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RESUMEN

En esta investigacion se ha logrado evaluar la mejor manera de disefiar, fabricar y
experimentar un Motor a Reaccion con fines de Investigacion con la tinalidad de resolver
algunos problemas tecnoldgicos del pais como son: La Investigacion Aeroespacial, la caida
de granizo y la falta de lluvias en algunas zonas del pais, equipamiento con artilleria
reactiva a nuestras Fuerzas Armadas, que actualmente importan el 100% de este tipo de
Material, lo que nos permitiria un gran ahorro de divisas.

El Trabajo de Investigacién se realizé en el Instituto de Motores de Combustién
Interna, de la Facultad de Ingenieria Mecénica — Energia, de la Universidad Nacional del
Callao, en las Instalaciones del Instituto de Investigacion de Motores a Reaccién (IDIMAR
S.R.L.), en los desiertos aledafios a la ciudad de Lima, en la Base de la Escuela de
Blindados del Ejército Peruano de Piedras Gordas en Ancén, durante un periodo de § afios,
desde el afio 2004 hasta la actualidad.

En esta investigacion se probo diferentes tipos de combustibles en diferentes
proporciones y configuraciones, logrando quedarnos finalmente con un propuisante del
tipo compuesto o heterogéneo, es decir las moléculas estan formadas por mezclas de
oxidante, que en este caso es una sal inorganica (Nitrato de Potasio) y parte combustible
(Dextrosa), mas 2% de Aditivos Balisticos, que forman un compuesto muy estable, que se
quemaré en una camara de combustion, generando gran cantidad de gases a elevada presion
y temperaturé, estos gases luego se expansionan en una Tobera convergente — divergente
proporcionando el empuje respectivo. .

Luego de concluir el Disefio, se procedié a la Fabricacion de 6 prototipos: 3
destinados a efectuar pruebas estaticas tales como: Medicién del Empuje, Tiempo de
Combustion, Temperatura de Combustién, Presién en la Camara de Combustion, etc.; y los
3 Prototipos restantes estan destinados a efectuar pruebas de vuelo que ademds constatardn
con un Sistema de Recuperacién de la carga til por un paracaidas de frenado a fin de
recuperar los datos medidos por los Instrumentos de a bordo. .

Ademas se disefi6 y Fabricd 2 prototipos de cohetes de Propulsor Liquido
Monopropulsante, a base de Perdxido de Hidrégeno concentrado al 95% + 5% de Agua;
que con la ayuda de un Catalizador (Diéxido de Manganeso), se descompone en vapor de
Agua y Oxigeno a una Temperatura de 972°C, estos gases salen por la Tobera

Convergente—Divergente a alta velocidad generando el empuje del Motor a Reaccidn.
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Este Proyecto es Totalmente novedoso, e innovador, pues se ha logrado una forma
original del procedimiento para la obtencién del propulsante, luego para el disefio de la
Balistica Interna y por el gran criterio innovador de utilizar materiales y métodos utilizados
en otras industrias para un fin especifico que es la obtencion de un Motor a Reaccién de
Tecnologia Nacional.

La idea para realizar este Proyecto de Investigacion, se viene estudiando por lo
menos desde hace 30 afios, primero como un estudio tedrico, y luego con la gran cantidad
de Informacién Técnica acumulada, se decidio realizar los disefios y experimentacion, es
asi que el 01 de Octubre del Afio 2004 se realizd el primer Lanzamiento experimental

exitoso, y hasta el dia de hoy se lleva mas de 200 Lanzamientos exitosos.

PALABRAS CLAVES: propelente, tecnologia, reaccién, pruebas estaticas, lanzamientos,
camara de combustion, alcance, perdxido de hidrogeno, diéxido de manganeso, dextrosa,

nitrato de potasio, aditivos balisticos, granos, BATES, propulsion, empuje.
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SUMMARY

This research has been evaluating the best way to design, fabricate and test a jet engine for
research in order to solve some technical problems in the country such as: Aerospace
Research, hailstones and rain failure in some areas of the country, equipped with artillery
reactive to our Armed Forces, which currently import 100% of this type of material,
allowing us to save a lot of foreign exchange.

The research was conducted at the Institute for Internal Combustion Engines, Faculty of
Mechanical Engineering - Energy, the National University of Callao, in the facilities of the
Research Institute of jet engines (IDIMAR SRL), in deserts bordering the city of Lima, in
the Base of the School of the Peruvian Army Armored Piedras Gordas in Ancon, over a
period of eight years, from 2004 to the present.

In this investigation, different types of fuels tested at different ratios and configurations
staying finally achieving a composite propellant or heterogeneous type, ie molecules are
formed by oxidizing mixtures, which in this case is an inorganic salt (potassium nitrate )
and fuel portion (Dextrose), plus 2% Ballistic Additives, which form a very stable
Acompound which is burned in a combustion chamber, generating a large amount of gas at
elevated pressure and temperature, these gases then expand in a nozzle convergent —
divergent providing respective thrust.

After finishing the design, we proceeded to the manufacture of 6 prototypes: 3 for static
testing such as measurement of thrust, combustion time, combustion temperature, pressure
in the combustion chamber, etc.., And 3 Prototypes remaining are for flight testing also will
note a Recovery System payload by a drag chute to retrieve the data measured by the
instruments on board.

Additionally 2 was designed and fabricated prototypes Monopropulsante liquid propellant
rockets, based on concentrated hydrogen peroxide at 95% + 5% water with the help of a
catalyst (manganese dioxide), decomposes into water vapor and oxygen at a temperature of
972 ° C, these gases leave the convergent-divergent nozzle at high speed by generating the
jet engine thrust.

This project is completely new, and innovative, because it has an original form of the

procedure for obtaining propellant, then for the design of internal ballistics and the great
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innovative approach of using materials and methods used in other industries to an end
specific is obtaining a jet engine National Technology.

The idea for this research project, has been studied for at least 30 years, first as a desk, and
then with the large amount of technical information accumulated, it was decided to design
and experimentation, so that the 01 of October 2004 saw the first successful experimental

launch, and even today it has more than 200 successful launches.

KEYWORDS: propellant, technology, feedback, static tests, launches, combustion
chamber, scope, hydrogen peroxide, manganese dioxide, dextrose, potassium nitrate,

ballistic additives, grains, BATES, drive, drive.
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INTRODUCCION

Este Proyecto de Investigacién es de vital importancia para el Perti, que en materia de
motores a reaccion estd en parfiales, no obstante haber tenido entre sus hijos a uno de los
padres de la era espacial, al ingeniero quimico Pedro Paulet Mostajo, quien en el
laboratorio realizo un experimento, bombeando oxigeno liquido y gasolina gelatinosa a una
camara de combustioén unida a una tobera convergente-divergente, luego con una chispa
proveniente de una bujia encendia la mezcla provocando la combustién y estos gases se
expandian en la tobera produciendo el empuje respectivo, tomando como base este
experimento el Dr. Aleman Wernher Von Braun junto a un grupo de especialistas disefio,
fabrico y puso a punto de operacion el cohete balistico alemén A-4 o V-2 durante los afios
de la Segunda Guerra Mundial.

Mi inquietud por los motores a reaccion lo tengo desde la nifiez, por aquel entonces no
comprendia bien como consiguen volar los cohetes pirotécnicos de las fiestas patronales, y
eso me llevo a acumular una gran cantidad de material bibliografico sobre el tema, y ya
llegado a la adultez, y con mis conocimientos de Ingeniero Mecénico comencé a realizar
mis primeros disefios e innumerables pruebas experimentales, y también comencé a buscar
financiamiento para investigar sobre este tema, converse y presente proyectos a muchas
instituciones civiles y militares sin obtener ninguna respuesta. Es asi que a partir del afio
2004 decidi fabricar mis propios cohetes financiado con mis propios recursos, y realice el
primer Janzamiento exitoso de un cohete de propulsor solido de 2 pulgadas de didmetro
Denominado MANTONA I-A, en un desierto del Sur de Lima, el primero de Octubre del
2004, con total éxito, a partir del afio 2005, conversando con la Oficina de Investigacion y
Desarrollo del Ejército Peruano me cedieron las instalaciones de la Escuela de Blindados en
Piedras Gordas Ancén para realizar mis lanzamientos, y desde esa fecha hasta la actualidad
Realice un promedio de 200 lanzamientos exitosos y una gran cantidad de pruebas
estéticas, de cohetes de propulsor sélido, liquido e hibrido.

El procedimiento seguido para obtener los resultados planteados es el siguiente: primero se
disefia el motor a reaccion, se realiza los planos, se fabrica las partes, se ensamblan las
partes, se fabrica el propelente, se realizan los ensayos estéticos y si los resultados de estos
ensayos son satisfactorios se procede al lanzamiento del prototipo, se analizan los
resultados, se corrigen los defectos y se va perfeccionando paulatinamente el disefio del

prototipo mediante la metodologia de ensayo-error.
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Desde su concepcidn este Proyecto de Investigacion se realiza con materiales e insumos
netamente nacionales, de bajo costo y féciles de conseguir en el mercado interno, evitando
tener que importar algin componente a fin de abaratar costos y darle sostenibilidad al
proyecto.

En esta investigacion se prueban basicamente motores a reaccidén de combustible s6lido, a
base de nitrato de potasio, dextrosa y aditivos balisticos y motores a reacciéon de

combustible liquido Monopropulsante a base de peroxido de hidrogeno.

La presente Tesis de Maestria ha sido estructurada en cinco capitulos que a continuacion se

detallan.

En el Primer Capitulo, se tratan los aspectos generales de la investigacion, el planteamiento
del problema, formulacién del problema, se definen los objetivos, se plantean las hipétesis
indicando las variables e indicadores, la metodologia de la investigacion a seguir, la
novedad cientifica, la importancia y justificacion de la tesis, las limitaciones y los

antecedentes del estudio a nivel nacional e internacional.

En el Segundo Capitulo, se menciona el estado del arte, se ven los procesos de los motores
a reaccion, se estudian los ciclos tedricos de los motores a reaccidn, la mecanica de vuelo
de los motores cohete, la ecuaciéon de Tsiolkovski, las leyes de variacién de masa,
regimenes 6ptimos de movimiento, movimientos de cohetes multietapicos, combustibles
para cohetes ,sistemas de encendido, camaras de combustion, ecuaciones bésicas para los
cohetes de propulsor liquido, retrocohetes, ecuaciones bésicas para los cohetes de

combustible sélido.

En el Tercer Capitulo, se procede al disefio de un motor a reaccion de combustible liquido
Monopropulsante a base de perdéxido de hidrogeno con un catalizador, se calcula la
estabilidad, se disefian las aletas, se calcula el centro de presiones por el Método de
Barrowman, se calcula en centro de gravedad ,se calcula el vuelo vertical, se analiza el
lanzamiento con otros angulos de disparo:45 grados,60 grados,75 grados, se calcula la
resistencia aerodindmica, se generaliza el célculo para toda una familia de cohetes
disefiados utilizando este combustible, finalmente se realiza un programa de simulacién de

vuelo para diferentes dngulos de lanzamiento y para diferentes cohetes.
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En el Cuarto Capitulo, se disefia un motor a reaccion de propulsor sélido, a base de Nitrato
de Potasio, Dextrosa y Aditivos balisticos, se procede al célculo de la presion estado-
estable en la camara de combustién, se analizan cartas de disefio experimentales, se
determina el K, ,se disefia los granos BATES se calcula el peso del propulsante, empuje, se
disefia la camara de combustidn, se calculan los pesos del motor, el flujo de masa, el tiempo
de combustién, se calcula la estabilidad, se disefian las aletas, se calcula el centro de
presiones por el Método de Barrowman, se calcula en centro de gravedad, se disefia la
tobera, se calcula el vuelo vertical, se generaliza el calculo para toda una familia de cohetes

utilizando este tipo de propelente.

En el Capitulo Quinto se discuten y contrastan las hipétesis planteadas, luego se presentan

las conclusiones y recomendaciones obtenidas de este Proyecto de Investigacion.
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CAPITULO 1

ASPECTOS GENERALES DE LA INVESTIGACION

1.1 PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA
Este trabajo de investigacién nace como consecuencia de haber encontrado la
siguiente problemaética en el pais:
- Al no existir en el Perti tecnologia nacional de fabricacion de motores a reaccion.
- Los costos elevados por la compra de tecnologia externa que no existe en el pais.
- La no existencia de informacién y bibliografia disponible para abordar el tema de
Disefio y fabricacién.

- Lano existencia de equipos especializados de técnicos en la fabricacién de este tipo
De motores.

- Los materiales de calidad que se requieren para su fabricacién no existen en el
pais, por lo que se tienen que adaptar materiales utilizados en otras industrias.

- Los costos comparativos de los motores a reaccidn en el mercado externo son de 20
a 50 veces mayor del costo logrado en el prototipo de esta investigacidn.

- La mentalidad del medio técnico profesional de no asumir la responsabilidad de este
tipo de investigacion asi como la dificultad para la produccion.

- Ademaés en el curso de Combustién y Combustibles dictado por el Dr. Abelardo
Ludefia Luque, en la Maestria en Ciencias con mencion en Motores de Combustidén
Interna, en la (FIM-UNI), se hizo una clasificacién de los motores térmicos,
haciendo hincapié en los motores a reaccion, y en lo poco que estaban siendo
estudiados en el pals, no obstante haber tenido al ing. Pedro Paulet Mostajo como a
uno de los pioneros de la era espacial, y dejando abierta la posibilidad de realizar
Tesis de Maestria sobre esta materia, y que significaria un gran aporte para el pais.
Entonces a partir de estas apreciaciones del Dr. Ludefia comencé a profundizar mis
estudios sobre los motores a reaccion, y como resultado de estos estudios es que

presento esta Tesis de Maestria.
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Con la finalidad de resolver algunos problemas tecnologicos del pais como son: la
Investigacion aeroespacial, la caida de granizo y la falta de |luvias en algunas zonas del
Pais, equipamiento con artillerfa reactiva a nuestras fuerzas armadas, que actualmente
Importan el 100% de este tipo de material, lo que nos permitiria un gran ahorro de
Divisas.
En este contexto se presenta este proyecto de tesis que consiste basicamente en el
disefio completo de un motor a reaccion con tecnologia nacional y con la utilizacién y
adaptacion de materiales que se encuentran facilmente en el mercado interno, evitando
asi el tener que importar algunos materiales € insumos que encarecerian el proyecto.
Luego del disefio se procedera a la fabricaciéon de algunos prototipos, unos destinados
a efectuar pruebas estaticas para obtener datos tales como: medicion del empuje,
tiempo de combustion, temperatura de combustidén, presion en la cdmara de
combustion, etc., y los otros prototipos estaran destinados a efectuar pruebas de vuelo
y constaran con sistemas de recuperacion por paracaidas, a fin de recuperar los datos
medidos por los instrumentos de a bordo.
En base a los resultados obtenidos en las pruebas estéticas se procedera al lanzamiento
de los otros prototipos ya estando seguros del buen funcionamiento del motor a
reaccion disefiado fabricado y probado estaticamente. Este proyecto presentado es
totalmente novedoso e innovador, primero por la forma original del procedimiento
para la obtencién del propulsante, luego por el disefio de la balistica interna y por el
gran criterio innovador de utilizar materiales insumos y métodos utilizados en otras
industrias para un fin especifico que es la obtencién de un motor a reaccién de alta
tecnologia enteramente nacional.
La idea de realizar este proyecto de investigacion, yo lo vengo estudiando por lo
menos desde hace 30 afios, primero como un pasatiempo y luego con la gran cantidad
de informacién técnica acumulada, decidi realizar mis propios disefios y
experimentacion, a tal punto que hasta el dia de hoy ya realice cerca de 200
lanzamientos exitosos de diferentes prototipos, y considerando la coyuntura actual que
vive el pais, sometido a amenazas externas y falta de recursos necesarios para equipar
adecuadamente a nuestras fuerzas armadas, es que presento este proyecto de
investigaciéon como tesis de Maestria, a fin de contribuir a solucionar algunos

problemas tecnoldgicos que aquejan al pais.
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TABLA No.l
CLASIFICACION DE LOS MOTORES TERMICOS

.1OTORES
"ERMICOS

COMBUSTION
INTERNA

ALTERNATIVOS

OTTO 4 TIEMPOS

2 TIEMPOS

DIESEL 4 TIEMPOS

2 TIEMPOS

ROTATIVOS

WANKEL

A REACCION

TUBORREACTOR PURO

TURBOFAN

TURBORREACTOR AFTERFAN

TURBOHELICE

TURBOEIJE

PULSORREACTOR

RAMIET

SUBSONICO

ESTATORREACTOR

SUPERSONICO

SCRAMIET

SUPERSONICO

MOTOR PROPULSOR SOLIDO

COHETE PROPULSOR LIQUIDO

PROPULSOR HIBRIDO

COMBUSTION
EXTERNA

ALTERNATIVOS

MAQUINA DE VAPOR

ROTATIVOS

TURBINA A VAPOR
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1.2 FORMULACION DEL PROBLEMA

1.

L

(En qué medida la realizacién de este Proyecto de Investigacién tecnoldgico
contribuird a solucionar los problemas en el campo aeroespacial?

¢De qué manera utilizando este prototipo se puede solucionar los problemas de
caida de granizo y la falta de lluvias en algunas regiones del pais?

¢En qué medida la ejecucién de este prototipo contribuird al equipamiénto con
artilleria reactiva a nuestras Fuerzas Armadas?

¢De qué manera este proyecto contribuird a la investigacion de la contaminacion
ambiental atmosférica a grandes alturas?

¢En qué medida la ejecucion de este Prototipo contribuird a la independencia
Tecnolégica del Peru en este campo?

¢De qué manera la realizacién de un Buen Proyecto de Investigacién Tecnologico
Contribuira al ahorro de divisas?

¢En qué medida el disefio, fabricacién, y experimentacion del motor a reaccion con
tecnologia nacional contribuird en la altura, alcance, carga til, tiempo de vuelo y

velocidad final del prototipo?

Actualmente el pais importa a precios exorbitantes el 100% de su artilleria
reactiva, lo que significa un gran gasto para el erario nacional, porque los paises
desarrollados valoran muy bien sus productos de alta tecnologia.

En algunas zonas del Perti se producen heladas y sequias, perjudicando
enormemente a la agricultura Nacional, lo que se podria solucionar produciendo
“Lluvias artificiales” “Inyectando” yoduro de plata a cierto tipo de nubes,
mediante un vehiculo a reaccion de concepcion y disefio totalmente nacional y a
bajo costo.

También no disponemos actualmente de vehiculos espaciales a reaccién para
estudiar las capas superiores de la atmosfera Peruana, ni para tomar muestras de la
contaminacion ambiental a grandes alturas, lo que se podria solucionar con el
desarrollo de este Proyecto de Investigacidon de Alta Tecnologia, de concepcion,

disefio fabricacion y experimentacidn netamente nacional.
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1.3.1

1.3.2.

[O%)
[ox

OBJETIVOS

OBJETIVO GENERAL

Disefiar, fabricar y experimentar un motor a reacciéon que pueda ser utilizado en el
ambito civil y militar, logrando grandes ventajas técnico-econdmicas y sentando las

Bases de una Tecnologia Nacional en este campo.

OBJETIVOS ESPECIFICOS

1. Obtener un prototipo de motor a reaccion basico, que pueda ser utilizado con fines

[\

(O8]

~l N

Militares tales como: cohetes antitanque, antiaéreo, tierra-tierra.
. Optimizar econémicamente el disefio y fabricacion de un motor a reaccién con la
Utilizacién de materiales e insumos netamente nacionales
Innovar el disefio y fabricacion del combustible (grano), mejorando la forma y el
método de obtener dicho propulsante.
Experimentar con dos tipos de Propulsantes que se pueda conseguir facilmente en
el mercado interno y cuyo costo no sea tan elevado y no este restringido o
prohibido su adquisicidn.
. Experimentar un motor a reaccion de Tecnologia totalmente nacional.
. Evaluar el comportamiento del prototipo con diferentes tipos de Propulsantes.

. Disminuir la dependencia del extranjero en lo concerniente a este tipo de motores

8. Sentar Jas bases para obtener una tecnologia Nacional en el campo de los Motores a

Reaccidn.

Sus efectos se evidencian en:

9.
10.

11

1

1

Estudiar las capas superiores de la atmosfera.
Producir lluvias artificiales “bombardeando” cierto tipo de nubes con yoduro de
Plata, evitando asi la caida de granizo y la sequia en algunas regiones del pais.

. Estudiar la contaminacion ambiental atmosférica a grandes alturas, tomando
Muestras de aire mediante un vehiculo a reaccidn.

2. Demostrar que es factible realizar Proyectos de Investigacidon de Alta Tecnologia a
un precio muy reducido.

3. Prescindir a futuro de la importacion de artilleria reactiva para nuestras Fuerzas

Armadas.



1

1

14

1.4.1

1.4.2
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4. Obtener a futuro un lanzador espacial para colocar en érbita satélites artificiales

para su uso en comunicaciones como de orden estratégico.

5. Desarrollar un motor a reaccion ecoldgico y de baja o nula contaminacion.

HIPOTESIS
De acuerdo a las interrogantes planteadas en la formulacién del problema de
Investigacion, asi como de los objetivos Generales y Especificos que se persigue, el
siguiente Trabajo de Tesis plantea las siguientes hipdtesis.
HIPOTESIS GENERAL
Disefio, Fabricacién y Experimentaciéon de un motor a reaccién con fines de
Investigacion, con las materias primas y el personal humano disponible en el Peru.
HIPOTESIS ESPECIFICAS
1. El modelo de motor a reaccién planteado servird para el desarrollo e
investigacion aeroespacial.
2. Con el prototipo de motor a reaccidon se podra evitar la caida de granizo y la
falta de lluvias en algunas regiones del pais.

El modelo de motor a reaccién se utilizara para equipar a nuestras Fuerzas

('S ]

Armadas con artilleria reactiva.
4. Con el prototipo disefiado se podra disminuir la dependencia del extranjero, lo

que significara un ahorro de divisas para el erario Nacional.
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VARIABLES E INDICADORES

HIPOTESIS GENERAL
(Hg)

VARIABLE

Hg:
fabricacién vy

de

Disefio,
experimentacion un
motor a reaccidén con fines
de investigacion, con las
materias  primas y el
personal humano

disponible en el Peru.

VARIABLE
INDEPENDIENTE (X).
Materias primas y personal

Humano adecuado.

VARIABLE DEPENDIENTE
(Y).

Disefio, fabricacion y

experimentacion de un motor a

reaccion.
HIPOTESIS ESPECIFICA VARIABLE INDICADOR
(Hi)
Hl: X1 X1:
Ei modelo de motor a | Modelo de motor a reaccién 1.Velocidad final del
reaccion planteado, servira | Planteado. Modelo.
para - el desarrollo e 2. Altura que alcanza.
investigacion aeroespacial
Yl Y1:
Desarrollo e investigacion 1.Tiempo total de
Aeroespacial. Vuelo.
2.Carga
Uti] transportada.
HIPOTESIS ESPECIFICA VARIABLE INDICADOR

(Hi)




H2:
Con el prototipo del motor
areaccion se podréd evitar
La caida de granizo y la
falta de lluvias en algunas

zonas del pais.

X2:

Prototipo del motor a reaccion.

Y2:
.Evitar la caida de granizo.

.Producir lluvias artificiales.

X2:

1.Cantidad de carga
Util, material para
evitar la caida de

Granizo.

Y2:

1.Tipo de material
para evitar la caida
De Granizo.

2. Tipo de material
para producir

lluvias

Artificiales.

H3:
El modelo de motor a
reaccion se utilizara para
equipar a nuestras Fuerzas
artilleria

Armadas con

reactiva.

X3:

Modelo de motor a reaccidn.

Y3:
Equipar a las Fuerzas

Armadas.

X3:

1.Alcance y carga util
Para un modelo
Antitanque.

2.Alcance y carga util
Para un prototipo

Tierra-tierra.

Y3:
1.Precision
Del modelo.
2.Estabilidad del
Proyectil.

H4:
Con el prototipo disefiado
se  podrd disminuir la
Dependencia del

extranjero, lo que significa

X4

Prototipo disefiado, disminuir

La dependencia del extranjero.

X4:

1.Comparacion de
Costos con un
Modelo importado.

2.Disponibilidad del
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Un ahorro de divisas para Prototipo.

El pais. 3.Independencia

‘ Tecnologica.

Y4: Y4:

Ahorro de divisas para el 1. Ahorro de divisas.

Pais. 2.Disponibilidad
Inmediata.

3.Mejoramiento del
Sistema de defensa

Nacional.

1.6 METODOLOGIA DE LA INVESTIGACION
Béasicamente la Metodologia de la Investigacion es descriptiva, ya que se describen
situaciones y eventos y luego se miden o evalian dichos aspectos. También por la
caracteristica del tema de Investigacion sera desarrollado como una Investigacion
Experimental y de Aplicacién Tecnologica, debido a que se necesita obtener datos de

campo reales (Pruebas) de funcionamiento del Prototipo.

