la duracion de la prueba, y un flujo masico de salida nominal, que determina

el tamano del motor y el empuje desarrollado. Después de que estos dos pardmetros sean
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fijos, se pueden establecer las dimensiones fisicas y los parametros de funcionamiento del
motor y se pueden disenar los componentes del motor. La segunda etapa deberd ser capaz
de posicionarse y alcanzar una érbita baja (LEO), esta serd la portadora de la carga til.

Fuerza de empuje y el flujo masico

Teniendo las masas para las dos etapas el siguiente paso es calcular la fuerza de empuje
(F), flujo masico y tiempo de quemado, con la siguiente ecuacién, donde % es la relacién
peso/fuerza, este valor oscila entre 1,2 a 1,534, mgs corresponde a la masa inicial de la

segunda etapa y ¢ la fuerza de gravedad.

F
F=-—(m, 45 6.14
= me)(9) (614
De la anterior ecuacion, se obtiene como fuerza de empuje 6255,93N y conociendo
el valor del impulso especifico debido a las propiedades del propelente, se halla el flujo

masico 1 como sigue:

) F
m = T @ (6.15)

Al tener la masa del propelente Mprop y el flujo masico anterior con un valor de 3,12

kg /s, se halla el tiempo de empuje At con la siguiente ecuacion:

Mprop

At = = 61,595 (6.16)

m

Dimensionamiento de la tobera

Para el diseno de la tobera conica convergente-divergente, es necesario conocer las
propiedades del gas de combustién caliente, las cuales se pueden observar en el cuadro 6.6.
Teniendo en cuenta que el area y el diametro de la garganta se encuentran en condiciones
criticas, para un flujo isentropico. Se calculan las propiedades del flujo de gases en la
zona de la garganta y la zona de gases de salida (ver figura 6.4), se asume una expansién
completa del gas, de tal forma que el empuje dependerd netamente de la velocidad de
los gases de salida y del flujo masico, por otro lado, las propiedades en la camara de
combustién serdn iguales a las propiedades de estancamiento.*

46Nieto, L. A., Cepeda, C. E. M., Rodrignez, L. A. ANALISIS Y DISENO DE MOTOR COHETE
CON COMBUSTIBLE HIBRIDO EXPERIMENTAL.

38



Capitulo 6. Analisis y Resultados

Figura 6.4: Tobera

Fuente: L. Nieto, C. Cepeda. (2015)

Se tiene las siguientes condiciones iniciales: Isp = 204s gamma= 1,4 Rg= 306,547 Tc=
3263

Mach a la salida de la tobera:

1—v
(SEsi — D+
M, = | —2— 21*fs T7_1 (6.17)

De la ecuacién anterior se obtiene el Numero Mach M.= 3.317. El area y el diametro
de salida de la boquilla se pueden calcular utilizando la férmula de relacién de areas.

Ay 1 2 =1 gt
1=l M) (6.18)

De la anterior ecuacion se encuentra que la relacion de areas en la parte divergente de
la tobera es de 5.68. A continuacién, se halla el area de la entrada de la tobera, para esto
se utiliza la siguiente ecuacién de area en funcion de la densidad, flujo masico y velocidad
del sonido:

At =— (6.19)

Para desarrollar esta ecuacion se necesita hallar primero la densidad y velocidad del

sonido. Para la velocidad del sonido se tiene la siguiente ecuacion:

a =/ (R)(T*)(7) (6.20)

Para la temperatura en la zona de la garganta se obtiene de la siguiente relacion:
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Tt 2
—_—=— 6.21
To ~v+1 ( )
Sabiendo que la temperatura inicial es To=3263 K la temperatura en la garganta es
Tt = 2685.597 K. Reemplazando el valor de Tt y R que es 306,547 J/kg.k en la ecuacién
6.20, se halla la velocidad del sonido.

a = /(306,547 /kg.k)(2181,688K )(1,43) = 1085,018m/s (6.22)

Para hallar la densidad en la garganta se tiene la siguiente relacion:

pPr_ 2 (6.23)

De la ecuacién (6.23) se reemplaza el valor de po= 0.997 kg/m? y se despeja la densidad
en la garganta, se obtiene px=0.6339kg/m?, finalmente se reemplaza en la ecuacién (6.19)
y se obtiene el area en la garganta.