1.7 NIVEL DE INVESTIGACION

Como el nivel de la Investigacion estd asociado al tipo de Investigacién, que segin
DANKHE pueden ser: exploratorios, descriptivos, correlaciénales y explicativos o
experimentales. Los estudios exploratorios sirven para preparar el terreno y ordinariamente
anteceden a los otros tres tipos. Los estudios descriptivos por lo general fundamentan las
Investigaciones correlacionales, las cuales a su vez proporcionan informacién para los
estudios explicativos. Una investigaciéon puede iniciarse como como explicitaria o
experimental después ser descriptiva luego correlacional y terminar como explicativa. ;De
qué depende que nuestro estudio se inicie como exploratorio, descriptivo, correlacional o
explicativo? .Depende bésicamente de 2 factores: del “estado del conocimiento” (estado del
arte) en el tema de investigacioén, mostrado por la revision de la literatura, y del “enfoque”
que se pretende dar al estudio.

El nivel de Investigaciéon de este trabajo corresponde a una investigacién descriptiva,
considerando que las etapas a lo largo del estudio son : el planteamiento del problema, los
objetivos, la formulacion de la hipdtesis, los supuestos y enunciados de la hipétesis, la

busqueda de informacién usando técnicas de muestreo para la recoleccion de datos
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experimentales sobre los motores a reaccidn, se utilizaran teorias, datos, tecnologias para

contrastar las diferentes etapas del proceso de investigacion, para luego verificar la validez

de las técnicas utilizadas, haciendo un andlisis objetivo de los resultados.

Inicialmente se hizo una investigacion exploratoria, a fin de formular la hipotesis principal,

debido a que.una gran mayoria de los estudios nos muestran unas teorias y modelamientos

generales sobre motores a reaccién, pero por la naturaleza de este tipo de motores, se

cuidan de proporcionarnos datos reales de disefio y operacion, siendo necesario recurrir a la

investigaciéon experimental (explicativa), a fin de disefiar un motor a reacciéon con datos

probados experimentalmente (reales),luego de las pruebas experimentales se logré elaborar

las conclusiones y recomendaciones del presente trabajo de investigacion.

1.8 NOVEDAD CIENTIFICA

Este trabajo de Investigacién es realmente novedoso e innovador desde su concepcion,

incluye conceptos, materiales, insumos, habilidades, destrezas y soluciones técnicas

originales, que hacen de este prototipo un disefio 100% nacional, para el beneficio de

las ciencias aplicadas a los motores a reaccion en el Peri. Ademas se puede nombrar

las siguientes novedades cientificas especificas:

1.

No existe en el Pert un motor a reaccién, de concepcidn y disefio netamente
nacional, con fines de investigacion.

El organismo que deberia dedicarse a la Investigacion y desarrollo de este tipo de
motores, o sea la “Comision Nacional de Investigacion y Desarrollo Aeroespacial”
(CONIDA), organismo dependiente del Ministerio de Defensa, con més de 40 afios
de existencia, hasta el momento no tiene ningin motor a reaccién disefiado por
ellos, y ni siqﬁiera saben fabricar correctamente los combustibles so6lidos, solo
exhiben cohetes copiadbs de otros paises como son:

*PROYECTO TERRA (copia del cohete ruso 5K, que disparan los helicdpteros
rusos Mi-17 y Mi-25).

*PROYECTO SURA 80 (copia del cohete hispano — suizo, SURA 80, cohete
aire — Tierra que disparaban los antiguos aviones britanicos Hawker
Hunter.

*PROYECTO TERRA LM (copia del cohete ruso BM-21, descendiente del
Katiuska De la Segunda Guerra Mundial, montado sobre un camién y

Con 40 tubos de lanzamiento).
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*PROYECTO PAULET 1 (copia del cohete argentino ORION 1, se dispararon
dos Cohetes con dos granos (combustible solido), de origen

Francés con mas de 25 afios de antigtiedad).

No se fabrican en el mundo los propulsores solidos tal como lo fabricamos
nosotros, fundiendo con fuego directo en un recipiente y a cierta temperatura, el

Componente (KN) en polvo con el componente (DEX) también en polvo, que
previamente han sido bien mezclados y agregandoles un pequefio porcentaje de
aditivos balisticos (polvo de aluminio + polvo de magnesio), como referencia en
USA se mezclan (KN/DEX) en bafio Maria y el grano obtenido no tiene buena
consistencia ni homogeneidad. En cambio la combustién de nuestros granos es
mucho més homogénea y las moléculas tienen mayor cohesién y generan mayor

impulso especifico.

No hemos encontrado en el mundo, en los motores a reaccidn de propulsor sélido,
que utilizan la Balistica Interna de configuracién “BATES”, el uso tubos de

PVC como inhibidor y separador, como lo hacemos nosotros y que soporta la
temperatura de combustién para este tipo de propulsores con excelentes resultados
(este tipo de inhibidor esté siendo patentado por el autor en INDECOPI).

No hemos encontrado en el mundo, la utilizacién de un catalizador tal como lo
hacemos nosotros para el Perdxido de Hidrogeno (H;0,), en la forma y disposicién
tal como lo hacemos nosotros. Adaptando materiales, insumos y métodos

utilizados en otras industrias a fin de abaratar costos.
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1.9 IMPORTANCIA Y JUSTIFICACION DE LA TESIS

La Importancia y Justificaciéon de este Proyecto de Investigacién presentado como

Tesis de Maestria radica en lo siguiente:

1.
2.

10.
11

12.

Obtener un motor a reaccion de Tecnologia totalmente Nacional.

Optimizar el disefio y fabricacion de un motor a reaccién con la utilizacién de
materiales e insumos nacionales.

Disminuir la dependencia del extranjero en lo concerniente a este tipo de motores.
Innovar el disefio y fabricacion del propelente (grano), mejorando la forma y el
método de obtener dicho propulsor.

Experimentar por lo menos con dos tipos de propelentes que se puedan conseguir
facilmente en el mercado local y cuya adquisicion no este prohibida ni restringida
o sean dificiles de obtener.

Sentar las bases para obtener una Tecnologia Nacional en el campo de los motores
a reaccion.

Mejorar la agricultura mediante la produccion de lluvias artificiales, durante las
épocas de sequia, y evitar también la caida de granizo.

Estudiar las capas superiores de la atmosfera peruana, que no han sido
convenientemente estudiadas, debido al alto costo que ello implica, con el
prototipo de este motor a reaccion se podria estudiar la alta atmosfera a un costo
Reducido.

En el campo de la Defensa Nacional, el Perti como pais subdesarrollado importa el
100% de su artilleria reactiva, desviando grandes cantidades de dinero a la compra
de armas, dinero que se tendria que invertir en cosas mas productivas. Este motor a
reaccién podria servir como motor basico para desarrollar misiles

Antitanque, tierra — tierra, antiaéreos, anti buque, etc.

Obtener muestras de la contaminacion atmosférica a medianas y grandes alturas.
Sentar las bases para la obtencién de una planta de propulsores para motores a
reaccion. ‘

Demostrar que es factible realizar Proyectos de [nvestigacion de Alta Tecnologia a

un costo reducido.

. Prescindir a futuro de la importacion de artilleria reactiva para nuestras Fuerzas

Armadas.
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14. Sentar las bases para la obtencion de motores a reaccion de varias etapas a fin de
alcanzar la primera velocidad césmica, para la colocacién en orbita a futuro de
satélites artificiales.

15. Tomando como base este motor a reaccion, disefiar, fabricar y experimentar con
motores a reaccion de gran tamafio de gran alcance y potadores de grandes cargas

utiles con fines disuasivos.

1.10 LIMITACIONES

1.10.1 LIMITACION TEMPORAL

La presente Tesis se limitara al estudio del tema partiendo de los antecedentes del estudio
tanto a nivel Nacional como a nivel internacional. Los estudios tedricos los realice desde el
afio de 1980 hasta la fecha, y las pruebas estaticas y de lanzamiento los vengo realizando
desde el 01 de Octubre del afio 2004 hasta la actualidad. Todos los dispositivos,
instrumentos y utillaje para la fabricacién del motor a reaccién y para la fabricacion de los
granos se realizo en el pais, evitando tratar de importar algin material o insumo.

No se utiliz6 instrumental ni equipo especial importado avanzado que nos permitiera medir

los parametros de desempefio y operacién con mas exactitud y en tiempo real.

1.10.2 LIMITACION ESPACIAL

La investigacion se realizd en la empresa IDIMAR S.R.L., donde se realizaron los disefios,
se maquinaron los componentes, se fabricaron los granos y se ensamblaron los prototipos.
Las pruebas estdticas y de lanzamiento se realizaron en la Base de Blindados del Ejército
Peruano (EP) en “Piedras Gordas” Ancén y en el Poligono de Tiro del (EP) de “Cruz de
Huesos”, al Sur de Lima frente a la Playa de San Bartolo, desde el 01 de Octubre del 2004,

Fecha en que se realizo el primer lanzamiento hasta la actualidad Julio del 2012, ya se
realizaron cerca de 200 lanzamientos exitosos de diferentes prototipos. Se tomaron datos
tanto de los ensayos estaticos como de los lanzamientos, tales como: tiempo de combustién,
temperatura de combustién, tiempo de retraso del encendido, altura que alcanza el

prototipo, alcances, etc.
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Pero no contamos con un radar de seguimiento que nos permitiera obtener datos de

velocidades, alturas alcances, aceleraciones, etc., en cada instante con mayor exactitud y en

tiempo real.

1.

3.

1.10.3 LIMITACION CONCEPTUAL

Utilizacién de materiales nacionales, desde su concepcidn, disefio, ,fabricacién y
pruebas, para este motor a reaccién se pensd siempre en la utilizacién de
materiales disponibles en el mercado interno, tales como tubos de acero sin
costura (Schedule 40),0 tubos de acero sin costura para calderas tipo ASTM
A-192, barras de cero laminados o trefilados SAE/AISI 1020 y 1040, o insumos
tales como: nitrato de potasio, nitrato de amonio, polvo de aluminio, polvo de
magnesio, dextrosa en polvo, sorbitol en polvo, poliuretano, etc. _
Logicamente si se utilizaria materiales importados y de mejor calidad tales
como tubos de acero aleados sin costura tipo ASTM 4130,perclorato de
amonio, poliuretano balistico, etc., se obtendrian mayores prestaciones pero a un
costo mucho mayor.

Criterio innovador y creativo para solucionar problemas tecnoldgicos. Se
Adaptaron materiales utilizados en otras industrias tales como tanques de
Oxigeno medicinal, tanques de oxigeno y nitrégeno y vdalvulas reductoras de
Presion utilizada en soldadura. Se realizaron muchas pruebas y ensayos con
Distintos materiales e insumos para obtener los parametros reales de

Disefio, tales como: temperatura de los productos de la combustion (1350 C),
Presion que pueden soportar los tubos de acero sin costura tipos ASTM A-192

Y Schedule 40 (60 bar), tiempo de combustidn, retraso de la combustion. Para
La balistica interna en la configuraciéon de los granos tipo “BATES”, se
probaron Experimentalmente con muchos materiales, seleccionando
definitivamente los Tubos de PVC de paredes gruesas como inhibidores de la
combustién en la Superficie exterior del grano, con excelentes resultados. Se
innovo la forma de Fabricacién de los granos, fundiéndolos con fuego directo
en un recipiente y Agregandole un pequefio porcentaje de aditivos balisticos
(mejoradores), con Los que se obtuvo mayor impulso especifico.

No se realizaron las pruebas especificas para cada campo de utilizaciéon del

motor a reaccion, por no disponer de financiamiento, es decir no se realizaron
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las pruebas con yoduro de plata para obtener lluvias artificiales. No se tomé
muestras de la contaminacién ambiental a grandes alturas. No se realizaron los
diéparos de artilleria reactiva con carga util (carga hueca, carga rompedora,
etc.), ni tampoco se fabricaron tantos cohetes como para obtener tablas balisticas
de disparo (tablas de dispersion).

Queda abierta la posibilidad de seguir investigando en estos campos especificos
con el motor a reaccién concebido, pero fabricando en grandes cantidades, los

necesarios para obtener datos fiables en cada uno de los casos especificos.
1.11 ANTECEDENTES DEL ESTUDIO

1.11.1. A NIVEL NACIONAL

Por tratarse de un tema realmente novedoso e innovador, en su concepcion, disefio y
Fabricacidn, no existen trabajos de investigacién que sean publicos en el pais, sin embargo
se puede hacer referencia de algunos trabajos de investigacién y a algunos textos que
tengan alguna relacidn con este trabajo de investigacidn.

1. Texto: “ PRINCIPIOS DE COHETERIA™ (2 TOMOS)

Autor: Ing. Gustavo Ordofiez Cérdenas
Institucion: Universidad Nacional del Callao.

2. Proyecto de Investigacién: “DISENO Y CONSTRUCCION DE UN COHETE DE
COMBUSTIBLE LIQUIDO MONOPROPULSANTE A BASE DE PEROXIDO
DE HIDROGENO (H,0,), PARA 50 KILOMETROS DE ALCANCE”.

Autor: Ing. Gustavo Ordofiez Cardenas

Institucion: Universidad Nacional del callao.

Proyecto de Investigacién: “DISENO Y FABRICACION DE UN COHETE
HIBRIDO CON ACELERADORES SOLIDOS AUXILIARES PARA
ALCANZAR ALTITUDES EXTREMAS CON FINES DE INVESTIGACION”.

Autor: Ing, Gustavo Ordofiez Céardenas.

(OS)

Institucidén: Universidad Nacional del Callao.

4. Proyecto de investigacién: “DISENO Y FABRICACION DE UN BANCO DE
PRUEBAS PARA MOTORES COHETE LIQUIDOS DE HASTA 10
TONELADAS DE EMPUJE”.
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Autor: Ing. Gustavo Ordofiez Cardenas.
Institucidén: Universidad Nacional del Callao.

5. Empresa Privada: “INSTITUTO DE INVESTIGACION DE MOTORES A
REACCION™ '
(IDIMAR S.R.L.).
Rubro: Empresa privada dedicada al estudio y experimentacién de cohetes.
Director-Gerente: Ing. Gustavo Ordofiez Cardenas.
Aporte: cuaderno de bitdcora con informacidn técnica de més de 200 lanzamientos
exitosos, a partir de] 01 de Octubre del 2004 hasta la fecha.

6. Empresa Publica: “COMISION NACIONAL DE INVESTIGACION Y
DESARROLLO AEROESPACIAL” (CONIDA).
Rubro: Organismo Gubernamental encargado de desarrollar cohetes y misiles en el
Pert.
Dependencia: Ministerio de Defensa.
Aporte: videos de lanzamientos de cohetes colgados en Internet, en el marco de los

siguientes Proyectos:

PROYECTO TERRA :(copia del cohete ruso 5K).

PROYECTO SURA-80: (copia del cohete hispano-suizo del mismo nombre).
PROYECTO TERRA LM: (copia del cohete ruso BM-21).

PROYECTO PAULET I (copia del cohete argentino ORION ).

1.11.2 A NIVEL INTERNACIONAL

A nivel internacional encontramos informacién sobre los motores a reaccién de
propulsores solidos y liquidos mayormente, todos nos dan informaciones genéricas sobre
los distintos componentes y los principios en que se basa el disefio de los distintos tipos de
los motores a reaccion, pero no nos dan informacidn real de pruebas realizadas ni detalles
Constructivos para la fabricacién y prueba de prototipos, ese tipo de informacién lo maneja
de manera reservada cada pais y forma parte del secreto de estado. No obstante se puede
hacer referencia a algunos textos, que con su informacion tecnolégica

Limitada hicieron posible desarrollar de manera exitosa este Proyecto de investigacion,

dentro de estos textos se pueden destacar los siguientes:
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. Cornelisse J.W. Schoyer, H.E.R Walker

Rocket Propulsiéon and Spaceflight Dynamics
London, Edit. Pitman, 9na Edition 1989.

. Pendray, G. Edward

Rocket and Jet Propulsion

New York Harper & Row Publishers

15ava — Edition 1980

. Warren Francis

Rocket Propellants
New York. RPC Publishers
23ava Edition 1985

Sutton G.P.

Rocket Propulsion Element
New York — Mc Graw Hill
28ava Edition 1986

Wickman Jhon

How to make amateur Rocket
New York CP Technologies
2da Edition 2002

. Ford Bryan

Armas Secretas Alemanas

Edit. San Martin — Madrid — Espafia
3ra Edicion 1985

. Lester Lichty
Procesos de los Motores de Combustion
Editorial del Castillo — Madrid — 1990

. Carlos Ordéfiez

Aerodinamica (4 tomos)
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11.

12.

14.

15.
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Editorial UTEHA — Madrid 1980

R.E. Wiech Jr. And R.F. Straus
Fundamentals of Rocket Propulsion
Reinhold Publishing Company
New York — 1980

E. Mischuch and L.T. Carleton
Solid Propellants
Ind. Eng. Chemistry — 1980

R.J. Priem and M.F. Heidman
Propellant Vaporization as a design Criterion
For Rocket engine Combustién Chambers

Technical Report R — 67 (1960) - NASA

Journal of the British Interplanetary Society

‘Calculation of Step Rockets

Volumen 14 — Londres — 1955

. A. Miece

Mejanika Poliota — “Mecdnica de vuelo”

Edit. Mir Mosct — 1980

L.M. Vorobiov
K Teori I Poliota Raket — “La Teoria del vuelo del Cohete”
Editorial Mashinostroine — Mosct — 1985

P.G. Hill and C.F. Peterson

Mechanics and Thermodynamics of Propulsién
Addison — Wesley publishing Company Reading
Massachusetts — USA — 1965
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19.

20.

21.
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D.G. Sheperd
Aerospace Propulsion
American Elsevier publishing Company

New York — 1972

A.R. Koelle (Editor)
Handbook of Astronautical Engineering

Mec Graw Hill = New York 1961

Wernher Von Braun and Ordway Frederick
History of Rocketry and Space Travel
Thomas Y. Crowell Company — New York 1969

Willy Ley
Rocket, Missiles and men in Space

The Viking Press — New York 1968

H.S. Seifert (Editor)
Space Technology
John Wiley & Sons — New York 1969

Gran Encyclopedia (SARPE)
Armamento y poder Militar

Madrid — Espatfia — 2000
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CAPITULO II
FUNDAMENTO TEORICO
ESTADO DEL ARTE

Actualmente predominan en el mundo los motores a reacciéon de Propulsantes
quimicos (liquidos y so6lidos hibridos), con respecto a los motores a reaccion de
propelente liquido. La mejor combinacién de estos propelentes es oxigeno liquido
(LOX) con hidrogeno liquido (H,); que combinados en una proporcién: oxidante/
combustible de 3.5, en una cédmara de combustién a una presiéon de 35 bares,
obtenemos un impulso especifico de 364 segundos, con una temperatura absoluta de
2482°K, con una velocidad de salida por la tobera de 3570m/s, manteniendo un peso
especifico de la mezcla propulsante de 0.26. * Pero la tecnologia para manipular
hidrégeno liquido es sumamente compleja y costosa, debido a que para mantener se
liquidé tiene que estar a temperaturas criogénicas y a alta presion, y en estas

condiciones cualquier tipo de metal y sobre todo los aceros se vuelven muy fragiles.

En cuanto a los motores a reaccion de propulsor soélido; el mejor y el que tiene mas
futuro es un propulsante sélido compuesto basicamente de; perclorato de amonio
(NH,ClO4) como oxidante y un poliéster o polivilico como combustible; con
aditivos de aluminio y berilio para incrementar el empuje, con una proporcién de
75% a 80% oxidante y 25% a 20% de combustible, segun el tipo y porcentaje de
aditivos agregados, se pueden obtener impulsos especificos de hasta 260 segundos.
Tiene la desventaja de que el perclorato de amonio no se produce en el pais y su

adquisicion e importacidn esta restringida.

Con respecto a los cohetes hibridos, uno de los componentes, por ejemplo, el
oxidante puede ser liquido o gaseoso, y el combustible puede ser sélido; por
ejemplo el oxidante puede ser oxigeno liquido u 6xido nitroso, y el combustible
solido puede ser parafina, o poliéster o un polivinilico; segun el tipo de combinacion
utilizada, el impulso especifico puede estar alrededor de 250 segundos. **Es decir
un motor a reaccion hibrida contiene las mejores caracteristicas de un cohete sélido
y de un cohete liquido; y la operacion de un motor hibrido es bastante facil. Por su

costo, facilidad de fabricacién y operacioén parece ser €l tipo de motor a reaccion
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ideal para los paises en vias de desarrollo que quieren incursionar en la

investigacion aeroespacial.

*Datos tomados Del libro de G.P Sutton “Rocket Propulsion Elements” New York — 2001-
7th ed.
**Datos tomados Del libro de John H. Wick man “How to make amateur rockets” CP

Technologies 3745A Studer, Casper, WY 82604-2" edition-2006.
2.2.1 PROCESO DE LOS MOTORES A REACCION
2.2.1 LA TERCERA LEY DE NEWTON

La tercera ley de newton dice que a toda accidn se opone una reaccién de igual
magnitud pero de sentido contrario fue formulada por el inglés SIR ISAAC NEWTON en
el afio de 1687.En un trabajo realizado por Gravesande , titulado “FILOSOFIA DE LA
NATURALEZA”, que tenia por subtitulo ;‘INTRODUCCION A LA FILOSOFIA DE SIR
ISAAC NEWTON?”, incluida la ilustracién de un carro propulsado por la reaccion de una
caldera, dibujo este que ha sido ampliamente divulgado con el titulo de “CARRO DE
NEWTON?”, y que muestra ademés la regulacion del empuje conseguido por la variacion e
la seccion de la tobera de escape (Fig. Nol).

En el reino animal, los calamares han empleado la reaccion del chorro, para
propulsarse a si mismos, desde hace aproximadamente unos diez millones de afios.

Las ruedas giratorias de los fuegos artificiales son otro ejemplo de la turbina de

reaccion pura, y una demostracion del principio de accion y reaccion.

-
rww - - - —

Fig. No.1. Dibujo del “Carro de Newton” afio 1687
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Un poco antes de la Era Cristina (120-130 afios a.c.), HERO, filésofo de Alejandria,
construyo un aparato considerando como el primer dispositivo de conversion de energia de
presion en energia mecénica y la demostracion mas antigua del principio dé accion y
reaccion.

El aparato consistia en una esfera hueca montada para girar entre dos soportes, uno
de los cuales eran huecos y servia para conducir el vapor procedente de una caldera
expuesta al fuego. Sobre la esfera, en un plano perpendicular al eje y pasando por centro de
esta, estaban situadas dos toberas diametralmente opuestas, estas toberas descargaban
vapor de agua en direccion tangencial, y la reaccién hacia girar a la esfera en sentido

opuesto. Como se muestra en la Figura No.2.

A‘in A
A =
NPT i

,.,4..

Fig. No.2. Maquina de Hero, invencion en el afio 120-130 antes de Cristo

Esto es lo que se produce en el cohete cuando expulsa los gases producidos durante
la combustion, obtenidos mediante la reaccién quimicas de sus dos sustancias

componentes: el combustible y el comburente.
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2.2.2 HISTORIA Y DESARROLLO DEL COHETE

No podemos asegurar exactamente donde se invent6 el cohete, ya que su rastro se
pierde entre las antiguas civilizaciones de Extremo Oriente. Se piensa que el primer cohete
fue desarrollado a partir de las “flechas incendiarias” y “cabezas de Dragén voladoras”
.Para hacer el fuego mas vivo, los chinos afiadieron salitre y para proteger la llama del
viento, la mezcla pirotécnica y pdlvora negra fue encerrada por los costados y por frente,
asi al quemarse la pdlvora negra (56.2%de salitre,31.8%de carbon vegetal “tallo de
algodén”, 12% de azufre), proporcionaba el empuje al chorro y encendia la mezcla
pirotécnica (Fig. No .3).

Una de las leyendas chinas habla del sabio mandarin WAN PO, que dedicé toda su
vida al estudio y experimentaciones de los cohetes, entusiasmado por encontrar un medio
para volar, este sefior fabrico un aparato curioso con enormes cometas colocadas como si
fueran alas a los costados de un sillén, y todo el conjunto unido a un dispositivo en el que
habia ordenado montar 47 cohetes de po6lvora cuando todo estuvo listo, el mandarin tomo
asiento en sillén , dio una orden a sus servidores y estos prendieron fuego a las 47 mechas,
que hicieron arder a los cohetes en medio de una terrible llamarada. Cuando el humo se
disipo, y el sabio mandarin y su extrafia maquinan habian desaparecido volatilizados (Fig.

No.4).

Mazcla
pirotécnica —

Ojiva

Envuelts ~<=

Mecha ———__

Soparte de pape!

de 13 mecha/
Caiia de U
estabilizacién

Fig. No.3. Cohete Pirotécnico
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En un manuscrito chino antiguo, se hace mencién al empleo de cohete como arma
de guerra, se relata la defensa de la ciudad de PIEN-KING, capital de la provincia china de
HO-NAN, durante el asedio a que fue sometida en el afio de 1232,por las hordas mongolas
de OGODE], hijo de GENGHIS KAN, y conquistador del Norte de China. Lo que aparecia
una victoria facil para los asaltantes se convirtié en una fuga desordenada al encontrarse
entre una lluvia de armas desconocidas que les causaban enormes estragos.

Los conocimientos chinos sobre la pélvora se difundieron rapidamente en Europa,
es asi que aparece un tratado escrito en latin, el “LIBER IGNIUM”, por MARCUS
GRAECHUS, donde describe las posibles mezclas de materias explosivas e incendiarias,
este tratado es estudiado por el inglés ROGER BACON (1214-1294), quien dara a conocer
en 1260 una formula perfeccionada de la polvora, capaz de convertir los cohetes maés

sencillos en verdaderos proyectiles de largo alcance.

nandarin 2 cometas en

ferma de alas

LBstructura

£i:16n

L7 cohectes

de pblivora

Fig. No.4. El sabio mandaria WAN PO y su extraiia maquina

En 1799 los expedicionarios Britanicos que combatian en la India se ven
sorprendidos ante los eficaces ataques que lanza contra ellos el principe HAIDAR AL,
quien contaba con un ejército regular formado por 1200 lanzadores de cohetes.

El capitan inglés WILIAN CONGRAVE (1772- 1828), encargado del arsenal de
WOOLWICH, decidi¢ estudiar a fondo los cohete , pronto empez6 a fabricar en cantidades
y con alcances de unos 2000 metros, efectuando espectaculares ensayos ante las
autoridades y pasando rapidamente a ser puestos en servicio . Estos cohetes de pdlvora
negra fueron usados durante un ataque naval a la ciudad de BOULOGE (Francia) en 1805,

también se utilizaron para atacar DANCING en 1806, y a COPENHAGUE en 1807, a raiz
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de estos resultados la mayoria de los ejércitos europeos equiparon sus arsenales con
cohetes similares.

Durante la guerra de la independencia Norteamericana, las tropas Britdnicas usaron
cohetes de pdlvora negra para bombardear ciudades come Washington, Baltimore, etc.

Los generales Rusos ALEXANDRO ZASIADKO y KONSTANTIN
KONSTANTINOV, entre 1817 y 1871, se ocuparon de perfeccionar la fabricacién de
cohetes en serie, el dltimo publico un libro “EL COHETE MILITAR”, dedicado al estudio
y utilizacién eficaz de los cohetes, seria muy pronto traducido a todos los idiomas y
difundido entre los altos mandos militares de la época. Esto cohetes se emplearon en las

campaflas contra los turcos en 1828 y1829 en todo éxito.

Fig. No.S. Detalles del cohete de dos pulgadas de K.I. Konstantinov y vista general

del afuste de Lanzamiento

1) Corte longitudinal del cohete de dos pulgadas con cola prismética larga armada
como una granada de dos libras.

2) Parte trasera.

3) Tubo de la cola prismatica del cohete de dos pulgadas.

4) Tubo de lanzamiento vista lateral.

5) Tripode de lanzamiento para cohetes de dos pulgadas vista frontal.

6) Tripode con muesca para cohetes de dos pulgadas de cola larga.
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No obstante el rdpido desarrollo de la armas de fuego convencionales hizo caer en
desuso a los cohetes (hacia finales del siglo XIX), el cohete volvia a quedar arrinconado y
en desuso sin que practicamente tuviera oportunidad nueva de entrar en accién hasta la
segunda Guerra Mundial.

En 1846 el Norteamericano William Hale remplazé la varilla estabilizadora del
cohete por tres paletas curvadas, esto originaba en el cohete un giro y una estabilizaciéon por
accion giroscdpica.

Los motores cohete de combustible sélido se han utilizado para el despegue de

aviones, motores cohete JATO (Jet Assisted Take —off), “despegue ayudado por cohete”,

para ayudar a acortar la carrera de despegue de los Bombarderos pesados.

Fig.No.6. Cohetes de Konstantinov

1) Cohete de punteria (de tiro directo), de dos pulgadas, con granada de dos libras
de peso y cola acanalada corta.

2) Cohete de tiro curvo (por elevacion) de dos pulgadas, con granadas de seis libras
de peso y cola acanalada.

3) Corte longitud de un cohete de instruccidn.
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Es en la segunda Guerra Mundial donde el cohete llega a la mayoria de edad, donde
aparece totalmente transformado en su versién moderna, mucho mas eficiente y aterradora.
Los norteamericanos utilizaron el cohete antitanque BAZOOKA de combustible solido,
con mucho éxito por las tropas de infanteria contra los carros de combate alemanes. Los
rusos emplearon el proyectil cohete de combustible solido “KATIUSHKA” o “pequefia
catalina”, montados sobre unos soportes en baterias sobre un camion, y con efectos
devastadores sobre las tropas de infanteria enemigos. Los alemanes utilizaron cohetes
antitanque  “PANZERFAUST”, también de combustible soélido. Ademas pusieron
operativos la bomba volante V-1 (pulsorreactor de combustible liquido), el cohete balistico
de combustible liquido V-2, estos dos armas ultimas causaron pavorosos efectos en el
bombardeo de Londres y marcaron un nuevo hito en el desarrollo de cohete.

En la actualidad misiles de combustible s6lido y liquido y que pueden ser guiados
por radar, guiados por TV, guiado laser, filo guiados (guiados por cable ),etc., y que se
agrupan en misiles: aire-aire, aire-tierra, superficie-superficie, tierra- aire, cada uno con su
campo de aplicacién definido y con su particularidades propias.

En la Fig. No 7, se ve el corte longitudinal de un cohete muy simple con motor de
pélvora. Este cohete tiene la forma de un cuerpo de revolucion con cabeza coénica, en la
cual se encuentra la carga util transportada (explosivos, aparatos meteorologicos, etc.).

La mayor parte del cuerpo del cohete lo ocupa el motor de pélvora (propulsante
solido), que consta de una camara, llena de cartuchos (granos) de pdlvora y de una tobera
de perfil especial (parte de la tobera de Laval). Al arder los granos de po6lvora se forman
gases calientes que salen a gran velocidad por la tobera de Laval y crean una fuerza de
reaccioén que serd tanto mayor cuanto mayores sean la velocidad de las particulas que salen

por la tobera y el nimero (y peso) de estas particulas que salen por segundo.
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Superficie de

guemado

SECCION “A-A”

“Grano de quemado interno unido a la

Vaina”

Fig. No. 7 Esquema de un cohete de combustible sélido de una sola etapa

1. Cargautil.
2. Compartimiento de mando (sistema de guia).

3. Combustible sélido.

4. Tobera.

5. Aletas de estabilizacion.

6. Cdmara de combustion en forma de estrella (para tener mayor area de

combustion)

El profesor Ruso Konstantin Eduardovich Tsiolkovski, proponia a principios del
siglo XX, los cohetes compuestos o trenes de cohetes. El primer tipo es semejante a un tren
de ferrocarril, en el que la locomotora empuja desde atras. Dibujemos tres cohetes
enganchados uno detras de otro (Fig. No 8. Este tren es empujado al principio por el cohete
inferior o de cola (es decir funciona el motor de la primera etapa), cuando se agota su
provisién de combustible, este cohete se desengancha y cae a tierra.

A continuacion comienza funcionar el motor cohete de la segunda etapa, luego se
agota el combustible y cae a tierra .A continuacién comienza a funcionar el motor cohete

de la tercera etapa. Una vez cons,u-fni;ig todo el gpmlg@tible del este, el cohete tendrd una
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velocidad suficientemente grande gracias al trabajo realizado antes por los motores de la

primera y segunda etapa.

Carga util.
1
1. Compartimiento de mando.
2 2. Combustible sélido (3era. Tapa).
3. Q i : Cémara de cofnbustién (3era.etapa).
TERCERA ; i’; 3 ' 4. Tobera (3era .etapa).
ETAPA 5 :" g 5. Aletas estabilizadoras (3era .etapa).
6. ; Unién de la 2da. y 3era. etapa y
Z : equipo de encendido de la 3era etapa.
. 7. Combustible s6lido (2da. Etapa). -
SR 8. Camara de combustion (2da.etapa).
i L‘ 8 9. Tobera (2da.etapa).
SEGUNDA ol |l .
ETLAPA 00 ,} \ 10. Aletas  estabilizadoras (2da
}" ' 9 ‘ .etapa).
11(11 " 1 | : Unién de la lera.y 2da .etapa y equipo
SN de ignicién de la 2da. Etapa.
: 12. Combustion solido (lera.etapa).
13. —— ~ Camara de combustion (1era. Etapa).
‘ E 14. Tobera (1era.etapa).
‘gf ' /@ 15. Aletas estabilizadoras (lera.
PRIMERA s
ETAPA fy Etapa)
: :.":"J
N

Fig. No.8. Esquema de un cohete de combustible

Sélido de 3 etapas
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Tsiolkovski demostré por medio de calculos, la distribucion mas conveniente de los
pesos de los cohetes que constituyen un tren. En 1903 publicé un articulo titulado “LA
EXPLORACION DEL ESPACIO COSMICO POR INGENIOS DE REACCION”, en la
revista NAUTCHNOIE OBOZRENIE (a través de las ciencias), en este articulo desarrolla
sus teorfas matematicas y exponia la denominada “ECUACION DE TSIOLKOVSKI”, que
permite calcular la velocidad de un vehiculo en el vacio, partiendo de la velocidad de
salida de sus gases propulsores y de la relaciéon de masas entre el cohete a plena carga y

después de haber agotado su combustible, esta férmula se expresa asi:

Vf=Vmax =Veln (%) (2.1)

Donde:

Vf = Vmax = Velocidad final que alcanza el cohete (velocidad maxima)
Ve = Velocidad de escape de los gases por la tobera.
Mi = Masa inicial del cohet a plena carga (Combustible, comburente, carga til,
sistema de
Guia, estructura), antes de ser disparado.

Mf = Masa final de cohete al agotarse el combustible.

Mi . . . o o .
(ﬁf) =Razdn de masas, tiene una importancia vital en el disefio y construccién de cohetes.

Veamos un ejemplo de calculo de los pesos de despegue de los cohetes multietdpicos,

considerando:

m
Ve = 2500—5— =25km/s

(i7) =

Carga util =1 tonelada.
Velocidad maxima del cohete monoetapico:
Vf=Vmax =25 In5 =25 X 1.6 = 4km/s
El peso de la estructura sin propulsante también lo tomamos igual a 1 tonelada. Por

consiguiente, para imprimir a la carga 1til de una tonelada la velocidad de 4 km/s se
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necesita un cohete cuyo peso de despegue sea de 7 toneladas. A continuacién se dan los

resultados de los célculos para una serie de cohetes multietapicos, suponiendo que la

perfeccion constructiva de las sucesivas etapas es la misma.

TABLA No. 2
VELOCIDAD FINAL DEL COHETE EN FUNCION DEL NUMERO DE
ETAPAS
Velocidad final maxima Numero de etapas Peso de despegue del
del cohete (Vf = Vmax) cohete en toneladas para
(km/s) una tonelada de carga 1til
4 1 7
8 2 49
12 3 343
16 4 2401
20 5 16807

De esta tabla se concluye lo siguiente. Mientras la velocidad méxima que puede

obtenerse, en el caso de un cohete multietdpico, aumenta en proporcion aritmética, el peso

total de despegue crece en proporcién geométrica. De aqui la importancia especial que

para perfeccionar los cohetes tienen el aumento de la velocidad relativa de las particulas

que se expulsan por la tobera.

El segundo tipo de tren de cohetes compuestos que proponia Tsiolkovski, se refiere

a la “escuadrilla de cohetes”, que es apropiado para cohetes de combustible liquido y que lo

veremos mas adelante.
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2.2.3 PRINCIPALES CARACTERISTICAS QUE BEBE TENER UN COHETE DE
COMBUSTIBLE QUIMICO

Es un motor de cohete de combustible quimico reaccionan quimicamente un
combustible y un oxidante en una cdmara de combustiéon para producir gases de alta
presion y temperatura, dichos gases se expansionan en un tobera de escape adecuada y se
expelen hacia afuera en un chorro gaseoso de alta velocidad, esto produce una fuerza de
reaccion ( empuje) en sentido contrario a la salida de los gases, debido a que el motor
cohete no necesita del aire atmosférico tiene la siguientes caracteristicas basicas.

- Puede funcionar en el vacio.

- No tiene techo méaximo en altitud “Plafond”.

- El empuje o reacciéon es independiente del ambiente que lo rodea y de la

velocidad de vuelo.

-Los empujes, tracciones o fuerzas de reaccion por unidad de area frontal y por

unidad de peso del motor son mayores que los correspondientes a cualquier otro

motor a reaccién conocido. Esencialmente existen dos tipos de cohetes de

combustible quimico:

2.2.4, MOTOR DE COHETE DE COMBUSTIBLE SOLIDO

En la Fig. No 9. Se ve un motor cohete de combustible s6lido. Para consé:guir los
efectos deseados las caracteristicas del quemado del propulsante (combustible + oxidante),
se calculan de tal manera que dicho quemado quede limitado a uno de intensidad
uniforme, en las capas
Perpendiculares a la superficie en que se efectiia el mismo y con una presiéon de combustion

constante.
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Fig. No.9. Cohete de Combustible Sélido de Quemado Restringido
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En algunos modelos de cohete, el grano de propulsante estd unido a las paredes de
la cdmara de combustién del motor cohete, y en otros no. Un grano de propulsante solido
cuyo quemado quede limitado a una sola superficie se llama “GRANO DE QUEMADO
RISTRINGIDO”.

En algunos proyectiles balisticos, el grano se une corrientemente a la vaina
metalica, y su seccion transversal es la de un cilindro hueco con su superficie interna que es
la del quemado en forma de estrella. La combustién avanza desde el interior del grano hacia
la vaina, un motor cohete de este tipo se llaman “GRANO DE QUEMADOINTERNO
UNIDO A LA VAINA™.

Para el caso de cohetes impulsores o de lanzamiento, se requiere un empuje muy
grande en corto tiempo, para este caso se emplea un grano que permite que su quemado se
verifique en mas de una de sus superficies, estos granos se llaman “GRANOS DE
QUEMADO SIN RISTRICCION.

Generalmente la configuracion de un grano de propulsante solido se disefia de
modo que el 4rea de su superficie de quemado varie para que resulte una curva prescrita

del empuje en funcién del tiempo.

2.2.5 COHETES DE COMBUSTIBLE LiQUIDO

El primer motor cohete de propulsor liquido lo construyo el peruano P. E. PAULET
MOSTAJO, en el afio de 1896, utilizando peréxido de hidrégeno y gasolina. El
combustible y el agente oxidante se introducian en la cdmara de combustién unida a la
tobera, mediante valvulas adecuadas. El combustible se encendia mediante una chispa y la
explosion que seguia cerradas la valvulas de admision del propulsante hasta que la presion
caia hasta un cierto valor en la camara, lo que permitia la entrada de nuevo propulsante. El
proceso resultaba asi intermitente con unas 300 explosiones por minuto y un empuje de 90

kg aproximadamente.
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En 1908 K.E. Tsiolkovski publico un trabajo en el que trataba de la posibilidad de
explorar el espacio exterior con una nave espacial impulsada por un cohete de propulsor
liquido. Aunque se trataba del analisis matematico del vuelo especial propuso el empleo del
hidrogeno (Hy) y oxigeno (0,) liquidos como propulsores en una cara de propulsion a
presion constante provista de una tobera divergente. Esta mezcla se considera aun como el
mejor de los propulsantes de reaccion quimica desde el punto de vista el empuje.

El segundo tipo de cohete compuesto propuesto por Tsiolkovski en 1935 es el
llamado por €1 “ESCUADRILLA DE COHETES”, en la cual éstas van unidos entre si
como los troncos de una balsa en un rio, ver la fig. No 10.

Para el despegue los cuatros cohetes empiezan a funcionar a un mismo tiempo.
Cuando cada uno de ellos ha gastado la mitad de su provisién de combustible, dos cohetes
(por ejemplo uno de la derecha y otro de la izquierda) trasvasan el resto de su propulsante
no consumido a los depédsitos de los otros dos cohetes y se desprenden de la cuadrilla. El
vuelo lo prosiguen los otros dos cohetes con los depdsitos llenos. Cuando éstos han
gastado la mitad del propulsante, uno de ellos trasvasa la mitad que le queda al cohete que
ha de llegar hasta el final del viaje. La ventaja de la escuadrilla consiste en que todos los
cohetes son iguales. El trasvase del combustible y oxidante durante el vuelo es un problema

dificil, pero técnicamente posible de resolverse.

Veamos algunos de los datos obtenidos por Tsiolkovski en el afio de 1935, para una
escuadrilla de cohetes. Supongamos que se dispone de un gran nimero de cohetes
exactamente iguales, cuya relacion de masas sea Mo/Mk =5. Admitamos que la velocidad
relativa eficaz de las particulas expulsadas por la tobera (Ve) es la misma en todos los
cohetes de la escuadrilla e igual a 3000 m/s. Con una escuadrilla de éstos cohetes,
trasvasando las reservas de propulsante, podemos obtener velocidades muy altas,
imposible de conseguir con un solo cohete. Aplicando sucesivamente la formula de

Tsiolkovski se obtienen los resultados mostrados en la tabla No.3.
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TABLA No.3.
VELOCIDAD FINAL DE LA ESCUADRILLA DE COHETES

Numero de cohetes de la Velocidad de ultimo cohete,
escuadrillas después de gastar todo el
propulsante (m/s)
1 4,827
2 ' 6,361
4 7,895
8 9,429
16 10,962
32 12,497
64 14,031
128 15,565
256 17,099




68

Después del trasvase, el depdsito del
ultimo cohete esta completamente lleno.
Este cohete llega al fin del viaje y

alcanza la velocidad maxima.

En los dos cohetes los propulsante se ha

gastado hasta la mitad.

n |llul|

e
Qs“

Los depésitos de los dos cohetes estdan

completamente llenos.

|¥|l

o

En los cuatros cohetes el

propulsante se ha gastado

hasta la mitad.

)
! I!'u"

M

D@D

5
=e
—
=2
<=
oy
T
==

-K“_;§
S

Los cuatros cohetes

Tienen los depdsitos

completamente llenos.

N D dih A

£
o

T

T
S
s
T

@

4

P
o~
-
S

Fig. No.10. Escuadrilla de Cohetes de Tsiolkovski
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El Norteamericano R.H. GODDARD de la Universidad de Clark, Worcester,
Massachusetts, se interesé por el tema de los cohetes. Aunque el trabajo experimental de
Goddard que comenzo en 1915, trataba sobre el cohete de polvora sin humo, en una patente
de 1914 expuso la posibilidad del empleo de los propulsores liquidos en los cohetes, que en
un proyectil realizo un vuelo en 1926. La camara de combustién y la tobera del cohete (Fig.
.No 11), estaban revestidos de un material cerdmico (alimina)) para proteger el metal. El
disefio de la tobera era el ideal para el maximo empuje, siendo una tobera del convergente-

divergente.

Oxigeno

liquido —\ /— Gasolina

Camara de
combustién

Cémara
metélica

Revestimiento
ceramico

Fig. No. 11. Motor cohete de Goddard de propulsor liquido(los propulsores se
presurizaban con oxigeno liquido)

En 1923 el profesor Rumano HERMANN OBERTH propuso el empleo de agua,
alcohol etilico y oxigeno liquido como propulsor de cohetes. Su cdmara de combustién y
tobera propuestos (Fig. No 12) incluia la refrigeracién de esta combinacion por una camisa
con alcohol liquido y vapor sobre las paredes interiores a fin de aislarlos de la alta

temperatura de Jos productos de la combustion.



70

0, liquido
Toberas de 0,

VI

Ventanas en la
pared interios
para sl enfria-
miento superficial

Camara de
combustién

Flujo de vapor

Tobera ’

L ~—— Alcohol

Hiquido

Fig. No.12. Motor Cohete de Oberth de propulsor
Liquido con calentamiento regenerativo de

Alcohol y refrigeraciéon por pelicula.

2.2.5.1 CARACTERISTICAS PRINCIPALES DEL MOTOR COHETE DE

COMBUSTIBLE LiQUIDO

Generalmente utilizan dos propulsante liquidos, uno de ellos es el oxidante liquido y
el otro es combustible liquido, en consecuencia estos motores se denominan “Motores
cohetes de‘ bipropulsante liquido”. Los Propulsantes liquidos se introducen a presion en la
camara de combustién, dentro de la que reaccionan produciendo grandes volimenes de
gases a temperatura y presion elevadas.

Para una combinacién de Propulsantes, la temperatura de combustidn (Tc) depende
primordialmente de la relacion de la mezcla, y en menos proporcion de la presion de
combustion (Pc).

Cuando son iguales los gastos o velocidades de las masas de los propulsores y de los
gases de escape la presién de combustion se mantiene constante (esto es la forma de

funcionamiento de un cohete que corrientemente se desea).
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Los propulsante liquidos que reaccionan espontdneamente cuando sus corrientes
liquidas se ponen en contacto se llaman HIPERGOLICOS. Un oxidante liquido y un
combustible liquido que no reaccionan espontdneamente cuando se ponen en contacto se
dicen que son DIERGOLICOS vy requiere algin sistema de encendido para iniciar la
combustion.

En fig. No 13 se ve un esquema de las caracteristicas principales de este tipo de motor

cohete, que Comprende:

- Un sistema de inyeccion que obliga a los Propulsantes a entrar en la cdmara de
Combustion y los mide y regula.
- Una cémara de combustion dentro de la cual reaccionan quimicamente el
combustible y el
Oxidante produciendo gases a temperatura y presion elevadas.
- Una tobera de Laval convergente-divergente, para la expansién de los gases de la

Combustion que producen el chorro de escape supersénico.

Usualmente se debe refrigerar las paredes interiores de estos motores cohete,
excepto en aquellos casos en que el tiempo de funcionamiento sea muy corto o cuando

queda mantenerse relativamente baja la temperatura de combustion.
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Deposito
9
a presion

(gas)

D
)

Regulador de presion

Combustible
Oxidante

Combustible
Oxidante

Distribuidor

. Camara de

Camara de
combustién

combustion

Tobera Tobera

a.-Utilizando gas inerte como b.-Utilizando un grupo turbo-bomba

Presurizante de los Propulsantes para bombear Los Propulsantes a la

Camara de combustion

Fig. No.13. Cohete de Combustible Liquido



2.2.5.2, EL COHETE ALEMAN V-2

Fue desarrollado en el centro de investigacion de cohetes de Peenemunde, una isla
situada en la desembocadura de rio Oder (actual Frontera entre Alemania_y Polonia), se
erigio este centro de investigacion a un costo de 120 millones de délares y donde trabajaban
alrededor de 2000 cientificos. En el extremo norte de la isla se hallaban el area de pruebas y
las rampas de lanzamiento, a lo largo de toda la costa estaban lés plantas de produccion y

en la parte del sur estaba el alojamiento del personal. El director del centro de investigacion
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era el capitin Walter Dornberger (que mas tarde llegaria a general), bajo las érdenes de
Dornberger estaba un joven cientifico WERNHER VON BRAUN, quien era un fanatico de

los cohetes y el verdadero cerebro de este proyecto Aleman.

Fig. No.14. Parte trasera del cohete V-2

1. Timén de aire 4. Grupo turbo cada.
2. Camara de combustion 5. Deposito para el oxidante.
3. Tobera para el combustible 6.Salida de la tobera.

(Alcohol) 7. Timones de gas.
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El primer cohete que salié de alli fue el AGGREGATE-1 o simplemente A-1,
pequefio ingenio de solo 300 kg de empuje, propulsado por alcohol y oxigeno liquido, se
introducian ambos en la cdmara de combustiéon por medio de la presién ejercida por un
tanque de nitrogeno liquido, sometido a pruebas no resulto muy satisfactorio y fue
desguazado. Se empezd a trabajar luego en el A-2, muchisimo més practico, fue sometido a
pruebas y alcanzo una altura de 1830 metros, pero todavia no era muy satisfactorio. En
setiembre de 1937 se empezO a trabajar en el A-3, cohete agrandado, mejorado y
modernizado que desarrollaba 1360 kg de empuje con su motor de oxigeno liquido y
alcohol, cada cohete pesaba 745 kg y tenia una longitud de 6 metros, el sistema de control
del cohete era muy primitivo y propenso a fallos y dificil de controlar. Se pens6 luego en un
nuevo sistema de control y asi nacié el A-4, a finales de 1938 fue disparado a través del
Baltico y alcanzo una altura de 10 km, en el afio siguiente se probaron 30 prototipos mads,
luego se modificd el cohete y el 13 de junio de 1942 estaba listo para su lanzamiento.