3,12

At =
(0,6339)(1085,018)

= 0,00558m> (6.24)

Como la relacion de dreas es de 5.33, este valor se multiplica por el resultado de At,
siendo asi At= 0.0297m

Se escoge un angulo de 15 grados para la zona divergente, se determina la eficiencia
de la geometria del ducto.

1
A= 5(1 + cosb,) = 0,9829 (6.25)

Longitud de la zona divergente:

Te — Tt
L, = 6.26
tand ( )

L.= 0.259 m

La relacion de drea en la parte convergente se determina mediante la ecuacién (6.18),
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en este caso el numero Mach oscila entre 0,2 y 0,4, se escoge un valor medio de 0.3%". La

Ac
Ay

A*, reemplazando los valores en la ecuacién (6.27) se obtiene que A.,= 0,01133 m.

relacion de areas £<= 2.029, de esta relacion se despeja A, y se multiplica por el valor de

A 1 2 v—1 111
= 1 Me?)|27—2 2
7 =l M) (6.27)

Se halla el valor de la longitud de la parte convergente con la ecuacién (6.28)%:

A
L. = Lf = 0,3744m (6.28)

Tanque del oxidante

En este tanque serd almacenado el oxidante, el cual es Oxido Nitroso N,O, teniendo

los valores de la densidad y la masa lo primero que se halla es el volumen del oxidante.

Vow = 29T — (),1934m° (6.29)
pOI‘

Con este volumen se puede hallar las dimensiones del tanque, considerando que tiene
un radio de 0,15 m. Sin embargo, al volumen del oxidante hallado se le debe agregar 0,05

para obtener el valor final del volumen del tanque.

Vior1 = (1,05)055 = 0,203m° (6.30)

4
Vtors = g(w)(rtox)?’ = 0,01413m° (6.31)

El valor total del tanque sera la diferencia de las ecuaciones (29) y (30).

Vtox = Vtoxl — Vtox2 = 07188m3 (632)

Para determinar la longitud del tanque se utiliza la ecuacién (6.33), donde se despeja Lo,

47J Murcia, O Calderén. (2009). Disefio conceptual y preliminar de un vehiculo que transporta carga
util de una tonelada desde la superficie de la tierra a érbita baja, Bogota D.c
48Ibid.,p. 57
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Vtox = 7“toz2Ltoa: (633)

Lios = 4,32m (6.34)

De acuerdo con las dimensiones obtenidas anteriormente para el tanque del oxidante,
se procede a realizar el tanque en el software CATIA (figura 6.5 y 6.6).

Figura 6.5: Visualizacion 3D tanque del éxido nitroso.

Fuente: Autor

Figura 6.6: Dimensiones del tanque del 6xido nitroso.

4.32

—

Left view
Scalea: 1:30

Fuente: Autor

42



Capitulo 6. Analisis y Resultados

6.1.5 Geometria de la camara

La camara de combustion tiene una geometria tubular por simplicidad, con una cdmara
previa y una camara posterior, respectivamente, antes y después del grano de combusti-
ble. El puerto de grano de combustible tiene un didmetro que tiene poco impacto en los
parametros de combustion, y por lo tanto un valor puede ser elegido para él con pocas
restricciones®. La principal limitacién en la seleccién del didmetro del puerto es que su
valor no es menor que el didmetro del orificio de aspiracion para no causar un ahogamiento
local en la entrada del puerto con posibles ondas de choque posteriores en el resto de la
camara. Las secciones mas adentro del puerto de grano no son tan problemaéticas, ya que
la combustién en curso calienta el gas y aumenta la velocidad del sonido en la mezcla
resultante, dificultando asi la asfixia. Sin embargo, se elige un valor para el didmetro del
puerto de 10 mm. Esto es mas de tres veces el diametro del orificio de inyeccion. Después
de seleccionar un diametro de puerto, el didmetro externo se puede calcular facilmente
considerando la cantidad total de combustible que se quemars y su densidad®.

El diametro externo se calcula considerando la cantidad total de combustible que se
quemara y su densidad. Los tultimos parametros geométricos que se determinaran son las
longitudes de la precamara y la post camara. La pre-camara tiene la funcién principal de
permitir que el gas inyectado se expanda lo suficiente para cubrir la superficie del puer-
to por completo y asegurar una combustiéon uniforme, mientras que la camara posterior
permite espacio adicional para una combustién mas completa antes de la admisién de los
productos de combustion a la tobera.

Camara de combustion

Lo primero que se halla es la tasa de regresion 7. Este valor del combustible hibrido
para cohetes es uno de los valores mas importantes para determinar con precision en el
proceso de diseno de cohetes hibridos y para la prediccién del rendimiento de los cohetes.
En un motor cohete hibrido, la tasa de regresion del combustible es la velocidad a la
que la superficie del combustible retrocede en el transcurso de una quemadura y esta
cantidad tiene gran influencia en la configuracién (longitud y el didmetro de la cdmara
de combustién) y también en el rendimiento de un motor 5!. Este valor se obtiene de la

siguiente ecuacion:

49G. P. SUTTON. (2001). Rocket propulsion elements. Toronto: seventh edition.

50G. P. SUTTON. (2001). Rocket propulsion elements. Toronto: seventh edition.

S1Zilliac, G., Karabeyoglu, M. (2006, July). Hybrid rocket fuel regression rate data and modeling. In
42nd ATAA/ASME/SAE/ASEE Joint Propulsion Conference Exhibit (p. 4504).
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Py = aG" (6.35)

Donde 74 es la tasa de regresién del combustible local instantdneo, G es el flujo de
masa local instantdneo, el coeficiente a y exponentes n son 0,194 y 0,67 respectivamen-
te, son constantes dependientes del propelente %2, se obtiene que el valor de 7, es 0,5 cm/s.

Reemplazando en la siguiente ecuacion se halla al area de quemado:

Ay =1 (6.36)
TvPp

Posteriomente con el area de quemado que es 0,67096 m?, se determina el volumen del
combustible solido HTPB, teniendo la densidad y masa de este:

Mcom
Veomp = b = 0,0501m? (6.37)
Pp

Con el volumen anterior se haya una longitud inicial de la cdmara de combustion
despejando este de la siguiente ecuacion:

Ve = 7T<ch>2Lc (638)

La longitud inicial de la cdmara de combustion es 1,689 m, sin embargo, hay que
considerar el area de quemado y con este valor hallar el radio de quemado.

27,

ry = 0,0631m (6.39)

Con el radio de quemado hallado en la ecuacién (6.39) se halla el volumen en esta
zona:
vy = 7> Lo = 0,021m (6.40)

Con la suma de el volumen de la zona de quemado (ecuacién 6.40) y el volumen
del combustible, (ecuacién 6.37) se halla el volumen y longitud total para la cdmara de

52hid., p.3
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combustion.

Vee = UV + Veomp = 0,07135m? (6.41)

Se determina la longitud tomando la ecuacion (6.38) y reemplazando los nuevos valores,
la longitud sera de 2,404 m. Las dimensiones obtenidas para la segunda etapa se pueden

observar en el siguiente cuadro.

Cuadro 6.8: Dimensiones de la segunda etapa.

Tanque Oxidante | Camara de combustion | Tobera
Radio (m) 0,15 0,097 0,097
Longitud (m) 4,62 2,4 0,63
Volumen (m?) 0,188 0,0713 -

Fuente: Autor.

Con los anteriores valores hallados se procede a realizar el s6lido en CATIA, obteniendo
como resultado las imagenes de las figuras 6.7 y 6.8.

Figura 6.7: Vizualizacién 3D camara de combustion y tobera.

Fuente: Autor
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Figura 6.8: Dimensiones de la camara de combustion y tobera.
2.4

P0.18

o»?

D.88

Fuente: Autor

Con la ecuaciéon 6.34 se determiné el radio de quemado y el volumen de esta zona
(figura 6.9), se procede a realizar en CATIA el grano de HTPB que ird dentro de la
camara de combustion. El ensamble del grano de HTPB y la camara de combustion se
puede observar en la figura 6.10.