Tenia 14,05 m de largo, pesaba aprox.12 toneladas y tenfa como combustible
alcohol etilico y como oxidante oxigeno liquido, se puso en funcionamiento pero las
bombas de combustible fallaron en un momento determinado y el cohete cayé de costado y
exploto. El 16 de agosto de 1942 fue disparado el segundo prototipo de la serie con mas
éxito y sobrepaso la velocidad del sonido. El 3 de octubre de1942 se disparé el tercero de la
serie, desde la costa de Pomerania y fue un é€xito total, funciono durante un minuto alcanzo

una altura de 80 km y cayé a 191 km de distancia, este seria el definitivo V2.
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Conducto de presién
de ataque a la cabeza
de combate l

-Botellas de nitrGgeno a presidn

Depésito de alcohol

Vélvula
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- Cargador
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Fig. No.15. Diagrama de flujo del sistema propulsor del cohete Aleman V-2
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El V-2 era un cohete de una sola fase que utilizaba como Propulsantes una mezcla
de 75% de alcohol metilico y 25% de oxigeno liquido. El conjunto cAmara de combustién -
tobera se refrigeraba por una chaqueta de alcohol liquido que ingresaba en la chaqueta
cerca de la boca de salida de la tobera fluia hacia arriba hasta la valvula central del Bypass
de alcohol, situada en la parte superior de la camara de combustion.

Parte del alcohol flufa a través de los orificios de refrigeracién por la camara de
combustién y paredes de la tobera. Esto proporcionaba una ldmina de vapor sobre las

paredes, protegiéndolos de la elevada temperatura de los productos de la combustion. -

Cuando la vélvula de “Bypass” estaba cerrada , la mayor parte del alcoho! fluia a
través del sistema de colectores en la parte superior de la cdmara de combustion a los
orificios en los lados de los pulverizadores, mientras el oxigeno se pulverizaba a través de
las coquillas situadas sobre las 18 copas de pulverizacion (especie de inyectores ) .El
sistema de combustiéon estaba disefiado para mezclar y quemar unos 127 4 kg de
propulsante por segundo en un espacio de un metro de didmetro interior por tres metros de
longitud. Como la velocidad de salida de los productos de la combustién por la tobera era
de aproximadamente 2000 m/s, la duracién del flujo de una particula a través de la camara
de combustién era del orden de varias milésimas de segundo. El empuje obtenido por este
motor cohete era de unos 26,000 kg, la méxima potencial al final del vuelo era de 625,000
C.V,, La aceleracion maxima era equivalente a 8 g, y el consumo especifico de combustible
casi al finalizar la parte activa del vuelo era de alrededor de 1700 m/s. Los detalles de este

cohete se pueden ver en las figuras No 14, No 15, No 16, y No 17.
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Fig. No.16. Cimara de Combustion y Tobera convergente-divergente del Cohete V-2
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2253 EL AVION COHETE RUSO BI

Alemania no habia sidobla Unica en investigar las posibilidades de propulsion por
cohetes. La union soviética estaba también empefiada en un amplio programa de
investigacion. El Ruso K.E. Tsiolkovski es considerado como el “padre de la coheteria”,
pero Tsiolkovski fue basicamente en tedrico cuyos trabajos ejercieron gran influencias
sobre hombres mas practicos como: F.A. Tsander y V.P. Glusko. El centro de investigacion
de cohetes de los rusos era el RNII (Instituto de Investigacién Cientifica de cohetes), fue
creada en 1934 por el Mariscal Tukhachevski. Para coordinar los rebajos existian dos
subgrupos, el GIRD (Grupo de Estudio de la Propulsiéon de Gases) en Leningrado, y el
GDL, ambos subgrupos eran en muchos aspectos similares y seguian lineas paraleles en el
desarrollo de cohetes. En el GIRD trabajaba F.A. Tsander que habia construido y probado
en 1929 el pequefio cohete OR-1, con un empuje de 5 kg y combustible liquido, luego el
OR-2 que utilizaba gasolina gelatinosa y oxigeno liquido, pesaba 6.5 kg y desarrollaba un
empuje de 65 kg. Por otro lado en el GDL trabajaba Valentin Glushko, que disefio el
ORM-1 que quemaba alcohol y acidos nitrico y producia un empuje de 100 kg, luego se
desarrollé el ORM-2 que alcanzo en 1953 un empuje de 400 kg, pero poco después muri6
Tsander y con el mucho de las ingeniosas ideas. Entre tanto Glushko continio con motores
cohete con alcohol, gasolina o Keroseno como combustible y acido nitrico como oxidante,
alcanzando empujes de 60 a 600 kg. Asi continuaron el programa de desarrollo de cohetes
hasta que llegamos al caza cohete que se disefié en la Academia Militar del Aire, bajo la
supervisién del profesor Victor F. Bolkhovitinov y que se denominé simplemente BI
(iniciales de Berenzyak e Isaev), cientificos responsables del proyecto, inicidandose la
construccion de varios prototipos en una fabrica a las afueras de Mosct, en eso se produce
la invasion de la Unién Soviética por Alemania y el Répido avance hacia Mosct determino
la evacuacion precipitada de la fabrica, el equipo de trabajo de la BI se traslad6 mas al este
a una fundicién semiconstruida en Sverdlovsk, junto a los Urales, alli se continué con el
desarrollo de prototipos, el primer BI operativo estuvo listo en los primeros dias de 1942 el
que realiz6 la prueba de planeo fue el piloto .N.K. Kudrin, después de ser remolcado por un
bimotor Pe-2.

El BI era avidn pequefio y bien carenado, fuselaje metalico monocasco de seccién

ovalada, largueros principales y auxiliares metalicos y refuerzos de madera, el tren de
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aterrizaje podia montarse con ruedas o patines, la retraccion se efectuaba hidraulicamente,
se instalaron dos cafiones SHVAK de 20 mm de calibre con 45 proyectiles cada uno,
envergadura (de punta a punta de las alas) de 6.50 m, superficies alar de 7 m2, longitud de
fuselaje 6. 40 m desde el morro hasta la tobera de escape del cohete, el depdsito de
kerosene se instalé6 en el morro delante de la cabina junto con las botellas de aire
comprimido para el sistema hidraulico, la radio y en el armamento, los depdsitos de acido
nitrico se colocaron detras de la cabina, vacio el BI pesaba 960 kg y con carga 1684 kg, lo
que suponia una carga alar de 24 g/cm?2.

Se fabricaron 3 prototipos, sin embargo el programa sufrié un retraso debido a que
el piloto de pruebas Kudrin cay6é gravemente enfermo y su ayudante  Grigori
Bakhchivandzhe resulto herido durante las pruebas en tierra del primer prototipo del BI
equipado con el motor cohete D-1A-1. 100, al explotar la cAmara de combustién. Sin
embargo después de un cierto tiempo de permanencia en el hospital se repuso. Las pruebas
de carreteo con motor empezaron la primera semana de mayo de 1942 en Koltsova, el BI,
despego y vold 50 metros en linea recta a un metro sobre el suelo, el piloto informé que el
control habia respondido bien y que las caracteristicas de maniobra eran buenas.

El vuelo autopropulsado definitivo se realizé el 15 de mayo de 1942, a las 19.00
horas, se encendid el cohete del BI, cuyos tanques se habian llenado con combustible y
oxidante solo para tres minutos de vuelo, dejando una brillante estela de 1lamas rojas, el
pequefio avidn se lanzd hacia adelante;, acelero rapidamente y después de recorrer 15 m
despego y se elevo bruscamente hasta uno 800 m, el piloto nivelo apago el cohete y dio
una vuelta planeando a gran velocidad, pero al aterrizar rompi6 el tren de aterrizaje,
afortunadamente el resto del avién no sufrié6 mayores dafios, desde el despegue hasta el
aterrizaje el vuelo habia durado 3 minutos con nueve segundos, de esta manera el primer
avién cohete de intercepcidn del mundo vol6 a plena potencia. Por supuesto que el equipo
técnico y el piloto del BI no sabian que en el Centro Experimental Aleman de Peenemunde,
se estaban estudiando las caracteristicas de vuelo de un caza cohete andlogo el Messersmitt

Me-163B Komet, aunque este tardaria todavia 15 meses para su primer vuelo.

El programa de pruebas en Koltsova con el BI progreso lentamente y con dificultades,

debido al caracter temperamental del motor cohete y de su peligroso oxidante, uno de los
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problemas més graves fue el de corrosién de los depdsitos y tuberias de oxidante. En cada
vuelo consecutivo Bakhchivandzhe conseguia una velocidad superior y el equipo del BI
llego a la conclusién de no habria dificultades insuperables para la puesta en servicio del

pequefio avidn cohete, una vez se resolvieran los problemas del motor cohete D-1A-1.100.

1. Cono del morro. 19. Asiento y arnés del piloto.

2. Tubos de los cafiones. 20. Palanca de gases.

3. Entrada de aire, 21. Mamparo no blindado.

4. Botella de keroseno. 22. Carril para deslizar la cubierta de la
cabina.

5. Botellas de aire cémprimido. 23. Deposito principal de aire comprimido.
6. Mecanismo de para armar el cafién. 24. Depositos principales de acido nitrico.

7. Alojamiento para la radio y la bateria.25. Teton soporte de la antena.

8. Recamara del cafiéon ShVak de 20mm.26. Antena.

9. Caja de municiones (45 proyectiles por pieza). 27. Fuselaje monocasco de seccion oval.
10. Pedal del timon.

11. Tablero de instrumentos. 28. Filtros para el queroseno.

12. Mira. 29. Filtros para el 4acido nitrico.

13. Parabrisas reforzado. 30. Valvulas con control neumaético.

14. Ala con revestimiento. 31. Tubos de alimentacién del combustibles.
15. Palanca de expulsion de la Cabina 32.Inyectores.

16. Cubierta de la cabina, de una sola pieza.
17. Reposacabezas. : 33. Tuberias de refrigeracion.

18. Trampilla de aventacion. 34. Motor-cohete Dushkin D-1A-1100.

35. Union plano de deriva soporte del cohete.

36. Estructura del plano de la deriva. 51. Rueda Principal (de baja presion).

37. Tirantes del plano de deriva. 52. Pata principal del Tren de Aterrizaje.

38. Estabilizadores verticales auxiliares 53. Gato Hidraulico de Retraccion del Tren de

Aterrizaje.
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39. Estructura del timén de direccion. 54. Punto de Articulacion de la Pata.
40. Camara Ae escape. 55. Puntos de unioén ala-fuselaje.
4]Camara de combustion., S6. Alojamiento de la Rueda

42. Tobera de escape. 57. Compuertas del Alojamiento de la Rueda

43. Tirante ventral de plano de deriva.
44. Aleta ventral.

45. Rueda dc cola semirretractil.

46. Carenaje de la unién ala-fuselaje.
47. Flap con revestimiento metélico.
48. Alerén con revestimiento de tela.
49. Larguero principal.

50. Compuerta de la pata del tren de aterrizaje.



Fig. No.18. El Cohete Caza Ruso BI
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Durante las pruebas de ascenso el BI alcanzo una altitud de 5000 m en 32 seg.
y10,000m en 59 seg. y se calculd que su velocidad seria de 960 km/h a nivel del mar. Pero
el 27 de marzo de 1943 la tragedia sestdé un duro golpe al programa, Grigori
Bakhchivandzhe despego en su séptima prueba autopropulsada en el BI para realizar un
vuelo a gran velocidad a 2000 m.s.m. .Los observadores vieron salir de la tobera de escape
una bocanada repentina de humo negro y espeso, y el avidén que llegaba velocidad de 800
km/h, entro en picada y empezd a desintegrarse antes de chocar con el suelo 2 km del
campo de aterrizaje, el piloto Bakhchvandzhe muri6 en el acto desintegrado.

En espera de los resultados de la investigaciéon sobre el accidente, quedaron
suspendidos los trabajos de construccion de una primera serie de BI, -esta suspension afecto
a 2 proyectos mas sobre aviones cohete, el 1-302 dirigido por M.K. Tikhonravov, miembro
del GIRD en Mosct, y el proyecto del caza cohete Malyutka dirigida por el veterano
Nikolai N. Polikarpov, luego las autoridades gubernamentales ordenaron abandonar los
proyectos de aviones cohete.

De esta manera este accidente y la miopia de las autoridades de ese entonces,
brivaron a la union Soviética de contar con aviones cohete interceptores, de esta forma seria
Alemania la que podria plenamente operativa el caza cohete Messersmitt Me-163B  komet,
y que llego a tiempo para intervenir en la segunda Guerra Mundial contra las formaciones
de bombarderos aliados, con buenos resultados, pero lamentablemente llego demasiado

tarde.
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2.2.54. EL AVION COHETE ALEMAN MESSERSMITT Me-163B KOMET

Durante los primeros meses de la segunda Guerra Mundial, la propulsion por
cohetes estaba practicamente olvidada. Pero Alexander Lippish y su pequefio equipo en
Augsburg-Haunstetten, no habian abandonado sus planes de motor el cohete de Hellmuth
Walter HWK R I, que desarrollaba un empuje de 390 a 400kg, en el avion DFS 194, cuya
estructura adecuadamente modificada fue trasladada a Peenemunde - Karlshsgen a
principios de 1940 con ese fin, como pilotos de pruebas actuaba Heini Dittmar, después de
algunas pruebas de remolque ya planeo en la primavera de 1940 se realiz6 el primer
“arranque brusco”. Con los depésitos llenos el DFS 194 pesaba 1600 kg y tenia reservas
suficientes para 150 seg. de vuelo propulsado, estaba previsto para alcanzar 300 km/h, pero
pronto lo supero, los primeros ensayos superaron con creces las previsiones mas optimistas.
Dittmar rebaso los 480 km/h en vuelo horizontal llegando incluso a los 550 km/h.

Mientras tanto avanzaba la construccion de dos prototipos del proyecto X o Me-163
para su empleo como caza interceptor. A la versién inicial se le llamo Me-163A y a la
modificada Me-163B. Por entonces Hellmuth Walter estaba ensayado un motor cohete
mejorado el HWK R I1-203 b, que como el RI-203, montado en el He-176, quemaba T-
stoff y z-stoff, pero tenia bombas de circulacién para ambos liquidos, lo que aumentaba el
empuje a 750 kg Lippish eligi6 el RI-203B, para su avién cohete Me-163A, pero antes de
la prueba con motor habia que estudiar cuidadosamente las caracteristicas de
maniobrabilidades del pequefio avién mediante vuelo de planeo. Asi al comienzo de la
primavera de 1941 se iniciaron las pruebas en Lechfeld con el primer prototipo, el Me-

163A V1 (Vershuchs-ein o experimental- uno).



Messerschmitt Me-163 B-1.

1.
2.
3.

Hélice acclonamiento dinamo.
Dinamo.

Entrada ventilacién cabina.

Botella de aire comprimido.

Bateria y dispositivos electrénicos.
Blindaje 15mm. en cono morro.
Acumulador presurizador.

Entrada directa de aire a la cabina.
Equipo de radio Fug 25A.

Pedales de plastico del timén.
Conjunto de control de! timén.
Toberas para alimentacién aire
comprimido y sistema hidraulico.
Relé de control.

Depésito de T-Stoft de la cabina.
Caja conjunto controles vuelo.
Controles sintonizacion radio.
Patanca de mando.

Tablero de Iinstrumentos abatible. -
Alza Revi 16B.

Parabrisas vidrio blindado 90mm.

21.
22,
23.
24.

25.
26.

27.
28.
249.
30.
31.
32.
33.
34.
36.
37.
38.
39.
40.
41,

Interruptores radio y armamento.
Asiento del piloto.

Blindaje de 8 mm. para la espalda.
Blindaje 13mm. cabeza y hombros.
Reposacabeza.

Cubierta de la cabina, arrojable me-
canicamente.

Trampilla de ventilaclidon.

Slot fijo de borde de ataque.
Compensador.

Elevon con recubrimiento de lona.
Flap interior.

Situacién flap inferior aterrizaje.
Selector de frecuencia de la radlo.
Antena de la radio FuG 162ZY.
Tapén de llenado de T-Stoff.
Deposito de T-Stoft del fuselaje.
Ventana posterior de la cabina.
Municién para el candon MK 108.
Tolva de carga de la municién.
Depdsito T-Stoff para arranque.
Tapon de llenado de C-Stofi.
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42,
43.
as.

46.
47.

48.
a9,

Alojamiento
509A-1.
Bancada del motor cohete.

Variilla de control del timén.

Unidad de compensacion antena.
Detalle estructura plano de deriva.
Compensacion .del balancin del ti-
mén de direccion.

Bisagra superior timoén direccién.
Timén de direccién.

turbina motor HWK

s

C_cgmp’ensador dinamico timon direc-
cién.

Varilla- balancin control timén.
Céamara combustién motor cohete.
Tubo de escape. :
Tobera del cohete.

Salida‘ del tubo de ventilacion.
Amortiguador.

Enganche para el izado.

Carenado de la rueda de cola.
Rueda de cola orientable.
Amortiguador de la rueda de cola.
Variliaje mando de rueda de cola.
Soporte camara de combustién.
Carenaje de la unién ala-fuselaje.
Soporte del flap.

Flap interior.

Soporte de los elevones.

Elevén izquierdo.

Compensador dinamico.

Larguero posterior del ala.
Protector del extremo del ala.
Detalle de la estructura det ala.
Slot {ljc Jde borde de ataque.
Varillaje actuador de elevones.
Sltuacién flap izquierdo bajo el ala.
Antena de la FuG 25A.

Tubo Pitot.

Tubo conexién depodsitos del ala.
Larguero frontal del ala.

Deposito C-Stoff borde de ataque.
Botellas de aire comprimido para
armar el canén.

Depodsito principal de C-Stotf.

Mecanismo para armar el caidn.
Cafidn MK 108 de 30 mm. (izquierdo).
Revestimlento y tolva izquierda.
Soporte del canén.

Conducto estanco control cafon,
Boca de fuego.

Equipo de identificacion FuG 25A.
Enganche para barra remolque.
Martinete alre comprimido patin.
Tuberias hidraulicas y neuméticas.

Fig. No.19. El Messerschmitt Me-163 B-1
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82. Articulaclones patin aterrizaje.
93. Soporte del patin.

94. Tirantes del patin.

95. Mecanismo para arrojar la platafor-

ma de despegue.
96. Estructura plataforma despegue.
97. Patin de aterrizale.
g8. Orejetas retencién platatorma.
99. Pasadores alincacién plataforma.
100. Ruedas principales.
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El piloto fue también Heini Dittmar y para remolcar el Me-163A V1 se utilizé el
caza Me-100C.Desde un principio el prototipo demostré un éangulo de plano
extraordinariamente suave, con una velocidad de descenso de solo 1.5 m/s a 220 km/h, pero
Dittmar descubrié pronto que debido a su tendencia a flotar y su falta de flaps, era muy
dificil hacerle tomar tierra dentro de los limites del campo. Las pruebas de planeo en
Augsburg - Haunstetten demostraron un angulo de planeo 1.2.a pesar de que la relacion
envergadura cuerda (alargamiento) era de 1:4.4. Se observé la trepidacién de los timones a
450 Km/h y a 520 Km/h se manifesté también la de los alerones pero su balanceo de
correccion elimino estos inconveniente y se comprobd que el Me-163A VI tenia
caracteristicas de vuelos excelentes.

Durante el verano de 1941 se terminaron varios prototipos de la serie A y dos de
ellos, el Me-163* V1 y el Me-163" V4, se llevaron a Peenemunde para montarlos los
cohetes R I1-203b, realizando el primer *“arranque brusco” en julio, actuando como piloto
Heini Dittmar. En el primer ensayo Dittmar no tuvo dificultades en superar la marca
mundial de velocidad de la época y llego pronto a las 800 y880 km/h.

El Me-63A pesaba 1450 kg en vacio y 2400 kg con 530 litros de T-stoff y Z-stoff,
que era la capacidad de los tanques. Los célculos demostraron que podia alcanzar
velocidades superiores a las conseguidas en las pruebas, mas para ello se tendria que
aumentar la capacidad de los depositos de combustibles, que solo eran suficientes para 4
minutos y medio de vuelo propulsado, periodo en el que no podian superarse los 900 km/h
aproximadamente. El 2 de octubre 1941, Dittmar con los depositos llenos, ordeno que un
caza Me-110C lo remolcara hasta 4000 m de altura para no gastar combustible. Después de
liberarse y encender los motores cohete, alcanzo los 1000 km/h, es decir aproximadamente
| 0.84 Mach, mas tarde se le concedi6 a Heini Dittmar el premio “LILIENTHAL” de

investigacion Aerondutica por este vuelo historico.

Para el 1 de diciembre de 1941 estaba previsto el comienzo de la construccién del Me-
163B, de disefio mas avanzado y proyectado como aviéon de combate. Se construyd 6
prototipos, la primera estructura estuvo lista el mes de abril de 1942, pero no asi el motor
cohete Walter HWK R II-211, con empuje de 1500 kg, que era una variante del cohete

auxiliar para despegue HWK-501, utilizado para ayudar a despegar a bombarderos pesados
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como el He-111 y el ju-88.Este motor cohete era de dos combustibles, introduciendo el
segundo combustible para que se quemara con los productos de la descomposicién de la T-
Stoff. A este catalizador se le llamo C-Stoff y consistia en una disolucién al 30% de
hidrato de hidracina en metanol, que al combinarse con la T-Stotff poseia una peligrosa
volatilidad, tenia mecanismos para regular el empuje, se le afiadié una turbina de vapor de
120 HP para accionar las bombas de combustibles y para la refrigeracion, antes de entrar en
la cdmara de combustion el combustible pasaba por una chaqueta que enfriaba la cdmara de
combustién.

Se calculé que a plena potencia el R 1I-211 consumiria 2.5 kg/s de T-Stoff, con
estos datos se disefio los tanques para 12 minutos de vuelo a plena potencia. Pero los
ensayos de banco dieron por resultado un consumo de 5 kg/s de T-Stoff a plena potencia,
con lo que la autonomia se reducia tan solo a 6 minutos de vuelo.

Mientras tanto se habia hecho un pedido de por lo menos 60 estructuras del Me-
163B a la fabrica de Messerchmitt en Ratisbona, y para el programa de desarrollo en
Peenemunde se habia unido a Heini Dittmar otro piloto Rudolf “Pitz” Opitz. Durante el
verano de 1942, Dittmar y Opitz sometieron a los prototipos del Me-163B a todas las
pruebas que se podian hacer sin motor, incluso las de tiro, las caracteristicas de vuelo eran
excelentes. El programa de pruebas sufrié un gran contratiempo como consecuencia del
accidente que sufridé Dittmar a finales de 1942 que se lesiono la columna vertebral y
permaneci6 hospitalizado por dos afios.

El motor cohete HWK R II-211 del Me-163B e resistia a funcionar con seguridad,
las tuberias se atascaban, la camara de combustion estallaba con frecuencia. Durante los
meses siguientes al accidente de Dittmar, Opitz se vio obligado a cargar con todo el peso
del programa del vuelo.

A principios de julio de 1943 se mont6 el motor cohete en varias estructuras de la
serie Me-163B, después de una serie de pruebas en tierra, Opitz estimo que el cohete habia
demostrado una seguridad suficiente como para justificar las pruebas de vuelo, el 20 de
julio Opitz volé con los depésitos completamente llenos, el peso de despegue era de 3200
kg, de los cuales 1020 kg eran de T-Stoff y 340 kg de C-Stoff, no tuvo dificultades en el
despegue pero a uno 800m de altura empezd a notar violentas fluctuaciones en el empuje

del motor . En una de esas pruebas también sufrié un grave accidente con lesion a la
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columna vertebral que lo llevo al hospital por 3 meses. El avién cohete “komet” Me-163B
estaba lejos de ser un caza seguro, los pilotos tenian que ser expertos en el aterrizaje de
precision.

El “ komet” Me-163B de serie llevaba dos cafiones MK 108 de 30 mm de calibre y
el motor cohete Walter HWK 509 A-1 6 A-2 (Version de serie del R 1-211), proporcionaba
un empuje de 1700 kg, llevaba 60 proyectiles para cada cafién que se armaban por aire
comprimido, para lo cual llevaba dos botellas, parabrisas blindado de vidrio de 90 mm, el
piloto iba protegido por un morro cénico blindado de 15 mm, planchas de 13 mm, para la
cabeza y los hombros, y otra de 8 mm, para la espalda radio de onda corta FUG 16zy, la
cabina se cerraba con una cubierta basculante de plexiglas, indicadores de velocidad, radio
altimetro, etc. El piloto iba provisto de un traje de fibra de asbesto “Mipolam”.

Los primeros Me-163B-la fueron recibidos por un escudaron de combate de la
LUFTWAFTE (Fuerzas Aérea Alemana) en mayo de 1944. El primer éxito real de los
“komet” ocurrio el 5 de Agosto cuando 3 Komets derribaron a 3 Mustang P-51B del grupo
de caza 352 de la RAF (Fuerzas Aérea Britdnica), que escoltaban a una formacion de

bombarderos en misién de bombardeo en la zona de Magdemburgo.

2.2.5.5EL INTERCEPTOR ALEMAN NATTER Ba 349 DE BACHEM
" La LUFTWAFFE buscaba a principios de 1944, un arma con la que combatir mds
eficazmente a los bombarderos aliados y en consecuencia el Ministerio del Aire Aleman
solicité a Heinkel, Junkers, Messerschmitt y Bachem algo que, a fin de cuentas, no era sino
un misil pilotado. Se optd por desarrollar el proyecto Bachem BP 20 Natter (vibora), al que
se le adjudico la denominacion oficial de Ba 349.
El departamento de disefio de Bachem, dirigidos por los ingenieros Erich Bachen y
H. Bethbeder, desarrollo una célula (cuerpo) relativamente tosca, preocupandose sobre
todo la facilidad de fabricacion por obreros no especializados, y prescindiendo de montajes
complicados. Las alas eran muy cortas y carecian de alerones, de modo que el control del
eje de alabeo se efectuaba mediante la utilizacién diferencial de los timones de

profundidad.
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El fuselaje incluia una cabina, y un motor cohete de vuelo de crucero Walter 109-

509 A-2, capaz de producir 1700 kg de empuje durante 70 segundos a toda potencia, pero

también podia funcionar con un empuje de solo 150 kg para aumentar la autonomia.

1. Timon. 19. Linea de division del fuselaje.
2. Estructura el conjunto timén-plano de deriva de cola. 20. Alojamiento del moto

3. Estructura del plano de deriva de cola, de madera. Walter 509

4. Estructura del estabilizador horizontal de cola, de madera.21.Deposito de T-Stoff.

5. Timén de profundidad. 22. Tapon de llenado de T-Stoff.

6. Tobera de escape. 23. Tapén de llenado de C-Stoff.

7. Timones de chorro. 24. Deposito de C-Stoff.

8. Articulacién de las varillas de control. 25. Recubrimiento del ala.

9. Bateria de cohetes arrojables. 26. Larguero principal de laminado

10. Timén ventral.,
11. Aleta ventral.

posterior

12. Refuerzo para deslizar por el carril de lanzamiento.

13. Céamara de combustion.

para

14. Argollas para la fijacion de los cohetes.
lanzamiento.

15. Paracaidas de recuperacion.

16. Recipiente con accionamiento por muelles.
anterior

17. Compuerta de salida del paracaidas.

18. Puntos anteriores para la fijacion de los cohetes
cabina.

32 .Ventanillas laterales.

33. Acristalado del techo.

34. Blindaje posterior.

35. Reposacabezas.

36. Enguatado del asiento.

(Encolado).

27. Borde de salida larguero

De una pieza.

28. Refuerzo del extremo del ala

Deslizar por un carril de

29. Estructura el ala, de madera.

30. Borde de ataque larguero

De un pieza.

31.Cubierta de bisagra de la

41. Cable de paracaidas de
Recuperacion.

42. Pedal del timon.

43. Colector de cohetes y de

Instrumentos.
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37. Asiento y arnés. 44. Mamparo blindado.
38. Palanca de mando. 45, Punto de mira.

39. Tablero de instrumento. 46. Tubo de los cohetes.
40. Parabrisas blindado. 47.24 cohetes 217 rohn”.

48. Cono arrojable de plexiglas.

El avion tenfa que ser lanzado verticalmente, para lo cual utilizaba la energia de cuatro
cohetes Schmidding 109-533 de 'combustible solido, cada uno de los cuales producian 1200
kg de empuje durante 10 segundos, y luego se desprendia.

El primero de los 15 Natter fabricados para el programa de prueba estuvo disponible
en octubre de 1944 y fue utilizado para pruebas de pilotaje sin motor, remolcado por un
avion Heinkel He-11.Después de las pruebas del planeo pilotado en diciembre de 1944, el
programa introdujo vuelos no tripulados utilizando sélo los cohetes aceleradores. El primer
lanzamiento vertical con cohetes aceleradores y vuelo sostenido, todavia sin piloto, tuvo
lugar el 23 de febrero de 1945.Pocos dias después el piloto de pruebas Lothar Siebert se
mato6 en el curso del primer y casi seguramente Unico lanzamiento vertical pilotado, al
desprenderse en vuelo la cubierta de la cabina y caer el avidn en picada desde unos 1525 m

de altura.

Las tacticas de utilizacién desarrollados para el Natter incluyeron un piloto
automatico para el lanzamiento vertical, mientras que el piloto se encarga del control
manual cuando el avién se hallaba sobre los bombarderos que se aproximaban. Un leve
picado permitia al Natter atacar desprendiendo el morro (parte delantera del fuselaje), para
dejar libre a una bateria de 24 proyectiles cohete Fohn de 73 mm. Una vez lanzados estos
cohetes no guiados, el avidon debia volar fuefa de la zona de combate y el piloto se

preparaba para saltar.



Fig. No.20. EI Natter Ba-349a de Bachem
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Cuando el piloto habia soltado sus correajes, desprendia toda la seccion del morro
desacoplando la palanca de mando y desplazandola hacia a delante para liberar los seguros,
y soltando luego los dispositivos mecdénicos para separar el morro del resto del fuselaje. De
este modo la corriente aire empujaba lejos la seccion delantera del fuselaje, y con la
desaceleracion de la seccion trasera al hacer funcionar un paracaidas de frenado de
recuperacion, el piloto quedaba libre, y podia descender con su propio paracaidas. La
recuperacion prevista de la seccion de popa del fuselaje permitia la utilizacién posterior del

motor cohete Walter en nuevos ejemplares.

ESPECIFICACIONES TECNICAS

TIPO: Caza Monoplaza. _

PLANTA MOTRIZ: Un motor cohete Walter 109-509 A-2 de 1700 kg de empuje,
complementado por cuatro cohetes acelerados de combustible sélido Schmidding 109-533
de 1200 kg de empuje unitario durante 10 segundos.

PRESTACIONES: Velocidad maxima a nivel del mar 800 km/h, velocidad de trepada
inicial 11,100 metros por minuto, techo de servicio 14,000 m, radio de accidén aproximado,
a 12,000 m de altitud, 40 km.

PESO: Maximo en el despegue 2200 kg.

DIMENSIONES: Envergadura 3.60 m, longitud, 6.10 m, superficie alar de 2.75m?2.
ARMAMENTO:  24cohetes Fohn no guiados.

VARIANTES:
BACHEM Ba349-A: Version de produccién inicial, de 50 ejemplares pedidos para

la Luftwaffe y 150 para las SS, se completaron 20 aproximadamente, que no llegaron a
utilizarse en operaciones.

BACHEM Ba349-B: Versiéon mejorada con area de la cola incrementada y motor
cohete Walter 109-509 C maés potente, que proporcionaba un empuje maximo de 2000 kg y

un control méas efectivo a un régimen por debajo de 200 kg de empuje.
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2.2.5.6. LOS COHETE RUSOS GIRD-09 Y GIRD X

Los soviéticos progresaban répidamente en el desarrollo de los cohetes, siguiendo
las huellas dejadas por Tsiolkovski, es asi que durante el afio de 1932 y parte de 1933, bajo
la direcciéon de M.K. Tijonravov (1900-1974), se disefié el cohete GIRD-09, que fue
lanzado el 17 de agosto de 1933 en la afueras de Moscl, empleaba como propulsores
oxigeno liquido y gasolina gelatinizada, alcanzé una altura de 400m, mas tarde M.K.
Tijonravov intervino en el disefio de los primeros Sputnik y Vostok.

Simultédneamente otro grupo de disefiadores dirigida por S.P. Korolev, se afanaba en
disefiar y construir el GIRD-X, primer cohete Soviético de combustible enteramente
liquido, utilizando como propulsores oxigeno liquido y alcohol, fue lanzado el 25 de
Noviembre de 1933 también en los alrededores de Mosct, alcanzé una altura de casi 80 m,

posteriormente el ingeniero S.P. Korolev seria disefiador en jefe de las Naves Espaciales

Soviéticas.

Fig. No.20a. El Cohete Ruso GIRD-09  Fig. No.20b. El Cohete ruso GIRD-X. El que
aparece en primer plano a la izquierda es

S.P. Korolev.



95

2.2.5.7. DE TSIOLKOVSKI AL A-4

El primer paso importante en la tecnologia de los cohetes fue el empleo de
propulsores liquidos, que Konstantin E. Tsiolkovski propugnaba a fines del siglo XIX. En
términos generales, estos cohetes pueden dividirse en dos grandes categorias: Los de
bipropulsor, con inyeccién por separado de combustible y oxigeno (oxidante), en la cadmara
de combustion, y los de Mono propulsor, en los cuales el combustible y el oxidante se
hallan unidos una misma sustancia. Todos los propulsores s6lidos pertenecen a esta tltima
categoria, aunque existen también Mono propulsores liquidos.

Los liquidos almacenados en depésitos separados e introducen en la camara de
combustién mediante la presion ejercida por un gas inerte comprimido o bien mediante
bombas. Generalmente los liquidos almacenan una cantidad de energia mayor que los
so6lidos. Por otra parte poseen la ventaja de que para controlar el empuje basta abrir o cerrar
las vélvulas de alimentacién. Sin embargo, un disefio inadecuado de las camaras de
combustion y de las toberas hace posible que se requemen. Para resolver estos problemas se
doto a los primeros cohetes de camisas de refrigeracion por agua. No obstante muy pronto
se introdujo la refrigeracion regenerativa en la que parte del combustible pasaba a la camara

tras circular por el interior de la camisa antes de entrar en contacto con el oxidante.

Fig. 20.2
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Fig. 20.1. Primer disefio de una nave espacial de Tsiolkovski, data de 1903 y previé el
empleo de hidrégeno y oxigeno liquidos. Cuenta con una cabina presurizada y aletas de
tobera para controlar el vector de empuje.

Fig. 20.2. Disefio de Tsiolkovski que data de 1914, se trata de una variante del anterior
en la que el pasajero se colocaria tendido. Las paredes eran dobles y como el anterior la
cabina estaba presurizada y contaba con aletas de tobera. Obsérvese que la combustion
tendria lugar en una camara excéntrica y que los gases de eyeccion deberian atravesar un

tubo curvo, lo que habria perjudicado notablemente sus prestaciones.
Fig. 20.3. Disefio de Tsiolkovski que data de 1915.

[

Oxidante, ,,((: cOmbustlbI'e@ Présionizante

— Cémara dé¢ "
EE ‘combustion; -

| Agua |- AEstructura

-t

Fig. 20.4 Fig. 20.6 Fig. 20.7
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Fig. 20.4. Disefio de Goddard de 1926: El primer cohete de propulsor liquido
construido (oxigeno liquido y gasolina) y sometido a pruebas. Un quemador de alcohol
situado entre los depositos acelera la vaporizacion del oxigeno. Una manga de arranque
(que deberia separarse de un tirén cuando el aparato comenzaba a elevarse) suministraba
oxigeno procedente de una bomba a través del conducto de gas comprimido. Una vélvula
de corcho impedian el paso de liquido propulsor a la camara de combustién pero no del gas.
El subministro de combustible y oxidante al dispositivo de ignicién se controlaba mediante
valvulas de aguja.

Fig. 20.5. El “Kegelduese“(motor conico) de Oberth (de 1929 al930), prefiguraba los
primeros cohetes de la VEREIN FUR RAUMCHIFFAHT. El motor de gasolina y oxigeno
liquido se componia de dos mitades sujetadas por pernos y establecia la configuraciéon
bésica de los cohetes Mirak posteriores.

Fig. 20.6. ”El modelo B” de Oberth proyecto de cohete sonda de dos etapas que
inspiro los primeros disefios alemanes. Este predecesor de los actuales cohetes contaba con
aletas estabilizadores. En la primera etapa que consumia oxigeno liquido y una mezcla de
agua y alcohol, el combustible actuaba ademas como refrigegante en torno a la cadmara de
combustién y la tobera .La segunda etapa empleaba como propulsores oxigeno (en un
depésito toroidal) e hidrogeno liquido en €l cono del morro.

Fig. 20.7. Motores. Cohetes disefiados por Max Valier, W. Riedel y A. Rudolph en
1930 y1932. El de arriba empleaba una mezcla de agua con fue oil y como oxidante
oxigeno liquido. El motor que mat6 a Valier durante un ensayo estatico contaba con un
inyector oval con orificios diminutos. La irregularidad de la combustién provoco la
explosion fatal. El esquema de abajo representaba el sistema ideado por Rudolph para
mejorar el inyector, que en este caso consta de un anillo ranurado, esta configuracion
permite una mezcla més uniforme de los propulsores. La longitud total del motor era de

40cm.
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Fig. 20.8 Fig. 20.9

Fig. 20.8. El cohete HUCKEL-WINKLER HW-1 realizé el primer vuelo en Europa de
un cohete de propulsor liquido (oxigeno y metano) en febrero de 1931.

Fig. 20.9. El HW-2 de “Alta tecnologia “de 1932 incorporaba estabilizadores. La
ignicién se producia mediante bujias 0.5 seg después de la abertura de las valvulas del

oxigeno y metano liquidos. Longitud 1.9 m, didmetro 40cm.
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Fig.20.10. El Mirak I de 1930, primero de una serie de cohetes de bipropulsor
desarrollados por la VEREIN FUR RAUMSCHIFFAHRT (K. Riedel y R. Nebel) El motor
conico inspirado en el “Kegelduese” empleaba gasolina y oxigeno liquido como
propulsores y didéxido de carbono comprimido como presurizante (en la primera version no
se empleaba vélvulas de seguridad en el deposito de oxidante).

Fig. 20.11.  El Mirak III de 1931, de disefio mejorado, con la cdmara de combustion en
el interior de una camisa por la que circulaba agua. Empleaba gasolina como combustible y
nitrégeno como presurizante, obsérvese las valvulas de seguridad sobre el depdsito de
oxidante. _

Fig. 20.12. Motor Experimental de Sanger de 1931-1932 Este aparato austriaco se
ensayo6 sobre un banco de pruebas y su importancia radica en que el combustible (fuel oil
ligero) se introducia en una cdmara de combustién de unos 5 cm de didmetro a alta presion,
a través de una camisa de refrigeracién y mediante una bomba. Como oxidante empleaba
oxigeno liquido o gaseoso.

Fig. 20.13. El Repulsor de 2 wvarillas de 1931, lanzado por la VEREIN - FUR
RAUMSCHIFFAHT, contaba con propulsién en el morro, su motor consumia gasolina y
oxigeno liquido y era refrigerado por agua. Empleaba di6xido de carbono como
presurizante.

Fig. 20.14.  El Repulsor de una varilla de 1931, (desarrollo del Mirak de cualidades
aerodindmicas mejoradas por la colocacién en tandem de los depdsito de gasolina y
oxigeno liquido).También en este caso e |1 motor refrigerado por agua se hallaba en el
morro, y empleaba didxido de carbono como presurizante. En la base contaba con un
receptaculo para el paracaidas de recuperacion.

Fig. 20.15. Motores cohetes empleados en los Repulsor. En el de arriba que data de
1931 se empleaba gasolina y oxigeno liquido como propulsores y agua como refrigerante.
Fig. 20.16. El GIRD X, segundo cohete soviético en valor (El primero fue de GIRD 09)
y primero que empleaba propulsores enteramente liquido (alcohol etilico y oxigeno
liquido), en el grupo que lo disefio figuraba S.P. KOROLEV. Empleaba aire comprimido
como presurizante, y la camara de combustion era refrigerada por oxigeno liquido que
circulaba por el exterior de la misma. El motor cohete OR-2 de Tsander desarrollaba 70 kg,

de empuje. Longitud del cohete 2.2 m. Peso al lanzamiento 29.5 kg, se lazo el 25 de
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Noviembre de 1933.El GIRD X alcanzo unos 80 m, de altitud momento en que el motor se
requemo.

Fig. 20.17. Motores cohete soviéticos disefiados por GLUSKO, muy avanzados para la
¢poca .Arriba el ORM-52 de 1933 de Keroseno y acido nitrico, con refrigeracion
regenerativa. Disefiado para cohetes experimentales y torpedos navales. Empuje de 250 a
310 kg. Peso del motor 14.5 kg. Longitud 45 cm. Abajo el ORM-65 de 1936, de keroseno y
acido nitrico en el que la ignicién se efectuaba por bujias. Disefiado para el planeador
cohete RP-318 y para el cohete con alas KR-212.Empuje de 50 a 175 kg, peso del motor
14.26 kg. Longitud 46.5 cm.

Fig.20.18.  Cohete aleman A-3, construido en KUMMERSDORF por el equipo dirigido
por Wernher Von Braun y ensayado en GREIFSWALDER OIE entre 1936y 1939.
Fig.20.19. Cohete aleman A-5.Representan las primeras tentativas de grandes
proporciones en el dominio de los cohetes y fueron predecesores inmediatos del A-4 o V-
2.Empleaba alcohol etilico y oxigeno liquido como propulsores y nitrégeno comprimido

como presurizante, contaban ademas con aletas de tobera para el vector de empuje.

Fig. 20.15 Fig. 20.16
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Fig. 20.19

Fig. 20.18

Fig. 20.17
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CICLGS TEORICOS DE LOS MOTCRES COHETE

CICLO TEORICO DEL COHETE DE COMBUSTIBLE SOLIDO

El Ciclo Tedrico del Motor Cohete de combustible sélido se ve en la Fig.

No.22. en coordenadas p—v. En el momento de arrancar el motor cohete, la presién de

los productos de la combustiéon se elevan instantdneamente desde la presion

atmosférica (p,) hasta la presion (p2), en diversos tipos de cohetes, esta presion (p,)

presidn es tan rdpido que puede
considerarse isdcoro (proceso 1-2)
de la Fig. No. 22.

. puede alcanzar decenas y hasta centenas de bares, el proceso de elevacion de la

Fig. No. 21.

Camara de Combustion de un Cohete Solido

1. Camara de Combustion

2. Propulsante Sélido

3. Tobera convergente—divergente

Ciclo Termodinamico de un Motor

1-2:
2-3:
3-4:
4-1:

Fig. No. 22.

Cohete Sdlido
Isécoro

Isobarico

Expansién adiabatica

Isobarica
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El proceso de suministro de calor a los productos de la combustién puede
considerarse isobérico (linea 2-3) de la Fig. No. 22. Después los productos de la
combustion se expanden adiabéticamente en la Tobera (proceso 3—4). El ciclo se cierra
en la isébara (4-1), enfriamiento de los productos de la combustiéon con el medio
circundante.

En la cdmara de combustion es tan alta la densidad de los productos de la
combustion del Propulsante sélido, comparada con los gases que salen por la tobera,
que la isocora (1-2) de la Fig. No. 22 coincide con el eje de las ordenadas.

La sencillez de su estructura y la comodidad de explotacién de los cohetes de
combustible solido hacen que estos motores cohete se utilicen cada vez mds en la

tecnologia de los Cohetes.
CICLO TEORICO DEL COHETE DE COMBUSTIBLE LIQUIDO

En la Fig. No. 23 se ve el esquema de un cohete de combustible liquido. A la
camara de combustién 5 se envia el combustible liquido, desde el depdsito 1, y el
oxidante desde el depdsito 2 por medio de las bombas 3 y 4. La combustién se efectia
préacticamente a la presion constante (pz). Los productos gaseosos de la combustion
salen por la tobera 6 al medio circundante. El ciclo ideal del motor cohete de
combustible liquido en el diagrama p—v se muestra en la Fig. No. 24.

El combustible liquido y el oxidante entran a la cdmara de combustion a la
presion (p2). Por esto en vez de comprimir el agente de transformacién gaseoso, en el
motor cohete de combustible liquido se comprimen los componentes liquidos de dicho
agente. Como el liquido puede considerarse practicamente incompresible, la
compresion de los componentes de la mezcla combustible, se puede considerar
isocora, y como la densidad del liquido es mucho més elevada que la de los productos
de la combustidn, la isocora (1-2) se representa coincidiendo practicamente con el eje
de las ordenadas. La isobara (2—3) corresponde al proceso de suministro de calor en la
camara de combustion, y la adiabatica (3—4) a la expansidn en la tobera. La is6bara
(4-1) (presion del medio circundante) cierra el ciclo.

De esta manera el ciclo del motor cohete de combustible sélido es en principio
analogo al ciclo del motor cohete de combustible liquido. El rendimiento térmico del

ciclo idealizado del motor cohete de Propulsante liquido puede calcularse como sigue:
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Calor suministrado en el proceso isobdrico (2-3):

g1 =hz — h, (2.2)

Hay que subrayar que en este caso, los productos de la combustion se
consideran como un gas perfecto de calor especifico constante, pero la cantidad de

calor (qi) no puede calcularse por la ecuacién (2.3):
d1 = Cp(T3 - TZ) (23)

Ya que los componentes de la mezcla combustible entran en la cdmara de combustién
a la temperatura (T) en estado liquido, después se vaporizan y entran en reaccién
quimica. Por lo tanto en la isébara (2-3) ocurre una transicion de pase del agente de
transformacién y, por esto, para calcular (q;) hay que utilizar, en vez de la ecuacion
(2.3), la expresioén general (2.2) que toma en consideracion cualquier transformacién
de la sustancia que tenga lugar en la isbara dada.

La magnitud (qz) puede calcularse asi:

qz = hy — hy (2.4)

La expresion general del rendimiento térmico del ciclo sera:

ne=1 @) (2.5)

Teniendo en cuenta las ecuaciones (2.2) y (2.3) se puede escribir de la

siguiente forma:

L (h—h)
"= = ) @6

O lo que es lo mismo:

(hs —hy) = (hy — 1)
(hs = hy) = (hp — hy)

n,=1- (2.7)

La diferencia de entalpias (h2 — h;) equivale al trabajo que gastan las bombas 3
y 4, Fig. No. 23, en aumentar la presion de los componentes liquidos de la mezcla

combustible en el proceso isécoro (1-2).
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Es evidente que:
hy = m(hy)comp, + (1 — m)(hy) oxia. ' " (2.8)

h, = m(hz)comb. +(1- m)(hz)oxid. (2'9)

Donde los subindices “comb.” y “oxid.” se refieren respectivamente al
combustible y al oxidante, y “m” es la fraccién en masa del combustible en la mezcla
combustible.

Como los volimenes especificos del combustible y oxidante liquidos son
bastantes pequefios, el trabajo que se invierte en comprimirlos es despreciable en su
pequefiez en comparacién con la’ cantidad de calor que se desprende al arder el
combustible. Por esto la magnitud (h,—h;) puede omitirse en la ecuacion (2.7),
teniendo en cuenta esto el rendimiento térmico del ciclo del motor cohete de

combustible liquido seréa:

(hs — hs)
(h3 - hl)

ng = (2.10)

Como la diferencia de entalpias (hs — hs) se transforma en energia cinética de
los productos de la combustién en el proceso de su salida por la tobera, se evaliia

mediante la ecuacion:

2y 2
(M_hd=ﬂﬁjgﬂl

Despreciando la velocidad de los productos de la combustién en la entrada a la

(2.11)

tobera, la ecuacion (2.11) puede escribirse asi:

WZ
(hs = he) = —- (2.12)

Donde: (W) es la velocidad con que salen los productos de la combustién de la
tobera del cohete de combustible liquido.
Teniendo en cuenta esta relacion, la ecuacion (2.11) del rendimiento térmico

del motor cohete de combustible liquido puede escribirse asi:

w

" 2(hs — hy) (@13

ne
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Los motores cohete de Propulsante liquido se emplean actualmente bastante en
la técnica coheteril, para cohetes de largo alcance, [CBM (INTERCONTINENTAL
BALISTIC MISSILE), “MISILES BALISTICOS INTERCONTINENTALES”, y en

algunos casos también en aviacion.

Fig. No. 23.
Camara de Combustion de un Cohete @
| Liquido =
1. Camara de Combustion .
2. Tanque de Combustible 5 | @

@ “.

i

3. Tanque de Oxidante
4.5 Bombas de Combustible y Oxidante
6. Tobera de Laval

Fig. No. 24.
Ciclo Termodindmico de un Cohete
Liquido
1-2: Compresion isocora
2-3: Calentamiento Isobarico

3—4: Expansion Adiabatica

4-1: Enfriamiento Isobarico
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2.4, MECANICA DE VUELO DE LOS MOTORES COHETE
2.4.1 MOVIMIENTO RECTILINEO DEL COHETE MONOETAPICO

2.4.1.1 ECUACION FUNDAMENTAL DEL MOVIMIENTO DE UN COHETE
“FORMULA DE TSIOLKOVSKI”

Se asume que el movimiento de traslacion del cohete tiene lugar en el vacio, en
ausencia de fuerzas exteriores, en el “espacio libre”, y que la velocidad relativa de las
particulas (productos de la combustion) que expulsa el motor cohete es constante y
esté dirigida en sentido directamente opuesto al de la velocidad del centro de masas
del cohete. Ademas se supone que al arder el Propulsante el centro de masas del
cohete no se desplaza respecto al casco de este.