Figura 6.9: Grano propelente HTPB

Fuente: Autor
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Figura 6.10: Vizualizacion del grano propelente en la cAmara de combustion

Fuente: Autor

6.1.6 Dimensionamiento del motor cohete hibrido. Primera eta-
pa

La masa inicial M;; se le debe sumar la masa de la etapa 2 y la carga paga. Como
estd dividida en 4 boosters la masa debe dividirse en cuatro:

~ 1200kg
4

me

= 300kg (6.42)

Fuerza de empuje y flujo masico

Reemplazando los valores de masa en la ecuacién (6.14) de empuje utilizada para la
etapa 2, la anterior relacion se obtiene que el empuje para cada uno de los booster es de
4414.5N. Posteriormente se reemplaza este empuje en la ecuacion de flujo mésico, ecuacién
(6.15) y (6.16) para el tiempo de empuje:

4414 5N
h — i —9 6.43
" (2045)(9,81m/52) (6.43)

_ 135,586kg

At = — 61.63k A4
22k 61,63kg/s (6.44)
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Dimensionamiento de la tobera

Como se tienen las mismas propiedades la velocidad de salida y el numero Mach a la
salida de la tobera deberd ser igual al que se hallé en la segunda etapa, la relacién de
areas por estar en funcién del niimero mach también serd igual. Por lo tanto, teniendo las
propiedades expresadas en el cuadro 6.6 y los valores hallados anteriormente de numero
Mach a la salida (Me) y la relacién de &reas (A2/At) de la tobera, densidad, velocidad
del sonido, flujo masico se determina el area de la garganta de la tobera con la ecuacion

(6.19).

2,2kg/s

At =
(0,6339kg,/m?)(1085,018m/s)

= 0,00319m? (6.45)

Con valor anterior y teniendo una relacién de areas (A2/At) igual a 5.33 es posible

determinar el drea de salida de la tobera.

Ay = 5.33(A;) = 0,017m (6.46)

Con la ecuacién (6.26) y (6.28) utilizadas para la etapa 2, se halla la longitud de la
tobera para la primera etapa con sus respectivos datos.

~0,073m — 0,0318m
N tand

L. = 0,1556m (6.47)

A
L= th =0,37m (6.48)

Tanque del oxidante etapa 1

Para hallar las dimensiones del tanque del oxidante, se realiza el mismo procedimiento
que en la etapa 2, modificando solamente datos como la masa del oxidante, densidad y
radio en las ecuaciones de la seccién 6.1.4.

Moz 93,215kg
Pow  T52,3kg/m?

= 0,124m? (6.49)

Vog =

Vior1 = (1,05)v5, = 0,1301m? (6.50)
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Para hallar el volumen del tanque se tomara la siguiente ecuacién y el radio de 0.1m.

4
Vtogs = g(w)(nm)3 — 0,004189 (6.51)

El valor total del tanque sera la diferencia de las ecuaciones anteriores.

Vtox = Vtoxl — Vtox2 = 0,1259m3 (652)

Para determinar la longitud del tanque se utiliza la ecuacién (6.33), donde se despeja Lo,

Loy = 4,01m (6.53)

En la figura 6.11 y 6.12 se puede observar el sélido del tanque oxidante y sus dimen-
siones finales.

Figura 6.11: Visualizacion 3D tanque del oxido nitroso.

Fuente: Autor
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Figura 6.12: Dimensiones tanque del oxido nitroso.

¢ | r

| 4.01 |
1

Fuente: Autor

Camara de combustion

En la camara de combustion se tendra el mismo procedimiento para hallar las dimen-
siones, en la tasa de quemado se toma el mismo valor obtenido de la ecuacién (6.35) en la
etapa 2, este es de 0.5 cm/s, para el caso del area de quemado se toma la ecuacion (6.36)
y se reemplaza los datos del flujo masico y densidad correspondiente.

mo 2,2kg/s
7hop  0,005930

Ay = = 0,473m? (6.54)

Posteriormente se halla el volumen que debe tener la camara de combustion, para esto
se debe determinar primero cuanto volumen ocupa el propelente HTPB con la ecuacion
(6.37) y con la ecuacién (6.38) se halla una longitud inicial de la cAmara de combustién.