Con estas simplificaciones la ecuacion diferencial del movimiento del centro
de masas del cohete coincidird con la ecuacién fundamental del movimiento de un
punto de masa variable (ecuacion de Mescherski), esta ecuacién para el centro de
masas del cohete puede escribirse asi:

MdV— + R 2.14
=0 214)

Donde:
M = Masa del Cohete
V = Vector Velocidad del Centro de Masas
R = Resultante de todas la fuerzas exteriores que actian sobre el Cohete
¢ = Fuerza de Reaccion
Cuando el Cohete se mueve en el espacio libre (en ausencia de la atmdsfera), R = 0,

entonces la magnitud de la fuerza de reaccidn sera:

(l) = —-d—tVe (215)

Donde:

dM
(— _d?> = Gasto de masa por segundo.
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Ve =  Velocidad Efectiva de expulsién (salida) de las particulas por la

Tobera (productos de combustion).

Proyectando la ecuacion vectorial (2.14) sobre la direccién de la velocidad del Cohete

(Fig. No. 25).

B — %?‘ L, Y= G SE,
Fig No. 25
Esquema de Velocidades
dv dM
Md_t =—-Ve —CZ? (216)
O también:
dM '
dV = Ve—AT (2.17)

Si el Cohete se mueve en el espacio libre puede admitirse que Ve es constante,
y si M =M, f(t), siendo f(t) la funcién que determina la ley de la variacion de la masa,
es evidente que f(0) =1, yaM = Mo cuando t =0. Teniendo en cuenta que dM=

M df, se puede escribir:

dv = —Vecj,—f (2.18)

Integrando la ecuacion (2.18) se tiene que:

V =-Ve Ln f+C,, C| = constante de Integracion

Si: f=1yV =Voparat =0, entonces, C; = Vo y por consiguiente:
Mo

V=V0—Velnf=.V0—Veln(ﬁ) (2.19)
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O también:

My
V=V, +V, In (V) (2.20)

Esta formula permite calcular la velocidad del cohete cualquiera que sea el
valor de su masa M disminuyendo en cualquier instante, la férmula (2.20) es la
llamada “ECUACION DE TSIOLKOVSKI”.

Analizando esta féormula se ve que la velocidad del movimiento del cohete
depende de la razén de la masa inicial a la masa final que queda. Si la masa del.cohete
al finalizar el proceso de la combustion (es decir cuando termina de funcionar el motor
a reaccion) se designa por Mf y la masa expulsada (masa del Propulsante =
combustible + comburente) por Mp, para la velocidad V| = V méx. que adquiere el
cohete al finalizar el proceso de combustién, si V, = 0, se obtiene de la formula (2.20)

la relacion siguiente:

Mf + Mp Mp

77 )=Veln(1+1\—/[7)=l/eln(1+2)

Para ciertos tipos de cohetes se puede tomar: V. = 2000 m/s. En la Tabla No. 4

v, =, ln( 221)

se dan los valores de la velocidad del centro de masas del cohete, en dependencia de la
relacion entre las masas, cuando: Ve =2000 m/s y Vo = 0.
TABLA No.4

VELOCIDAD DEL COHETE EN FUNCION A LA RELACION DE MASAS

Mf_ 7 = ﬂe Vi(m/s) ﬂ 7 = _@ Vi(m/s)
M, Mf M, Mf
1.000 0.000 0 0.090 10.111 4817
0.900 0.111 210.5 0.080 11.500 5052
0.800 0.250 446.3 0.070 13.286 5318
0.700 0.429 713.8 0.060 15.667 5626
0.600 0.667 1022 0.050 19.000 5991
0.500 1.000 1386 0.030 32.333 7013
0.400 1.500 1832 0.010 99.000 9210
0.300 2.333 2408 0.0001 999.000 13815
0.200 4.000 3218 0.0001 9999.000 18420
0.100 9.000 4605 0.0000
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En la literatura Soviética la razéon Z = (Mp/Mf), se conoce con el nombre de
“nimero de Tsiolkovski”. De la férmula (2.21) se puede sacar las siguientes

conclusiones:

a. La velocidad del cohete al finalizar el proceso de expulsidn de particulas (es decir
al finalizar la parte activa del vuelo) serd tanto mayor cuanto mayor sea la
velocidad relativa de la particulas que se expulsan. Si la velocidad relativa de
expulsién se duplica, la velocidad del cohete también se duplica.

b. La velocidad del cohete al finalizar la parte activa del vuelo aumenta al aumentar
la razén de la masa inicial del cohete a su masa al finalizar el proceso de expulsién
de particulas, o en otras palabras, la velocidad del cohete al finalizar la parte activa
del vuelo serd tanto mayor cuanto mayor sea el nimero de Tsiolkovski.

c. Al finalizar la parte activa del vuelo la velocidad del cohete no depende de la ley
de variacion de la masa (régimen de funcionamiento del motor). A un nimero Z
dado, corresponde, al finalizar el proceso de expulsién, una velocidad del cohete
perfectamente determinada, pero no depende de la rapidez, mayor 6 rﬁenor, con

que fueron expulsados (quemados) las existencias de Propulsante.

La ley logaritmica de la formula (2.21) fue enunciada por su autor en forma del
Teorema siguiente: “Cuando la masa del cohete mas la masa de las sustancias
explosivas que hay en el aparato de reaccién, aumenta en progresién geométrica, la
velocidad del cohete crece en progresién aritmética”. Entonces la férmula (2.21)

puede escribirse asi:
V, =V = Vin (——) (2.22)

Si por ejemplo: (Mo/Mf) =2, 4, 8, 16, 32,..., entonces:
Vi/Ve=Ln2=a

Vi/Ve=Ln4=2a

Vi/Ve=Ln8=3a

De este andlisis se concluye que: para conseguir las mayores velocidades

posibles del cohete al finalizar la parte activa del vuelo, es mucho méas conveniente



aumentar las velocidades relativas de expulsién de particulas que aumentar la
provision relativa de Propulsante.
Calculemos ahora la ley de variacién de la distancia del centro de masa del

cohete respecto del origen de coordenadas elegido. De la ecuacién (2.20) se deduce

que:
dL=Vodt—-(VeLnf)dt
Integrando:
t
L=1Ly+Vst— Vef (Inf)dt (2.23)
0

Al observar la férmula (2.23) vemos que el célculo de la ley de las distancias
requiere €l conocimiento de las leyes de variacion de la masa del cohete con el tiempo,

es decir la representacion en forma de funcién: f (t).
2.4.1.2 LEYES DE LA VARIACION DE LA MASA DEL COHETE

Se determina por el régimen de funcionamiento del motor cohete, es decir, por
su gasto de masa por segundo. En la teoria moderna sobre dindmica de los cohetes, se
aceptan 2 leyes de variacion de la masa més utilizadas que son:

a. Laley lineal de variacién de la masa:

f)=1-at

b. La ley exponencial de variacién de la masa:
f()=e"% | a=constante

Estas leyes tienen la ventaja de que permiten una clara interpretacidn mecanica.
Efectivamente si:

M = Mg (1 — a t), el gasto de masa por segundo sera igual a:

dMm
(— E) = o Mg = constante

Es decir la Ley Lineal de variacion de la masa corresponde a un gasto por

segundo constante de particulas que se separan, como la fuerza de reaccion es:

Q')=—%I%xVe=aM0Ve
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Cuando se cumple la hipétesis de Tsiolkovski sobre la constancia de la velocidad
relativa de las particulas expulsadas por la tobera, la fuerza de reaccién: @ = constante.
Por lo tanto si se cumple dicha hipdtesis, puede afirmarse que la Ley Lineal de

variacion de la masa corresponde al caso en que la fuerza de reaccidn es constante.

Fig No. 26

Diagrama Empuje vs. Tiempo

En la figura No. 26 se dan dos graficos de la variacion de la fuerza de reaccion
en funcion del tiempo, obtenidas durante las pruebas de motores cohetes reales en el
banco de pruebas, la parte fundamental de ambos graficos se aproxima mucho a una
recta paralela al eje de tiempos (t), es decir en el régimen fundamental, este motor
desarrolla una fuerza de reaccién (empuje) constante. Al comienzo y al final del
funcionamiento del motor, la fuerza de reaccién es una funcién mas compleja del

tiempo.

. d :
Haciendo que el gasto por segundo: (— d—":)= ms , se obtiene:

oo G _ms (2.24)
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Entonces el pardmetro a, que figura en la formula lineal de la ley de variacion
de masa, seré el gaéto por segundo de masa referido a.la masa inicial del cohete, el
parametro o recibe el nombre de gasto especifico de masa por segundo.

La aceleracion del cohete en movimiento debido a la fuerza de reaccién
constante serd una magnitud variable, ya que la masa del cohete disminuye con el
tiempo. Llamando a la aceleracion debido a la fuerza de reaccion por (a,), tendremos

para la Ley Lineal de variacion de la masa que:

b aMgVe  aVe
M My —-at) (1-at)

Con la ley exponencial de variacién de la masa, si se cumple la hipdtesis de

(2.25)

ar

Tsiolkovski sobre la constancia de la velocidad relativa de las particulas expulsadas, la

fuerza de reaccién es proporcional a la masa del cohete en cada instante. En efecto:

am
¢ = T Ve = aMye™* Ve = aMVe

La aceleracion debido a la fuerza de reaccion sera:

a, = i aVe = constante (2.26)

Asi pues, si la velocidad relativa de las particulas expulsadas es constante la ley
exponencial de variacion de la masa corresponde al caso en que es constante la
aceleracion comunicada por la fuerza de reaccién. La razéon de la aceleracion
comunicada por la fuerza de reaccion a la aceleracion de la gravedad recibe el nombre
de sobrecarga debido a la accidn de la fuerza de reaccion.

Con la ley exponencial de variacion de la masa la sobrecarga seré:

a, aVe
n = — = —— = constante (2.27)
g g
Como mg = dVe, entonces:
(%)
g=s_dt) _Ts
M M

Caracteriza la relacion entre el gasto por segundo y la masa del cohete en cada
instante. Si se conoce la ley de la variacion de la masa, es decir, la funcién f (t),
partiendo de la férmula (2.23), se puede hallar la ley del movimiento del centro de

masas del cohete: L =L (t) en su forma definitiva.
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En efecto, si: f(t) =t ™%, sera:

1
L=Lo+Vot +5aVet? (2.28)
Y sif(t)=1-at, resultara:

|4
L=Ly+ Vot + 78 [(1 —at) In(1 — at) + at] (2.29)

2.4.1.3 SEGUNDO PROBLEMA DE TSIOLKOVSKI
4 Cuando el cohete se mueve verticalmente hacia arriba
3—%_‘“% en el campo homogéneo de la gravedad y la velocidad inicial
de su centro de masas es igual a Vo, hay que hallar la ley de
e variacion de la velocidad y la distancia (altura) a que se
P encuentra el cohete, en dependencia con el tiempo para las
.,%.___, distancias leyes de variacién de la masa, y determinar la altura

La méaxima de elevacion del mismo. Se supone que la velocidad
¥

M‘g relativa de las particulas que salen por la tobera es constante

y ¥ en magnitud y estd dirigida verticalmente hacia abajo.
s % Si la recta por la cual se mueve el centro de masas del
cohete es el eje OZ (Fig. No. 27) proyectando la ecuacién
3w vectorial (2.14) sobre el eje OZ se obtiene que:
1y 1% |

Fig. No. 27

Esquema de Velocidades del Vuelo Vertical
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dav dM
e M. - - 2.3
M I My — Ve X 0 (2.30)
O también:
av d
g — 2.31
= =g ~Vex—(nf) (231)

Como: Ve = constante, resulta conveniente escribir esta ecuaciodn asi:

d
%(V +Velnf)=—-g (2.32)

Integrando se obtiene:
V+Velnf =—gt+C; (2.33)

Donde: C; = constante de integracién

Tomando en cuenta las condiciones iniciales: V= Vo, f=1; para t = 0, tenemos:

M
V=V,—gt+V,In (—M—") (2.34)

Para hallar la ley del movimiento se integra la ecuacién (2.34), cuando Lo=0, resulta:

1 1 t
L=Vt - Egtz —EVef (Inf)dt (2.35)
0

Por consiguiente:

1 1
L=Vyt —Egt2 tsave t? (2.36)
Si: f=e¢7 %,y

1 Ve
L=Vyt- Egtz + ~ [(1 - at)In(1l — at) + at] (2.37)
Si:f=1-0at

Calculemos ahora la altura maxima a que se eleva el centro de masas del

cohete en el caso en que: f = e™. Como: para V = 0, L = Ly = H, de la férmula
(2.34) se deduce que:
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Vo—gt+aVet=0
De donde:

Vi

El valor de (t) sera positivo si: g> o Ve o si a < g/Ve. Para que se comprenda
el sentido de la condicién o < g/Ve consideramos el caso del equilibrio relativo del

cohete en el campo de la gravedad. En este caso:

Mg = ——EVB (239)

De donde:
M = Mog(g/Ve)t

Por lo tanto, el caso del equilibrio relativo del cohete le corresponde:
a=g/Ve. Sia>g/Ve, la fuerza de reacciéon serd mayor que la gravedad, y si
a < g/Ve, la fuerza de reaccion serd menor que la gravedad. Por la féormula (2.36) se ve
claramente que si o Ve < g, el cohete se movera en el campo homogéneo de la
gravedad con una aceleracion igual a (g — a Ve).

Sustituyendo en la ecuacién (2.36) el tiempo (t) de la formula (2.38) se halla la
altura méxima de elevacién (se supone que el proceso de combustién se desarrolla

durante toda la trayectoria de vuelo del cohete, hasta llegar al punto en que: v = 0):

Vy?
H= o7 —
2(g —aVe)

Las férmulas (2.36) y (2.40) serdn andlogos a las bien conocidas de la

(2.40)

mecénica para el movimiento uniformemente variado, si se supone que la aceleracion
del puntoes:a; =g—a Ve

Con la ley lineal de variacion de la masa se tiene que:

V="V, gt-VeLn(l-at)
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Si durante el tramo de vuelo hasta V =0, la aceleracion debido a la fuerza de
reaccion es menor que la aceleracion de la gravedad, el tiempo que dura el movimiento

se determina (graficamente) partiendo de la ecuacion:

Vo—gt—Veln(l —at)=0

Y la altura maxima de elevacion se puede hallar valiéndose de la férmula (2.37).

REGIMENES OPTIMOS DE MOVIMIENTO DE LOS PROBLEMAS DE
TSIOLKOVSKI

Los casos més simples de movimiento rectilineo del cohete estudiados en el
punto 2.4.1, dan la posibilidad de plantear de un modo nuevo una clase de problemas
que llamaremos “problemas de determinacion de los regimenes Optimos de
movimiento”. Como puede verse por las formulas (2.23), (2.34) y (2.35), las
caracteristicas fundamentales de movimiento del cohete: V. =V (f) y L = L (1)
dependen de la forma de la funcidn f (t), que caracteriza la ley de variacion de la masa
del cohete o el régimen de funcionamiento del motor de reaccion.

Para distintas leyes de variacion de la masa, la ey de variacion de la velocidad
(V) y la ley de variacion de la distancia (L) seran en general diferentes. La posibilidad
de influir sobre la caracteristica de movimiento del cohete variando la forma de la
funcion f (t) es un factor esencialmente nuevo de la teoria de los cuerpos de masa

variable.

Si la clase de la funcién f (t) se da con la exactitud de hasta el parametro (c),
como ocurre en las leyes mas simples: M = Mo (1 —at) y M = Mo. ¢*". La
caracteristica del movimiento del cohete variard en dependencia del pardmetro (o).

Supongamos que la provision de masa de Propulsante es: Mp = Mo-Mf

Donde:
Mp = Masa del Propulsante (combustible + oxidante)
Mf= Masa del Cohete sin propulsante (masa del cohete vacio, incluyendo la
masa del casco, del motor en seco, aparatos de mando y la carga atil).

Mo = Masa inicial al momento del despegue (estructura + propulsante).

La parte del vuelo durante la cual varia la masa, es la activa, y la parte del

mismo en que la masa permanece constante es la pasiva. De la ecuacién (2.34) se
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puede hallar la férmula siguiente para la velocidad del centro de masas del cohete al

finalizar la parte activa del vuelo:

M
V,=Vo+V,In (ﬁ) =V, -V, Infs (2.41)

De la ecuacién (2.41), se deduce que la velocidad (V) no depende de la forma
de la funcidn f (t), sino Gnicamente de la cantidad de masa (Mp), expulsada (o el valor
final de la masa relativa fy). Este resultado podia preverse por consideraciones
cualitativas, ya que en el espacio en que no act@ian fuerzas exteriores (espacio libre),
cuando Ve = constante, la cantidad de movimiento que recibe el cohete de masa Mf no
depende de la ley que rige el gasto de la provision de masa existente.

En particuiar, la velocidad V; no varia si toda la provisién de masa Mp, se
expulsa repentinamente en el instante t = (. Cuando las existencias de masa se
expulsan repentinamente se llama combustion instantidnea de propulsante.

El fendmeno de la combustién instantdnea de la reserva de masa dada, es
similar al fenémeno del “choque” en los problemas de mecénica clasica. El papel de la
“fuerza de choque” para el punto de masa variable cuando la combustién es
instantanea lo desempeiia la reaccion que se produce al expulsar la masa en el instante
de la interaccion por contacto de las masas Mfy Mp.

La longitud de la parte activa del vuelo en el primer problema de Tsiolkovski
depende de la ley de variacién-de la masa que se tome. En el caso de la combustion
instantanea, la longitud de la parte activa serd, evidentemente nula. Con la ley

exponencial de variacion de la masa, de la formula (2.23) se obtiene que:
L= Lo + Vot + 1/2 aVet12

Suponiendo: Mf = Mye "1 yf=e —at, alfinalizar la parte activa de
Vuelo (es decir para t=t; y L=1L,), resulta:
L= Lo+ Vot + 1/, aVet? (2.42)

Como f; se da como dato:

1 .
In <]7> = at, = constante =u (2.43)
f

Y por consiguiente: t; = u/ o
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Eliminando (t;) de la férmula (2.42) se obtiene:

L1 +V(,u+u2(/e
re o o 2a

(2.44)

El caso de la combustidn instantdnea corresponde a t; =0, es decir o = 0C. En
este caso de la ecuacion (2.44) se obtiene L = Lo. Si se tiene en cuenta que a0, lo
que corresponderd a un gasto de propulsante por segundo infinitamente pequefio,
entonces L, = ©Q. La velocidad V), al final de la parte activa de vuelo no depende de o

y baséndose en las formulas (2.41) y (2.43) sera:
V, =Vy +ulVe (2.44a)

Calculemos ahora la altura méxima a que se eleva el centro de masas del
cohete moviéndose verticalmente hacia arriba en el campo homogéneo de la gravedad.
Para aclarar mejor los conceptos tomamos: Mf = Mo e®". Si se da la provisién de
masa, aplicando las férmulas (2.36) y (2.43) se puede obtener la siguiente férmula
para la longitud de la parte activa del vuelo:

_Vou gu*  u?Ve

=g 2.45
L a 2a? 2« (2.45)
La longitud de la parte pasiva del vuelo se determina por la férmula:
gu?|’
Lp = V12 _ (Vo — gty + aVet;)? _ [(VO +uve) - 7]
p= 29 2g - 2g
Por lo tanto la altura total a que se eleva el cohete sera:
u 2
b= Lo+ Ly = Vot gu? u®Ve [(Vo +ule) —%—] 246
ST E T T2 T g + 29 (2.46)
Donde:
H = Altura total a que se eleva el cohete.
La= Longitud de la parte activa del vuelo.
Lp= Longitud de la parte pasiva del vuelo.
Si se dan:

Vo= Velocidad Inicial
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Mp= Mo — Mf, provisién de propulsante (es decir se da u).

Ve= Velocidad de salida de los gases por la Tobera.

Entonces la altura de elevacion H es funcién del gasto especifico de masa (a).
Determinemos con que valor de (o) serd maxima la altura a que se eleve el centro de
masas del cohete. El régimen de variacion de la masa, es decir, el régimen de
funcionamiento del motor con el cual se alcanza la altura maxima con una provisién
de propulsante dada, se llama régimen dptimo.

Para determinar las caracteristicas del régimen éptimo se analiza la funcién

H (a). Derivando H respecto de (a) e igualando a cero la derivada se obtiene:

Reduciendo los términos semejantes, se encuentra con facilidad que el valor de

(a) correspondiente al valor méximo de H, se determina partiendo de la ecuacion:

u?Ve
2a2

(2.47)

Como:
d*H
JaZ <0
De la relacion (2.47) se deduce que la aitura maxima de elevacion del cohete se
conseguira con a =0 El valor de a =00, corresponde a la combustion instantanea de
la provision de propulsante disponible. La altura maxima sera en este caso:
_ (W +uve) V,?

= = 2.48
T 23 (248)

max

Aqui (Vz) es la velocidad del cohete, determinada por la formula de
Tsiolkovski. Asi pues, en el campo homogéneo de la gravedad, en aquellos casos en
que pueden despreciarse las fuerzas de resistencia “PARA ALCANZAR LA
ALTURA MAXIMA DE ELEVACION ES CONVENIENTE EN LA PRACTICA
QUEMAR LO MAS RAPIDAMENTE POSIBLE LA PROVISION DE
PROPULSANTE DADA”.
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En algunos casos se requiere sin embargo, que el gasto especifico de
propulsante sea relativamente pequeifio; para el cohete (o los aparatos que hay en-€l) no
sufran grandes sobrecargas (aceleraciones) debidas a la fuerza de reaccién. En estos
casos el problema extremo se plantea de una forma algo distinta: “ENCONTRAR
CON QUE VALORES DE (a) LA PARTE ACTIVA DE VUELO (La) SERA
MAXIMA”.

La férmula (2.45) determina (La) en funcion de (o). Derivando (La) respecto

de (o) e igualando a cero la derivada, se obtiene:

e T2 e
De donde:
o= ﬁozj:—guvé (2.49)
Para el caso particular en que: Vo =0
o= % (2.50)

No es dificil comprobar, calculando la segunda derivada de (La) respecto de
(o), que con el valor de (o) determinado con la féormula (2.50), la correspondiente parte
activa de vuelo serd méaxima.

Es interesante advertir que el régimen Optimo para Vo = 0, se realiza cuando la
aceleracion debida a la fuerza de reaccion es dos veces mayor que la aceleracién de la
gravedad. La velocidad del cohete al finalizar la parte activa de vuelo se determina por

la siguiente féormula:

v o= uve -2
a

Remplazando () por su valor calculando por la férmula (2.50) se obtiene:

1
Vy = EuVe (2.51)

Con estos datos se puede calcular la altura total de elevacion (H) cuando el
régimen de funcionamiento del motor es el que proporciona la parte activa maxima de
vuelo. (La) de dicha parte activa, para el valor de (o) determinado por la férmula

(2.49) sera:



)=(2V0+uVe)2

(max 89

Como: V, =Y u Ve, la altura total a que se eleva el cohete seré:

2Vy + uVe)?  u2y,?
H= Lagnsy + Lp _ @ 5 + 8; (2.52)

Para el caso particular en que Vo =0

4g ~ 4g

Comparando la ecuacién (2.53) con la ecuacioén (2.48) se ve que, cuando la

(2.53)

provision de masa dada se expulsa simultineamente, la altura de elevacion es dos
veces mayor que cuando el propulsante se quema lentamente para conseguir que la
parte activa del cuelo del cohete sea méxima.

Nos interesa conocer cudl serd la pérdida de altura (AH) de elevacion al variar
los gastos especificos de masa. Sea Vo = 0, se halla (H) en funcién de (o)
considerando que se dan (u) y (Ve).

En este caso:

t? Vy?
La = (aVe — g)—, Lp = —,
g p 29

5 V, = (aVe — g)t,

Como t1 = u/ a, suponiendo que o = (n g)/Ve, donde (n) es la sobrecarga

debido a la fuerza de reaccion, se obtiene:
u?Ve?\ ;m—1
= 2.54
i ( 2g > ( n ) ( )

Por ejemplo para el cohete de pdlvora soviético “KATIUSHA”, el valor de (n)

varia de 100 a 120. Cuando (n = 1) se produce el equilibrio relativo, cuando (n=2), la
aceleracion debido a la fuerza de reaccion serd igual a (2g) y asi sucesivamente, el
valor (n=00), corresponde a la expulsién instantinea de la provision de masa

existente.

n-1

De esta manera: H;l = H,, (_n—)

O también: == (2) (2.55)

Hoo n
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Analizando la férmula (2.55) se deduce que cuando (n =4), la pérdida de altura
es igual a 25%, y cuando (n = 50), es de solo el 2%. Es evidente que a medida que
aumenta (n) disminuye el tiempo de combustion de la provision de masa dada (Mo —

Mf). De la férmula: a t; = u, resulta que:

Si se toma en consideracion el tiempo de combustion (T) del propulsante
estando el cohete en equilirio relativo (sobrecarga n = 1), se obtiene que: t; = T/n, lo
que da la ley de variacion del tiempo de combustién en dependencia de la sobrecarga
debida a Ia fuerza de reaccion.

Deducciones anilogas pueden obtenerse para la ley lineal de variacion de la
masa, con lo cual: f(t) =1 — at.

En cuanto al régimen 6ptimo que asegura, la velocidad méxima del punto al
finalizar la parte activa del vuelo (con la provisién de masa dada) con razonamientos
de la mecénica general puede afirmarse que se realiza cuando la provisién de masa
disponible se quema instantdneamente. En efecto, cuando la combustion es instanténea
(expulsién repentina de la masa), la fuerza de reaccién es anédloga a una fuerza de
choque y durante el tiempo de accion de esta fuerza, la influencia de las fuerzas finitas
(por ejemplo la gravedad) se puede despreciar. En otras palabras, durante un intervalo
de tiempo infinitamente pequeiio, la disminucion de la velocidad debida a la accién de
la gravedad, también sera infinitamente pequeiia.

Para concluir este parrafo digamos que la formula de Tsiolkovski (férmula
2.20), puede utilizarse para las valoraciones aproximadas de las caracteristicas
dindmicas de los vuelos de los cohetes y en aquellos casos en que la fuerza
aerodindmica de resistencia es pequefia en comparacion con la fuerza de reaccion.
Estos casos suelen darse en la pérte activa del vuelo de los cohetes de pélvora, en los
cuales Jas sobrecargas debidas a la fuerza de reaccion llegan de 100 a 120, y la fuerza
de resistencia frontal pocas veces supera 2 Mg.

Por ejemplo para los cohetes de pdlvora “KATIUSHA”, si se considera la
trayectoria del centro de masas en la parte activa del vuelo, es facil advertir que difiere
poco de una recta, esto indica que la influencia de la gravedad (y de las fuerzas
aerodindmicas) es relativamente pequefia en comparacion con la fuerza de reaccion.

Por eso la velocidad del cohete “KATIUSHA”, al finalizar la parte activa del vuelo se
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puede hallar con suficiente exactitud aplicando la férmula de Tsiolkovski (férmula

2.20), el error que se cometa no sera superior al 5 6 6%.

243 MOVIMIENTOS RECTILINEOS DEL COHETE MULTIETAPICO
(MULTIFASICO)

2.4.3.1 FORMULA DE TSIOLKOVSKI PARA L.OS COHETES MULTIETAPICOS

La férmula de Tsiolkovski puede aplicarse al anélisis de las caracteristicas de
vuelo de los cohetes mulfietépicos. Como al deducir la férmula (2.20), no se tuvo en
cuenta la influencia de la gravedad y de la fuerza de resistencia del medio, los
resultados a que conduce son de primera aproximacion. Si se toma en cuenta la
influencia del campo homogéneo de la gravedad sobre las caracteristicas de vuelo de
los cohetes multietapicos, no ofrece dificultades esenciales, ya que la ecuacién de
Mescherski, también se integra facilmente en este caso.

Tomar en cuenta las fuerzas de resistencia, implica dificultades considerables,
la ecuacién lineal de Mescherski se hace no lineal, y por lo tanto la solucién analitica
solo se puede conseguir para los regimenes 6ptimos de programacion del empuje de
los sucesivos componentes “SUB COHETES”, que forman el cohete multietdpico.
Como ya mencionamos anteriormente Tsiolkovski proponia 2 tipos de cohetes
multietapicos o trenes de cohetes.

El primer tipo de tren de cohetes es semejante al de un ferrocarril, cuando la
locomotora empuja desde atrds. Ahora este tipo de tren de cohetes se llama
multietapico (o multifisico), con separacion sucesiva de las etapas (Fig. No. 28).

Imaginemos, por ejemplo, tres cohetes unidos en serie, uno detras de otro. Este
tren de cohetes es empujado al principio por el cohete inferior (de cola). Una vez
quemado todo su propulsante, el cohete de cola se desprende y cae a tierra. Luego
empieza a funcionar el motor de la segunda etapa (intermedia), que es el que empuja el
tren de dos cohetes que queda. Cuando se agota el propulsante de la segunda etapa,
esta también se desprende y cae, y empieza a funcionar el motor del tercer y altimo
cohete, que es el que llega al fin del viaje (vuelo). Del segundo tipo de cohete
compuesto (multietapico), llamado por Tsiolkovski “Escuadrilla de cohetes”, ya se

hablg anteriormente.
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Vamos a estudiar la Teoria del vuelo del cohete multietapico del tipo “tren de
cohetes”. Las primeras formulas para el cidlculo toman forma simétrica si se utilizan
las notaciones racionales que propone M. Vertregt (ver bibliografia).

El cohete multietdpico se divide en subcohetes y etapas como se ve en la Fig.
No. 29. La masa M, del primer subcohete estd formada por la masa de la carga (til
Mo, la masa de la estructura de la primera etapa (m)¢) y la masa del propulsante de la
misma (m;p) de manera que:

My = Mg + my, + myy

Para el segundo subcohete de masa (M;), el primer subcohete de la carga til.
Si la masa de la estructura de la segunda etapa es (ma.) y la masa de su propulsante es
(myp), es evidente que:

Mz = Ml +m23 +m2p

Andalogamente:

My = My +Mye + My,

En la masa de la estructura de cada etapa se incluye la masa de
los depositos para los componentes del propulsante, la masa del Motor
de Reaccién, la de los grupos turbo bombas, la de los aparatos y
substancias que aseguran el funcionamiento normal del subcohete
correspondiente y la de los mecanismos para la estabilizacion y la
navegacion. La masa de la estructura multiplicada por “g” determina el
llamado “peso en seco” de la etapa respectiva.- En la masa del
propulsante se incluye la de todos los productos quimicos que seran
expulsados desde la etapa de turno. Supongamos que las velocidades
relativas de las particulas que se expulsan por las toberas respectivas
durante el funcionamiento de los motores de los subcohetes sean

respectivamente: V|, Va, Vs,..., Vn para determinar la velocidad que se

comunica a la carga Gtil de masa (Mo) hay que aplicar sucesivamente la

férmula de Tsiolkovski. En este caso tendra que:
Fig. No. 28

Cohete de tres etapas con separacion sucesiva de estas
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V.=V, ( Mn ) V.1 ( Mn )
= n{—m—m—m—} = nf—m—wm-———
n " My_q + My, " Mp-1— Mnp

My ) ( My )
Va1 =V, +V,._11In =V,.11In + V..
n-l n n-1 (Mn——z T Mn-1)e n-1 My — Mn-1)p n

7 V+V1< My ) V1< M, >+V1< M, )+
= nf— ) = n{—m— N{——m 1T .c.vus
1 2 1 Ml + mlp 1 M1 - mlp 2 Mz - mzp

+V, 1 Mn
n —————
" Mn — Mpp

O en forma abreviada:

n M
V, = V,In| —F— 2.56
Y
y=1 My —my,

Para el posterior andlisis conviene introducir

pardmetros adimensionales que caractericen la A_l i M A

perfeccion estructural del cohete y su rendimiento en Aj

peso util.

Llamemos: m;, m, 73,..., T, a los coeficientes

X

que caracterizan el rendimiento en peso util de los

sucesivos  subcohetes y  determinemos  estos

coeficientes como sigue:

......................................................... %P ~]

Donde (m)) es el coeficiente de rendimiento en

peso util del primer subcohete, y (p;) es el

ADIENARNNEN NN

niumero de kilogramos de peso de dicho
subcohete necesarios para comunicar a unos
kilogramos de peso ttil la velocidad V, dada,

Ma-1) _

Fig. No.29 Esquema del
Cohete de miiltiples Etapas
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Siendo (m,,) el coeficiente de rendimiento en peso 0til del n-simo subcohete. Un importante
" coeficiente a dimensional para caracterizar el rendimiento en peso util de todo ‘el cohete de (n)

etapas sera:

Donde:
M, = Masa de carga util.
M,, = Masa de despegue del cohete de (n) etapas.
Py = Numero de kilogramos de peso de despegue necesario para comunicar a
un kilogramo de carga util la velocidad (V) dada.

Se comprende facilmente que:
My My M, M Mg, -
Mo _Mo My M — My

M, = o, X ", X i, < M—n = ﬁlnz i Ty (2.57)
Y por consiguiente:
My
Ty = 7~ = MMzM3, Ty (2.58)
M, .
Y ademas:
Do = P1 X P2 X P3 X ... X P (2.59)

Los coeficientes a dimensionales: S;, S, Ss,..., Sy (coeficientes estructurales)
que caracterizan la perfeccién de la estructura de los sucesivos subcohetes, se

determina asf;

_mle+m1p.—1+m1p

Sl = = 1 + le
Mye Mye
mo +m2 m
2 = ¢ P 2P =1+ Zz,
Mae Mye
Donde:
m;. = Masa de la estructura del primer subcohete

my, = Masa de propulsante que hay en los depdsitos de dicho subcohete

Zy = Namero de Tsiolkovski para el primer subcohete.
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_ Mpe + Mgy

Sh 1+2Z,

Mpe

Siendo: Z,, el nimero de Tsiolkovski para el n-ésimo subcohete. El nimero de
Tsiolkovski (Z) para él Y-ésimo subcohete determina el nimero de kilogramos de
propulsante que se echa en los depdsitos del Y-€simo subcohete por cada kilogramo de
peso en “seco” (o kilogramo de estructura) del cohete.

Introduciremos también los coeficientes a dimensionales: r, ry, r3,..., Iy, que
caracterizan las relaciones de las masas en los subcohetes, los cuales permiten, cuando
se dan: Vi, V3, Vs,...,Vy, hallar los incrementos de velocidad que comunican los
sucesivos sub-cohetes. Estos coeficientes se calculan asi:

_ My M
rn—Mn_an‘ _Ml—Mlp
Estableceremos una relacion util entre los coeficientes a dimensionales introducidos.

Por definicidn, para el subcohete de cualquier nimero de orden “y”:

Mey-1) My-1) _ Mye +my,
= -_, 1 — = 1 -_ = 2. 0
L4 M, Ty M, M, (2.60)
+m
s, =1 g4 g, (2.61)
Mye
M, 1 Mmyp
- = IR S (2.62)
YoMy —my, Ty M,
Se comprende facilmente que:
M,.+m m
_ [ Mye ¥p ve\ _ Mye
(-m) = (2572) () = ()
Y ve Y
O bien:
1-m My
_— (2.63)
Sy M,
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Restando la ecuacién (2.62) de la ecuacion (2.63) se obtiene:

1 1_"7/:1_‘<mye+myp>_1_<MV_M(V—1)>_T[
= =Ty

Ty Sy M, M,

O bien: '
1 1 1
255 o

Despejando (1) de la ecuacion (2.64) se obtiene:

(Sy—7)
y — Ty
, = =T (2.65)
rY(SV - 1)
O también;
1+2, - T
m,=—0"t Y (2.66)
Y Ty Zy

El rendimiento en peso atil de un cohete de (n) etapas se puede escribir por

medio de los coeficientes a dimensionales en la forma siguiente:

_Mo _ (s m) (a1
To =1 = (my7y o Ty) = )G =D ooy =D (2.67)
O bien:
21 4z -n) w4z, —1)
o= Do B (Tj_rz ---Tn)(2122 "'Zn) (268)

La velocidad de la carga util (Mo), basdndose en la férmula (2.56) puede

escribirse de la siguiente forma:

n
vy =2 1V},lnr}, =Vylnn +VyInr, + -+ Vinr, (2.69)
y:

A continuacién se plantea el siguiente problema de extremo. Se dan los

siguientes datos:

n = ndmero de etapas del cohete.
V| = Velocidad que hay que comunicar a la carga til

Z4,29,23,...,Zn, =  numeros de Tsiolkovski que caracterizan la perfeccion
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Estructural de los sucesivos sub-cohetes.
Hay que determinar: ry, 75,13, ..., 7, de manera que el peso (masa) de despegue sea
minimo. Es evidente que si la masa (Mo) de la carga 0til se da y es necesario asegurar

la masa (Mn) minima, la relacion: my= Mo/Mn, debera ser méxima.

Por lo tanto hay que hallar las condiciones de extremo de la funcion de (n)
variables: my = (1,73, 73, ..., ) con la condicién adicional (2.69), que da una relacidn
entre las variables: 1y, 75,73, ..., 1,. Para simplificar los célculos posteriores advertimos
que:

méx(my) = max (my, My M3, ..., Ty)

Pero la determinacion del max (my, wy 73, ..., T, ) €quivale a determinar el méx

[Ln (1tq, w73, ..., y)], por lo que en adelante buscaremos el valor maximo.

n

y =Inny, = In(mym, ... 1m,) = Z Inm, (2.70)
y=1

Con la condicion adicional:

n
Qo =7, — E In, =0 (2.71)
=1

Para resolver este problema de extremos se aplica el “Método de LaGrange”.
Se multiplica la ecuacion (2.71) por el factor de LaGrange (A), indeterminado (por

ahora) y se forma la nueva funcion:
n n '
U=y—7\(p=z 1nny—x(v1—z Vylnry> (2.72)
y=1 y=1

En este caso las condiciones de extremo: y = Ln ¢ tendréan la forma:

U _ou_ U Ve
or, ' or, 7 or, (2.73)

Se calcula la derivada parcial (6U/ar ) y se iguala a cero. Teniendo en cuenta
Y

la formula (2.68) y hallando la diferencial de la ecuacion (2.72) se obtiene:

au 1\/d 1 S. AV,
ar1 TEY ar,, T'y ry (sy —_ ry) T‘y
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De donde:
1 s, —n 1 -
XVY = (_ys_y_) =1- é,y por consiguiente,
1
1- —)_\VY Sy =1y (274)

Donde:y=1,2,3,...,n
La férmula (2.74) da la distribucién 6ptima de las masas de los sucesivos sub-
cohetes, si se conoce ( A ). Para determinar ( A ) sustituimos (7;,) por su valor (2.74) en

la ecuacion (2.69).

n 1
. ‘171 = z]/:lVy [ln Sy + In <1 - }\—\Iy‘)] (2.75)

En la ecuacidén (2.75) las magnitudes: Vi, Sy, Sz, Ss,..., S, ¥y Vi, Vo, Vs,..., Vi se
dan; por consiguiente, es una ecuacion con una sola incégnita. Veamos la solucién de
esta ecuacion para el llamado “COHETE MULTIETAPICO HOMOGENEO?, en el
cual:
$i=8,=83=...=5,=S
Vi=V2=Vi..=V, =V

De la ecuacion (2.75), tenemos:

1 .
vy =nV [lns +1In (1 - 7\\—/)} o también:

v 1
—1-—lns=ln(1——) ,como:

nV AV
vy
(2] 2y env
— —Ins =Inenv —Ins =In| — ) ,resulta que:
nV s
Vi
1 L _ew 2.76
AV s (2.76)

Despejando ( 1/}\) de la ecuacion (2.76) se obtiene:
_17_1
enV

1
T=Vii-— (2.77)
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Y por la formula (2.74):

V1
enV vy
Ty = sy T = enV (278)

Es decir, todos los (r, ) son iguales y, por consiguiente, los incrementos de la
velocidad de la carga util, debido al funcionamiento de los motores a reaccién de los
sucesivos subcohetes, también serdn iguales en este caso.

Si son iguales: s, =syr, =r, (y =1, 2, 3,..., n), también lo sera las 2

(y=1,2,3,..., n). Supongamos en este caso particular que:

m,=1= 1/p ,entonces:
M, =p x M,
M2 :pXM1=p2XM0

My =D X M1y = p™ X M, (2.79)

Por lo tanto en el cohete multietdpico homogéneo 6ptimo los pasos de los
sucesivos subcohetes (cdlculos partiendo de la carga util), crecen en progresion
geométrica, y los incrementos de la velocidad debidos a los sucesivos subcohetes, son
iguales entre si y a (v,/n)

Hustremos estas formulas con algunos ejemplos:

Ejemplo No. 1: Para un cohete de 4 etapas se tiene las siguientes caracteristicas:
V=9 km/s.
Vi=V2=V3-V4=V =24 km/s
N =r=r3=rg3=r
SI=S2=8S3=S84=5=4.7
Calcular el peso de despegue minimo que debe tener el cohete, sabiendo que la
carga Gtil (Mo g) es igual a 1 tonelada.
De la férmula (2.14):
Vi=VLa(rann)=VLn*=VLnR

Y por lo tanto:
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R=r= e(V1/V) =e"4=e?P =425
De la formula (2.24):

1_(3—1‘)4 1
R

Ty =

GG-D* po

Sabiendo que r' = R, despejando r = YR y reemplazando en la férmula anterior
tendremos:

po = R (42.5) G7-D" _ 5

(s-YR) (47 - ¥3235)"

Asi que para el peso de despegue minimo del cohete de 4 etapas:
M,g =372 X Myg = 372 X 1 = 372 toneladas

Ejemplo No. 2: Calcular el peso de despegue minimo que debe tener un cohete de tres
etapas sabiendo que la carga util (Mog) debe ser igual a 0.5 toneladas, el cohete debe
tener las siguientes caracteristicas:

Vi =6 km/s.

Vi=V,=V;3=V=2km/s

[ =r=r3=r

Si=s=s53=s=4.5

Segin la formula (2.14): Vi =V Ln(r.ro13)=VLnr=VLnR

Y por lo tanto:

. V.
R=r=e( /) = ¢82= 3220085537
De la férmula (2.24):

_1_(s—r)3_ 1
ERTG -1 P

Sabiendo que r* = R, despejando r y remplazando en la férmula anterior tendremos:

—7)? 45— 1)?
_ RS (0085537 — 3T 15525458

(s—¥R) (4.5 — ¥/20.085537)

Po

Asi que para el peso de despegue minimo del cohete de 3 etapas:
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M,g = 152.25458 x Myg = 125.25458 x 0.5 = 76.13 toneladas

Ejemplo No. 3: Calcular el peso de despegue minimo que debe tener un cohete de dos
etapas sabiendo que la carga util (Myg) debe ser igual a 200 kg, el cohete debe tener
las siguientes caracteristicas:

V=5 km/s.

Vi=V2=V =2km/s

n=rn=r

SiI=s;=s=4.5

Segtin la formula (2.14): Vi =V Ln(r;. )=V Lnr*=VLnR

Y por lo tanto:

V.
R=r=el W) = 2= 25 12182494

De la férmula (2.24):
1 (s-1)? 1
R (s—-1?% po

Ty =

Sabiendo que r* = R, despejando r y remplazando en la férmula anterior tendremos:

s—1)? 45—-1)2
Do = R——(—)—z- = (12.182494) ( ) 5 = 146.39443

(s—VR) (4.5 — ¥/12.18249%)

Asi que para el peso de despegue minimo del cohete de 2 etapas:

Mg = 146.39443 x Myg = 146.39443 % 0.2 = 29.28 toneladas

Ejemplo No. 4: Calcular el peso de despegue minimo que debe tener un cohete de
cinco etapas sabiendo que la carga util (Mog) debe ser igual a 10 toneladas, el cohete
debe tener las siguientes caracteristicas:
V=12 km/s.
Vi=Vo=V3=V,;=Vs=V=25km/s
N=0==I4=5=1
SI=8;=83=84=85=5=4.7
De la Férmula (2.14):
Vi=VLn(r.r.r.r. r5)=VLnr5=VLnR

Y por lo tanto:



137

R=r=e(v) = 225 83_ 7] 51042

De la formula (2.24):
1 (s-r) 1

©SRTGI

Sabiendo que 1’ = R, despejando r y remplazando en la formula anterior tendremos:

(s —1)5 (4.7 = 1)?
Po = R————— = (121.51042) - = 2121.5538
(s —¥R) (4.7 — ¥121.51042)

Asi que para el peso de despegue minimo del cohete de S etapas:
M,g = 2121.5538 X Myg = 2121.5538 x 10 = 21,215.538 toneladas

Ejemplo No. 5: Calcular el peso de despegue minimo que debe tener un cohete de una
etapa sabiendo que la carga util (Mog) debe ser igual a 50 kg, el cohete debe tener las
siguientes caracteristicas:

V=3 km/s.

Vi=V=2km/s

ry=r

S1=s=4.5

Segun la formula (2.14): Vi =VLn(r)=VLnr'=VLnR

Y por lo tanto:

v
R=r=el V) =¥ 5= 4.4816891.
de la formula (2.24):
1 (s— nt 1

TRTG-DT B

Sabiendo que r' =R, despejando r y remplazando en la formula anterior tendremos:

(s-1r)t 45-1)

RSN _ — 856.64342
Po =Ry = 4816891) e 81689

Asi que para el peso de despegue minimo del cohete de 1 etapa:

M, g = py X Myg = 856.64342 x 0.050 = 42.832171 toneladas
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NOTA: Compare los resultados de los ejemplos No. 3 y No.5.

ANALISIS COMPARATIVO DE LAS CARACTERISTICAS DE LOS
COHETES DE: UNA, DOS Y TRES ETAPAS

Examinemos las caracteristicas principales de los cohetes 6ptimos de dos y tres
etapas y comparemos con las caracteristicas del cohete de una sola etapa. Al hacer la
comparacion supondremos que los coeficientes de perfeccion estructural son iguales

para todas las etapas:

masa (peso)total de la etapa  (Mmye +my,)
5, = =

Peso en seco de la etapa Mye

Esta suposicion mejora algo la estructura de los cohetes de 2 y 3 etapas
respecto del de una etapa, ya que para conseguir la unién y separacion seguras de las
etapas se requiere cierto aumento de peso en seco de dichas etapas o peso de la carga
atil para los subcohetes.

Supongamos asimismo que la velocidad de salida de las particulas es V, o lo
que es lo mismo, que los impulsos especificos son también iguales para todas las

etapas (y todos los cohetes que se comparan).
|4

L= lesp. = constante
g

Iesp. =

Esta suposicion empeora algo (cuando el vuelo es vertical y desde la superficie
de la tierra), las caracteristicas de las etapas, primera y segunda de los cohetes de dos y
tres etapas, por lo que al elevarse el cohete, por lo general, aumentan los impulsos
especificos de los Motores de Reaccion. »

Vamos a considerar que para todos los cohetes que se comparan serdn iguales a
las cargas dtiles, los coeficientes (1), que determinan las relaciones de las masas en
los subcohetes también seran iguales (condiciones dptimas). Escribiremos las férmulas

de célculo para cada caso:
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2.4.4.1 COHETE DE UNA SOLA ETAPA
Véase la féormula de Tsiolkovski:
vy =Vinr = (gles,) Int (2.80)
Donde:

M,

yr =
Ml—mlp

M . ..
Como: my = 7" se supone dado, y basdndose en la ecuacion (2.22):

1_1+ (1 1) 2.81
F S To S (2.81)

Es evidente que conociendo:my, (s), podemos hallar (v;) para el impulso
especifico dado (I,gp,) sobre la base de las formulas (2.80) y (2.81) se pueden construir
los gréficos: |

vy = vy(mo) 6
Ty = 1(v1) .Paralos valores dados de (s) e (Iesp.)
2.4.4.2 COHETE DE DOS ETAPAS
Véase las formula (2.67) y No. (2.69), La velocidad del cohete al finalizar la

parte activa de vuelo sera:
vy =ViInry +V;Inr, =2Vinr = 2(g s, ) Inv (2.82)

Para el cohete de dos etapas 6ptimo:

_ (s=r)

Ty = —————, o también:
07 r2(s —1)2

Vo = r((s—s__% (2.83)

Conociendo los coeficientes (r) y (s), y el impulso especifico (Iggp ), basandose

en las férmulas (2.82) y (2.83), se pueden construir los graficos de:

vy = vy(mg) 6

1
o = — = my(v,), Parael cohete de dos etapas.
0
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2.4.4.3 COHETE DE TRES ETAPAS

Revisense las formulas (2.67) y (2.69). La formula de la velocidad al finalizar

la parte activa del vuelo tiene la siguiente forma para el cohete de tres etapas:

V1=V2=V3=V

N=n=n=r
v, =ViInry +V,Inry + Valnrs = 3Vinr = 3(g I, ) In7 (2.84)

La magnitud de (7y) para el cohete de tres etapas sera:

(s =1’ _—
Ty = % ,0 también: -
07 r3(s—1)3

Si se conocen (r) y (s), basandose en las formulas (2.84) y (2.85), se pueden
construir los graficos de o = my (vy), para el cohete de tres etapas.

En la Fig. No. 30, se dan los gréficos de: (1/ my) = po = po (v1), para una familia
de cohetes de una, dos, tres y cuatro etapas, con la condicién de que: leg, =300 sy el
coeficiente estructural (s) para los subcohetes es igual a 10 (linea continuas) y a 6.7

(lineas de trazos).