Moy 42,37kg

comb = = = 0,04556m3 6.55

Veomb = T T 752,3kg/m3 m (6:55)
Ve

L,= — 1,450m (6.56)

Para determinar el radio que debe tener el propelente, se reemplaza en la ecuacién
(6.39), con la cual se obtiene un valor de 0.0519 m, asi con el radio se determina el volumen
de la zona de quemado.

vy = 72 L. = 70,05191,45 = 0,0122m3 (6.57)

El volumen y longitud total para la cAmara de combustién esta dado por la ecuacién
(6.41):

Vee = Vp + Veomp = 0,0122m 4 0,04556m> = 0,0578m?> (6.58)
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Se determina la longitud tomando la ecuacion (6.38) y reemplazando los nuevos valores,
la longitud serd de 1.84 m. Las dimensiones finales para la primera etapa se pueden
observar en el cuadro 6.9. Posteriormente, con los resultados obtenidos se realiza el sélido
de la cdmara de combustion y la tobera en CATIA, se tiene como resultado las figuras

6.13 y 6.14.

Cuadro 6.9: Dimensiones para la primera etapa.

Tanque Oxidante | Camara de combustion | Tobera
Radio (m) 0,1 0,1 0,075
Longitud (m) 4,208 1,84 0,53
Volumen (m?) 0,1259 0,0578 -

Fuente: Autor.

Figura 6.13: Vizualizaciéon 3D cdmara de combustion y tobera.

Fuente: Autor

Figura 6.14: Dimensiones camara de combustion y tobera.

uy
: : o
1.84 6.63 2

Fuente: Autor
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Seleccién de materiales

De acuerdo con el diseno del cohete lanzador de J. Murcia y O. Calderon se realizd

una seleccién de posibles materiales, entre los cuales se encuentran los siguientes:

Cuadro 6.10: Materiales para la industria aerondutica.

Material Densidad (kg/m?®) | Esfuerzo Ultimo (Gpa)
Aluminio 2219 2800 0.413
Titanio 4460 1.23
Acero 4130 7830 0.862

Fuente: J. Murcia, O. Calderén (2009)

De acuerdo con el cuadro 6.7, el material escogido para la tobera finalmente es el
Titanio®, esto debido a su alto esfuerzo ultimo y sus propiedades térmicas. Asi mismo
para el conjunto tobera-caAmara de combustiéon se selecciona el titanio.

6.2 Resultados

6.2.1 Cumplimiento de la mision

Para saber cuédl es la altura maxima a la que llega el motor cohete y asi mismo saber
si se cumple con la misién la cual es alcanzar una o6rbita LEO, se desarroll6 las ecuaciones
(6.59), (6.60), (6.61), (6.62), (6.63), (6.64), (6.65), (6.66), (6.67), (6.68), como se muestra a
continuacién.>. Teniendo algunas propiedades generales como el peso inicial, peso de masa
propulsora 1til, tiempo de quema total e impulso especifico (cuadro 6.8), se determina las

caracteristicas y nomenclatura de trayectoria de vuelo se muestra en la figura 6.15.

31bid.,p. 58
%G. P. SUTTON. (2001). Rocket propulsion elements. Toronto: seventh edition.
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Figura 6.15: Trayectoria de vuelo

¥z

Yp f

\

IP Xz 'If
Fuente: Sutton(2001)

Cuadro 6.11: Propiedades generales.

Wo (kg) | 1200 kg
Wp (kg) | 150 kg
t (s) 123
Isp (s) 204

Fuente: Autor

Inicialmente se determina las aceleraciones iniciales a, en direcciones de x y y, vy asi

obtener la aceleracion inicial del vuelo.

F'sinb

Aoy = Gol( ) — 1] = 182,7m/s* (6.59)

Fecost
w

or = Gol( ) — 1] = 24,132m/s* (6.60)
a, = 184,28m/s?
Luego se determina las componentes vertical y horizontal de la aceleracion hacia arriba
u,, con las siguientes ecuaciones, donde c es la velocidad de escape efectiva, w, peso inicial
y w, peso de masa propulsora util:
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(up)y = cln(%)smﬁ — goAt = 946, 81m /s> (6.61)
Wp
W )
(up)e = cln(w—)cosé’ = 46,40m/s (6.62)
p

De acuerdo con lo anterior el dangulo de la trayectoria del cohete para un vuelo sin
arrastre es:

946, 81m/ s*
Tan 1= —"——— =87,19 6.63
an 46, 40m /s? ’ (6.63)
La aceleracién final es :
Fyg, 9
= = 203,77 6.64
U= 7Tm/s (6.64)

Las coordenadas en el quemado de propulsion Yp y Xp se pueden calcular como sigue:

1
Yp = E(up)ytp = 12011,8m (6.65)

1
1, = 5 (up)aty = 5689,55m (6.66)

Para determinar la altura, inicialmente se debera determinar el tiempo maximo o de
cenit tz.

tz=tp+ (w)y _ 120,77s (6.67)

9o

Finalmente, la altura maxima de la trayectoria o cenit se puede determinar con la
siguiente ecuacion:

1
Yz = yp + (up)y(tz — tp) — 5go(t,z —tp)? = 104023,5397m (6.68)
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6.2.2 Ensamble final

Luego te obtener las dimensiones de cada tanque, para los boosters y para la etapa
principal, se realiza el ensamble de todo el cohete, en el cuadro 6.9 se pueden observar
los datos dinales del motor cohete hibrido. Se puede observar en la figura 6.15 todos los
tanques ubicados en la posicién que les corresponde. Arriba del cohete se encuentran
unos tanques en forma de esfera, estos son los tanques presurizantes, luego se encuentra

el tanque de oxidante liquido y finalmente la cdmara de combustién y tobera.

Figura 6.16: Visualizacién del ensamble del motor cohete.

Fuente: Autor

En la figura 6.16 se puede observar que se le agrega a la etapa principal o segunda
etapa un recubimiento.
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Figura 6.17: Visualizaciéon del ensamble del motor cohete.

Fuente: Autor

En la figura 6.17 se puede observar el ensamble final, cada etapa con su recubrimiento.

Figura 6.18: Visualizacion del ensamble del motor cohete.

Fuente: Autor.
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6.2.3 Datos del motor cohete hibrido

Cuadro 6.12: Datos finales del motor cohete.

Altura 7.61 m
Diametro maximo 30cm

Masa inicial 1200 kg
Carga paga 150 kg

2 Etapa 6255,93 N

1 Etapa 23911,93 N
Combustible N20 / HTPB
Velocidad maxima 6125.22 km/h
Alcance méaximo (Apogeo) 104023.5397 m

Fuerza de empuje

o7
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Capitulo 7

Discusion de resultados

Inicialmente se observa que el impulso de densidad del motor cohete hibrido es pequeno,
esto significa que necesita mas volumen que los sistemas de propelente sélido, lo cual se
puede ver evidenciado al hacer una comparacion del tamano de los tanques utilizados en
el diseno de Jhonatan Murcia y Octavio Calderén, a pesar de tener como mision llegar
a la misma orbita su carga 1til es mucho mayor de lo que transportaria el motor cohete
hibrido, por esta razon su diseno requiere de un empuje mucho mayor para vencer el peso
del cohete y la gravedad.

El diseno de Jhonatan Murcia y Octavio Calderén tiene dos sistemas de propulsion
liquida y solida, sin embargo, no es hibrido ya que en la primera etapa usa boosters to-
talmente de propulsion sélida y la etapa principal es totalmente liquida, lo cual hace este
motor cohete més complejo. El motor cohete hibrido, en comparacién con este sistema
bipropelente liquido tiene menos necesidades de plomeria y bombeo, ya que solo hay un
componente liquido que manipular), por lo tanto, el diseno es relativamente simple y
también de bajo costo, posee mayor impulso especifico que en los motores sélidos y un
impulso de mayor densidad que los motores bipropelentes liquidos.

Con el proyecto Diseno y construccion de un motor cohete hibrido de Carlos Seisdedos
en Madrid, en el cual se realizaron pruebas experimentales con el motor construido y su
respectivo propelente, se puede observar que la composicién del grano propelente es mas
fuerte e inerte en sistemas hibridos, por lo tanto, insensible a la sobrepresién debido a
fisuras y grietas que ocurren ocasionalmente en granos propulsores solidos.
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Capitulo 8

Conclusiones y Recomendaciones

Se realizo el disenio conceptual del motor cohete hibrido, el cual tiene como misién trans-
portar un satélite de pequeno porte hasta una érbita LEO.

Se determiné el empuje, dimensiones y propiedades necesarias para que el motor cohete
alcance una orbita baja de minimo 100 km, con su respectiva masa y carga util.

Se determiné los materiales méas éptimos a utilizar como propelente del motor cohete
el oxido nitroso y el HTPB, se encontré que cumplen las propiedades necesarias para el
funcionamiento del motor.

Se determiné el numero de etapas que debe tener el motor cohete hibrido. Como se
menciona en el capitulo 6 las etapas requeridas para el motor cohete eran cinco, sin embar-
go, no se encontraba viable colocar estas seguidas, por lo cual se realizé una optimizacion
y se llegd a la conclusién que se podia lograr el mismo efecto deseado de empuje si se
posicionan las primeras cuatro etapas como boosters y dejando en el medio una etapa
principal, para asi finalmente obtener un cohete de dos etapas. Lo anterior fue basado al
diseno del cohete lanzado SOYUZ y el diseno del motor cohete de los ingenieros Jhonatan
Murcia y Octavio Calderon.

Se recomienda para proyectos futuros usar otra opcién de oxidante como el Oxigeno
liquido (LOX) ya que tiene un alto impulso especifico, estd disponible facilmente y esta
uno de los oxidantes més comunes en otros cohetes hibridos y liquidos. En este proyecto no
fue usado debido a que este motor estd enfocado a ser low cost y este oxidante es costoso,
ademas no cuenta con una presurizaciéon automatica. También se puede considerar otro
combustible sélido el cual sea méas amigable con el medio ambiente ya que el HTPB y la
cera de parafina tienden a emitir gases toxicos.

Se recomienda llevar a cabo el diseno preliminar del motor cohete hibrido que transpor-
te un satélite de pequeno porte hasta una orbita LEO. Para esto se recomienda también
llevar a cabo los calculos respectivos para la parte estructural del motor cohete y realizar
por medio de CFD simulaciones que corroboren los cédlculos tedricos obtenidos del diseno
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Capitulo 10
Glosario

Glosario

ANGULO DE DIVERGENCIA: angulo formado por la linea de centro de la tobera y
la linea paralela a la superficie de la tobera de salida.
CAMARA DE COMBUSTION: es el lugar donde se almacena el propelente y donde se
lleva a cabo el proceso termodindmico para la transformacion de la energia, es el lugar
que soporta todas las cargas y fuerzas generadas por la explosion del combustible.
COHETE: aeronave propulsada por gases eyectados de expansién, generados en el motor
por propulsantes autocontenidos y no dependiendo de la entrada de substancias del exte-
rior. El mismo incluye cualquier parte que durante la operacion, se separe.
COHETE PORTADOR: vehiculo para transportar carga util desde la superficie de la
tierra a orbitas.
COMBUSTIBLE: material liquido o solido usado para suministrar energia térmica por
una reaccion quimica al entrar en contacto con un oxidante.
CRIOGENICO: fluido expuesto a condiciones de baja temperatura, usualmente por de-
bajo de — 150C (123K).
EFICIENCIA: es la relacion entre la energia de salida y la energia de entrada.
FACTOR DE SEGURIDAD: margen extra de prestaciones por encima de las minimas
estrictamente necesarias.
IMPULSO ESPECIFICO: relaciona el empuje de un motor cohete en funcién del flujo
masico del propelente y la gravedad.
LEO (LOW EARTH ORBIT): orbitas bajas de la tierra que se encuentran entre 100 km
a 800 km de altura.
MOTOR COHETE: el motor cohete es un conjunto de dispositivos que conforman un
sistema de propulsién. Su mayor caracteristica es que la masa propulsada como fuente de
energia cinética se encuentra auto contenida en forma de energia quimica, siendo capaz
de proporcionar la fuerza de empuje necesaria para generar un movimiento opuesto a la

salida de los gases de escape mediante el principio fisico de la tercera ley de Newton,
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accion y reaccion.

MOTOR COHETE QUIMICO: es un motor cohete caracterizado por que el quimico que
lo alimenta es la combustion de determinados propulsores que generan las particulas ga-
seosas a altas temperaturas y velocidades responsables del empuje. O/F Relaciéon que
existe entre la cantidad del oxidante y la cantidad del combustible.

ORBITA: trayectoria conica descrita por un objeto que se mueve alrededor de un punto
celeste de referencia.

OXIDANTE: es el que tiene la funciéon de suplir oxigeno al propelente y realizar la com-
bustion con el combustible.

PRESURIZANTE: gas que es utilizado para incrementar la presion del sistema en los
tanques del propelente.

SATELITE ARTIFICIAL: cuerpo orbital creado por el hombre que se utiliza para trans-
mitir informacion desde el espacio ultraterrestre a lugares lejanos en la tierra. Sus aplica-
ciones son diversas, la mas importante las telecomunicaciones.

SISTEMA DE PROPULSION: vehiculo que incluye un sistema de motores, tanques,
lineas, y todo el equipamiento asociado necesario para suministrar una fuerza especifica
propulsiva para el vehiculo.

TANQUE: recipiente presurizado que contiene propelente o presurizante para ser usado
en un vehiculo tipo cohete, equipado con un sistema de fluidos.

TIEMPO DE QUEMADO: intervalo de tiempo para el propelente solido, desde el mo-
mento inicial de funcionamiento hasta la terminacion del combustible. TOBERA: es un
conjunto en el cual, la corriente fluida aumenta de velocidad a costa de disminuir su
presiéon, generando la expansion de los gases a la atmésfera y un empuje adicional al dis-
positivo.

VELOCIDAD CARACTERISTICA: es la méxima velocidad que pueden generar los gases
de escape del propelente sin necesidad de la zona de expansion.



Abreviaturas

m Flujo masico.

meomy Flujo masico del combustible.
me; Flujo masico del oxidante.

7 Tasa de regresion.

Ay Aumento de velocidad.

At Tiempo de empuje.

a velocidad del sonido.

ay Aceleracion final.

a0y Aceleracién inicial en Y.

a.. Aceleraciéon inicial en X.

A, Area de quemado.

A, Area e la zona convergente.

A, Area de salida de la tobera.

A; Area de la garganta de la tobera.
Cx Velocidad caracteristica.

D, Diametro de salida.

D; Diametro de la garganta.

F Empuje.

HTPB hydroxyl-terminated polybutadiene.
g Fuerza de gravedad.

Isp Impulso especifico.

L; Longitud en la zona convergente.

L. Longitud en la zona divergente.



LEO Low orbit earth.

L. Longitud de la camara de combustién.
In Logaritmo natural.

Ly, Longitud del tanque oxidnte.

m Masa total del motor cohete.

M.,y Masa combustible.

M. Numero Mach a la salida.

my¢ Masa final.

m, Masa inicial.

m,, Masa oxidante.

m, Masa del propelente.

m,, Masa de la carga paga.

(MR) Relacién de masas.

N>O Oxido nitroso.

O/ f Relacién oxidante/combustible.

r. Radio de salida.

r Radio en la garganta.

T, Temperatura incial.

Tt Temperatura en la garganta de la tobera.
t, Tiempo maximo.

(up), Componente horizontal de aceleracién.
(up)y, Componente vertical de aceleracion.
v, Volumen de quemado.

v.¢ Volumen de la camara de combustion.

U, Volumen oxidante.



Ve Volumen del tanque o6xidante.

Vior1 VOolumen tapas esfericas.

Vo VOlumen cuerpo cilindrico.

w, Carga propulsora til.

Y. Altura maxima.

0 Angulo de la zona divergente.

p+x Densidad en la garganta dela tobera.
pc.omb Densidad combustible.

po Densidad inicial.

po Densidad oxidante.

pp Densidad propelente.

A Eficiencia de la geometria del motor.

w Peso de despegue.