M : —y
Q=5 al &) Gf RS AN
Myl A i
N 4
7508 +—
ior SN A
508 : ‘ / A o

? 4500 4500 7500 70505 13500 75508
Gfs

Fig. No. 30

Dependencia de la carga itil a dimensional respecto de la velocidad, para cohetes de

varias etapas, si: [ o5, = 300s
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Si el coeficiente estructural es 10 (lo que corresponde a una estructura de los
cohetes bastante perfecta), se pueden construir graficas de: po = po (v1), para los
cohetes de una, dos, tres y cuatro etapas con distintos valores del impulso especifico
(Uesp.)-

En la Fig. No. 31 se dan dos familias de curvas de po = po (v1), para losp, =300 s € [ogp,
=400 s.

De las dependencias representadas en las figuras No. 30 y No. 31, se concluye
que: “CUANTO MAYOR SEA LA VELOCIDAD FINAL QUE HAYA QUE
COMUNICARLE A LA CARGA UTIL, TANTO MAYOR SERA EL NUMERO
DE ETAPAS QUE DEBA TENER EL COHETE”. Aumentado (Ilesp) se amplia
considerablemente el margen de velocidades que pueden alcanzar los cohetes.

Para terminar este péarrafo diremos que la condicién Optima para el cohete
multietdpico homogéneo representada por fa férmula No. 2.79 se conserva si el

movimiento rectilineo tiene lugar en el campo homogéneo de la gravedad.

,@ffiz ‘;\ ~|
M X
1587 '
500 S-S
By
7560 7500 s

Y530 10507

Fig. No. 31. Dependencia de la carga util adimensional respecto de la velocidad, para

2.5.

cohetes de varias etapas, si S=10

COMBUSTIBLES PARA COHETES

Un buen combustible para cohetes debe reunir los siguientes requisitos:
- Un alto impulso especifico por unidad de volumen.
- Alto calor de combustion.

- Alta densidad.
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- Productos de la combustién de bajo peso molecular
- Conversidn rapida de la energia quimica en térmica.
- Fécil de manipular y almacenar

- Disponibilidad en cantidades grandes a un costo razonable.

2.5.1 CLASIFICACION DE LOS COMBUSTIBLES PARA COHETES
Se pueden clasificar de acuerdo a:
- Por su estado fisico.
- Por el procedimiento de suministros del oxidante.

- Por la forma del encendido ¢ inflamacion

2.5.1.1 POR SU ESTADO FiSICO

Se clasifican en:

a. COMBUSTIBLES LIQUIDOS: Se utilizan en los cohetes de gran alcance.
Deben mantener su viscosidad relativamente constante en un amplio intervalo de
condiciones. Deben dejarse manipular sin pérdida 6 descomposicién excesiva (esto
es muy importante en el enfriamiento regenerativo). En el disefio de las bombas y
accesorios se deben considerar ademas ia presidn 6 tension de vapor, su densidad,
la presion Optima de combustion y las dimensiones de la camara de combustion.
Dentro de la amplia gama de combustibles liquidos actualmente en uso tenemos:

- Los alcoholes (etilico, metilico, furfurilico).
- Las aminas (anilina).

- El Hidrégeno.

- La hidracina y sus derivados.
- Hidruros de Boro. |

- Nitro parafinas.

- Acido Nitrico.

- Perdxido de Hidrégeno.

- El Ozono.

- El 6xido nitrico.

- Derivados acetilénicos.

- Amoniaco.

- Oxido de Etileno.

- Nitrato de metilo.



- Nitrato de Etilo.

- Nitrato de propilo.

- Tetroxido de Nitrégeno.
- El Fldor.

- El trifluoruro de Cloro.

Los primeros cohetes balisticos intercontinentales (ICBM), utilizaban como
Combustible el 4cido nitrico, y como comburente el oxigeno liquido. Actualmente esta

mezcla todavia se sigue utilizando pero en menor escala que al principio.

b. COMBUSTIBLE SOLIDO: Se utilizan generalmente en los cohetes medianos y
pequefios, y de usos militares 6 meteoroldgicos, es decir en los cohetes de relativo
corto alcance. Actualmente han alcanzado gran perfeccion y se fabrican en granos
que pesan hasta 1000 a 1500 kg a tal punto que equipan algunos de los misiles
balisticos intercontinentales de algunas potencias. Los principales tipos de
propulsores sélidos son:

- De doble base (fundamentalmente nitrocelulosa y nitroglicerina).

- De base asfaltica (asfalto con perclorato potasico o Amoniaco).

- A base de caucho (un polimero de hidrocarburo fundible con perclorato
potéasico o aménico, o también con nitrato aménico).

¢. COMPARACION ENTRE LOS COHETES DE COMBUSTIBLES
LIQUIDO Y SOLIDO:

¢ PROPULSORES LIQUIDOS:

- Impulso especifico mas elevado.

- Presiones de funcionamiento mas bajas.

- Mayor flexibilidad con el tiempo de quemado.
¢ PROPULSORES SOLIDOS:

Mayor facilidad de almacenamiento y manipulacion.

Disefio y funcionamiento mds simple.

Mayor densidad.

No hay problemas para mantener la combustion una vez iniciada.

2.5.1.2 POR EL PROCEDIMIENTO DE SUMINISTRAR EL OXIDANTE

Segin como se mezclan el combustible y el oxidante se pueden dividir en:
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MONOPROPULSORES: Contienen combustible y oxidante, se inicia la
combustién por elevacién de la temperatura, por un golpe, o por el contacto con un
agente catalitico. La mayoria se preparan y utilizan en una forma deficiente con
oxigeno, pues una mezcla equilibrada de oxigeno y combustible seria demasiado
peligrosa de manipular y usar, y podria producirse una explosién subita e
incontrolada. Los mono propulsores son liquidos o sélidos que se descomponen
con velocidad controlable, desprendiendo calor y gases relativamente simples. El
combustible puede ser simple 6 compuesto. Dentro de los mono propulsores mas
utilizados tenemos:

- Solidos a base de asfalto.

- Sélidos a base de caucho 6 de doble base.

- Peroxido de Hidrégeno.

- Nitro metano.

- Oxido de etileno.

- Nitrato de metilo.

- MYROL (80% de nitrato de metilo, 20% de alcohol metilico).

BIPROPULSORES: Cuando se mezclan el combustible y el oxidante en el
momento de ser utilizados y la intensidad del desprendimiento de energia es
controlable. Tanto el combustible como el comburente se almacenan en depdsitos
distintos dentro del cohete y se trasvasan a la cdmara de combustiéon. Como el
periodo de combustién total de un cohete se mide generalmente en segundos, se
debe disefiar con gran precision el sistema manipulador de dicho combustible.
Tomando en consideracién la seguridad de su manipulacién, almacenamiento,
expedicion, propiedades corrosivas y caracteristicas fisicas. Los mas empleados

son:

e Combustibles:
- Hidrégeno Liquido.
- Alcohol.
- Anilina.
- Hidracina y sus derivados.
- Hidruros de Boro.

- Algunos Hidrocarburos.
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- Flaor.
o Para estos combustibles los oxidantes mas usados son: .
- Oxigeno Liquido.
- Acido Nitrico.
- Agua Oxigenada (Peréxido de Hidrégeno).

- Tetroxido de Nitrégeno.

2.5.1.3 POR LA FORMA DE ENCENDIDO O INFLAMACION
Los mono propulsores se encienden facilmente, pero deben tener buena
resistencia a la inflamacién prematura,
Los bipropulsores pueden clasificarse en:
a. HIPERGOLICOS: Si el combustible y el oxidante se inflaman espontineamente

al momento de mezclarse.

b. NO HIPERGOLICOS O DIERGOLICOS: Cuando para inflamarse se requiere

de una fuente externa de energia.

252 COMPOSICION Y CARACTERISTICAS DE LOS COMBUSTIBLES PARA
COHETES

2.5.2.1 PROPULSORES SOLIDOS DE DOBLE BASE

Son semejantes a una pélvora sin humo para cafion, hecho a base de
‘NITROCELULOSA y NITROGLICERINA, fueron empleados en el cohete antitanque
Norteamericano BAZOOKA. Actualmente existe un nuevo procedimiento para su
fabricacion, que hizo posible producir granos para cohetes relativamente grandes. Es
adecuado para cohetes militares de corto y mediano alcance.

Para disminuir la carrera de decolaje de los bomberos pesados se ha utilizado
mucho el cohete auxiliar JATO (JET ASSISTED TAKE-OFF), una combinacién de
asfalto y PERCLORATO DE AMONIO, la combustiéon se realiza con gran
desprendimiento de humo, se adhiere bien a la pared del tubo del cohete a velocidad
aproximadamente constante, con una expulsiéon minima de productos sin quemar.

Actualmente se utilizan propulsores sélidos a base de plasticos o cauchos, que
utilizan perclorato amoénico o potasico, o ambos, adecuados para cohetes de alcance

medio. Se puede sustituir todo o parte del perclorato por nitrato aménico.
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2.5.2.2 PROPULSORES LIQUIDOS

a. PEROXIDO DE HIDROGENO (CONCENTRADO A 85 A 90%): Con un
catalizador sélido como el PERMANGANATO DE CALCIO o de SODIO. Fue
utilizado por los alemanes como combustible para cohetes. El empuje producido es
bajo, ya que el empuje se obtiene para la produccidn de vapor de agua a partir del
calor generado por la descomposicién del peréxido de hidrégeno.

El peréxido de hidrégeno concentrado es un agente oxidante extremadamente
activo y debe ser manipulado con mucho cuidado, los materiales adecuados para
contenerlo son: acero inoxidable, Aluminio, Estafio, Cuarzo, resinas poli vinilicas.
El perdxido de hidrégeno de gran pureza es bastante estable tanto al calor como al
choque, sin embargo puede ser descompuesto rapidamente por un detonador, pues

no soporta una onda de detonacién.

b. OXIGENO LiQUIDO CON HIDROCARBUROS: Es una mezcla bastante
atractiva por lo facil de conseguir los hidrocarburos, como los combustibles JP de
aviacién, se ha utilizado con un éxito moderado, la desventaja es que no
proporciona un gran empuje.

c. OXIGENO LiQUIDO E HIDROGENO LIiQUIDO: Es adecuado para cohetes
de gran alcance, con esta combinacién se obtiene uno de los empujes mas fuertes.
Su manipulacién y almacenamiento representan uno de los problemas mas dificiles
de resolver técnicamente. Requiere grandes volimenes para el almacenamiento,

debido a su baja densidad relativa, lo cual constituye una desventaja.

d. OXiGENO LIiQUIDO Y ALCOHOL: Es una combinacién que ofrece mucha
confianza y se ha utilizado en el cohete aleman V-2 y el norteamericano VIKING.
El alcohol puede ser: etilico, metilico o furfurilico. Ventajas de este combustible
son: disponibilidad, bajo costo, volatilidad, el poder calorifico se conoce en
promedio, y solo se tiene las dificultades normales para manipular y almacenar el

oxigeno liquido.

e. HIDROCARBUROS Y ACIDO NIRTRICO FUMANTE ROJO: Produce una
liberacién de energia mayor que la descomposicion del agua oxigenada, la

combustién es uniforme, el caracter corrosivo del acido nitrico hace dificil y
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peligroso su manipulacién y almacenamiento, para esto se recomienda el acero
- inoxidable y el aluminio como recipientes. El NO, disuelto es muy toxico y
constituye un peligro potencial para el personal de tierra. El proyectil

Norteamericano CORPORAL utiliza este tipo de combustible.

ANILINA Y ACIDO NiTRICO FUMANTE ROJO: Tiene las mismas ventajas
y desventajas que los hidrocarburos y el acido nitrico fumante rojo. Los alemanes
produjeron un combustible a base de aminas conocido como TONKA (mezcla de
ANILINA, XILIDINA y otras aminas), fue usado en cohetes antiaéreos. Los

norteamericanos utilizaron este combustible en el cohete NIKE.

. OXIGENO LiQUIDO E HIDROCARBUROS DE BORO: Producen una gran
liberacion de calor, los hidrocarburos de boro mas importantes son: el di borano
(ByHg) y el pentaborano (BsHg). El primero es mucho més dificil de manejar, ya
que es gaseoso a temperatura ambiente y hay que licuarlo. Estos combustibles se

han usado muy poco debido a la poca informacion que se tiene de los mismos.

. HIDRAZINA Y OXIDANTE: Se utiliza tanto la hidracina (N;H,) como el
hidrato de hidrazina (N,H,.H,0), ambas formas de hidrazina son liquidos,
relativamente estables, un poco téxicos y se manipulan con seguridad en
recipientes de acero inoxidable. Como agentes de oxidantes se pueden emplear el
acido nitrico fumante, el oxigeno liquido, el agua oxigenada (perdéxido de
hidrégeno). El hidrato de hidracina, tiene un punto de congelacién favorable, la
hidracina pura no la tiene, ademas el hidrato tiene caracteristicas favorables para el
enfriamiento regenerador. Tanto la hidracina liquida pura como el monohidrato
son relativamente estables al calor y al choque, un detonador grande puede
producir su descomposicion son violencia explosiva, ademas no soporta una onda
de detonacion. La sustancia pura tiene dificultades para el encendido, debido a esta
dificultad los alemanes desarrollaron el combustible C—STOFF, de hidrato de
hidracina, metanol y un catalizador de cobre el C-STOFF y el oxidante T-STOFF
(Agua Oxigenada) fueron empleados en el avién cohete MESSERSHMITT ME~
163 KOMET.
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i. NITARTO DE METILO: Es demasiado peligroso tanto su fabricacién como su
uso, se puede considerar como un verdadero mono combustible. Actualmente no se

utiliza mucho por no exponer demasiado al personal que lo manipula.

j- NITRATO DE HIDRAZINA: Tiene una gran densidad, pero es moderadamente
estable al calor y al choque. Se fabrica a partir de la hidracina, como el mono
nitrato (N,H,. HNO3), y puede usarse sélo o en combinacién con otros

combustibles.

k. NITROMETANO: Se usan dos tipos: el MONONITRO y el TETRANITRO. El
Tetranitrometano es regularmente sensible al choque, calor y a las impurezas
organicas. El nitro metano es el que ofrece mejores perspectivas como mono

propulsor de cohetes.

En la Tabla que sigue se puede apreciar algunas de las caracteristicas

Més importantes de algunos combustibles liquidos para cohetes.

TABLA No.5
PROPULSORES LIQUIDOS PARA COHETE

MONOPROPULSORES PODER CALORIFICO IMPULSO ESPECIFICO
(Kcal/kg).(&) (kg/seg por kg)
Nitro metano (CH3;NO,) 2775 220
Peréxido de Hidrogeno
(H,03) (con catalizador) 100 a 145
Di borano 17000
Nitrato de Hidraéina 220
Oxido de Etileno (C,H,0) 160 a 180




BIPROPULSORES

COMBUSTIBLE OXIDANTE PODER IMPULSO
CALOR{FICO ESPECIFICO
(Kcal/kg) (kg/seg por kg)
H, (liquido) 0, (liquido) 28610 340
Alcohol Metilico Oxigeno Liquido 5345 210 a 250
Gasolina Oxigeno Liquido 10000 a 11500 240
Hidrato de Hidracina H,0, 180
+Metanol | | e
Anilina HN 05 (fumante) 8725 220
Alcohol Metilico HN 03 (fumante) 5345 175
Hidracina HNO; (fumante) |  -----m---mcommemmee 305
JP-3 WFNA | e 227
Hidracina Oxigeno Liquido | ——m-memmmmmmmmeen 318

(&). Basado en el peso del material oxidable.

2.5.2.3 PROPULSORES SOLIDOS

Se tiende a agruparlos en dos tipos fundamentales: homogéneos y compuestos
(COMPOSITAS). Los sdélidos homogéneos contienen en la misma .molécula el
combustible y el agente oxidante, aunque a veces las moléculas pueden variar algo.
Por ejemplo la nitrocelulosa. [C;4H31019(NO3)q4] Es una mezcla de moléculas de
celulosa nitrados en los que la longitud de las cadenas de celulosa es diferente y en los
que el contenido de nitrégeno varia aproximadamente en 1%.

Otro propulsor, la nitroglicerina [C3H5(N0O3)3], es un explosivo mono
propulsor y los DIETIL y DIMETILFTALATOS son plastificantes que mejoran las
propiedades fisicas y facilitan la extrusién y obtencion por fusién y colada de los

granos de propulsor sélido del tamafio deseado.

Un mono propulsor de doble base estd constituido por dos mono propulsores.
Si mezclamos NITROCELULOSA Y NITROGLICERINA, la nitrocelulosa tiende a

insensibilizar a la nitroglicerina y asegura una velocidad de combustién mas uniforme.
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Cuando se almacenan los mono propulsores tienden a descomponerse, y los
estabilizadores como la DIFENILAMINA y ETIL-CENTRALITA se afiaden y
reaccionan con los 6xidos y retardan la descomposicion de la base del propulsor.

La NITROGLICERINA es un explosivo y también un plastificante, y se
emplea mucho debido a ambas caracteristicas. Los principales plastificantes
inexplosivos son los FTALATOS, fabricado a partir del anhidrido FTALICO vy el
alcohol etilico, metilico o butilico.

La cera y el grafito son aditivos que mejoran la superficie de los granos del
propulsor. El di nitrotolueno reduce la temperatura de combustién y el fogonazo. El
potasio reduce el humo y también el efecto del fogonazo. E! negro de humo hace al
propulsor opaco y refleja la radiacion hacia la llama, protegiendo de este efecto al

propulsor sin quemar, evitando as{ que se produzca una deflagracion incontrolada.

2.5.2.4 CRITERIOS PARA LA SELECCION DE LOS PROPULSANTES
Algunos métodos para obtener grandes velocidades de vuelo de los cohetes
Son:
- Aumentar la velocidad relativa de las particulas que se expuisan por la
Tobera (Ve).
- Aumentar la relacion entre el peso de despegue del cohete y su peso
sin el propulsante (Mo/Mk).
Los criterios principales por los cuales se guifan cientificos e
ingenieros para elegir el propulsante adecuado para un cohete a misil
dado, son los siguientes:
- Al arder el propulsante debe proporcionar el trabajo maximo por
unidad de masa consumida.
- Al combinarse deben producir gases o liquidos volatiles que al
calentarse se conviertan en vapor.
- Deben arder a la temperatura més baja posible, bara no quemar 6
fundir la caAmara de combustion.
- Deben ocupar poco espacio, es decir, deben tener la mayor densidad
posible.
- Deben ser Propulsantes liquidos de preferencia o mezclarse con

facilidad. El empleo de polvos es mucho mas dificil.
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- También se pueden utilizar Propulsantes gaseosos, pero deben tener
alta temperatura critica y baja presion critica, para que sea fécil
utilizarios licuados.

En la Tabla No. 6, se dan las caracteristicas fundamentales de algunos de los
pares Propulsantes (combustible, oxidante), que se utilizan en los motores cohetes

actuales o que estan en proceso de desarrollo (prototipos).

2.5.3 VELOCIDAD DE COMBUSTION DEL PROPULSOR SOLIDO

Se llama grano al propulsor sélido cuando se moldea o extruye para adaptarse a
la camara de combustion del cohete, la forma de grano del propulsor permite obtener
diferentes velocidades de liberacion de energia.

La velocidad de combustion lineal (r) de un propulsor sélido se mide en la
direccion perpendicular a la superficie de combustion y depende de la presion y la
temperatura. La velocidad de combustién lineal viene dada por la siguiente formula:
r=ap" (2.86)
Donde: a.n = Constantes que se determinan experimentalmente (para una temperatura

dada del propulsor).

Una forma de introducir la temperatura en la ecuacién (2.86) es expresarla de

esta manera:

_axp
=TT (2.87)

Donde:
T = Temperatura inicial del propulsor sélido.
T, = Temperatura a la que la velocidad de combustién del propulsor dado seria

infinita.

Otro método para considerar el efecto de la temperatura es el de la
“sensibilidad a la temperatura”. Asi para una relacién dada (k) del drea de quemado al

area de la garganta, tenemos:

_1¢0p\ _(dlnp
=5 (aT)k = ( aT )k (4.3)

Valores Tipicos son:

n =0.50 por grado centigrado.

m, = 0.36 por grado centigrado.
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TABLA No.6
PARAMETROS DE LA COMBUSTION PARA COHETES LIQUIDOS
PAR PRESION RAZON IMPULSO | TEMPERA | VELOCID PESO
PROPULSANT | ENLA DEL PESO | ESPECIFI TURA AD ESPECIFICO
E CAMARA DEL COl,sp. = | ABSOLUT | EFICAZ DE LA
OXIDANTE + DE OXIDANTE v, /g A (°K) DE LAS MEZCLA
- COMBUSTIBL | COMBUT | AL PESO PARTICUL | PROPULSAN
E SION DEL AS TE
kg/em* | COMBUSTI EXPULSA
BLE DAS (Ve)
(m/seg)
Oxig. Lig. +
gasolina 21 2.5 242 3020 3280 0.935
Oxig. Liq. +
hidracina 21 0.5 259 2482 2540 1.05
Oxig. Liq. +
keroseno 21 2.2 248 3077 2440 1.01
Oxig. Liq. +
Alcohol metilico 21 1.25 238 2860 2340 0.895
al 100%
Fluor Liq. +
hidracina 21 1.9 299 4165 2940 1.31
Acido Nitrico +
Anilina 21 3.0 221 2770 2170 1.37
Acido Nitrico +
Alcohol 21 1.9 214 2770 2100 1.37
furfurilico .
Oxig. Liq. +
Hidrégeno 35 35 364 2482 3570 0.26
Liquido

El autor Francis M. Warren en su libro “ROCKET PROPELLANTES”, da

como valor de (n) para un propulsor obtenido por colada el de 0.65, que va

disminuyendo ligeramente al aumentar la temperatura inicial del grano.
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2.5.3.1 DISENO DEL GRANO DEL COHETE DE COMBUSTIBLE SOLIDO

Las superficies que limitan un propulsor estan cubiertas con un inhibidor (Fig.
No. 32), excepto la parte de la superficie por la que se quema el grano. La velocidad
de combustion en peso de los propulsores depende de las variaciones de la superficie
de quemado durante el proceso de reaccion. Normalmente el grano estd unido a la
camara del cohete. La garganta de la tobera fija el caudal de descarga de los productos
de reaccion, y esto fija a su vez el drea de combustién del grano. La presién deseada
en la cdmara de combustion de cohete fija la velocidad de combustién (r). Por lo tanto

para un area de la superficie de combustién del grano A, tenemos:

El caudal de gas a través de la Tobera depende de la Presion de la Cdmara de
Combustiéon del Cohete, temperatura, valor de la entalpia de los productos
constituyentes y del area de la garganta de la Tobera.

A partir de disefios de granos propulsores, que presentan distintas areas de
quemado se obtienen distintos diagramas: “Empuje-Tiempo”. El grano que se quema
por un extremo tiene un area de combustién fija, y el cohete tiene también un empuje

constante, después que la presién alcanza su valor maximo.

Velocidad de combustién Peso especifico

=rxAx

En peso de los productos de los productos (2.88)

Fig.No.32.Motor cohete con propulsor solido de quemado por una de sus

Bases.
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En la figura No. 33, se ve un grano cilindrico con un espacio cilindrico hueco
situado en el centro (tubular), cuando.se. enciende en toda su longitud, quema
radiaimente y aumenta el 4rea superficial directamente con el aumento del radio de la
superficie interior. El tamafio inicial del hueco cilindrico en el grano indica el empuje
cuando las velocidades de combustion, y de flujo a través de la tobera se igualan. El
Empuje progresivo aumenta mas rapidamente que una relacién lineal con el tiempo,

puesto que tanto la velocidad de salida también aumenta al elevarse la presion.

Fig. No.33.

Seccion recta tubular de un propulsor sélido y su relacién Empuje — Tiempo

(progresivo)

En la Figura No. 34. Puede verse un grano de dos partes con un macarrén propulsor,
con un didmetro ligeramente menor que el radio de la cdmara de combustion del cohete y
situado centralmente en un grano tubular, con un didmetro interior ligeramente mayor que el
del macarrén, proporciona un empuje constante, ya que la combustion de cada parte equilibra

en peso el cambio de la velocidad de combustién de la otra.
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1 o

Fig. No. 34.
Seccion de tubo y barra de un propulsor sélido y su relacion Empuje — Tiempo

(constante)

Con un disefio de grano del propulsor como se ve en la Fig. No. 35 puede
obtenerse un efecto de empuje regresivo, teniendo un drea superficial inicial
_sensiblemente mayor que el érea de combustion final. Si el didmetro exterior del grano
en este caso se hace mayor, puede obtenerse una combinacién de empuje regresivo en

la primera parte del tiempo de quemado y un empuje progresivo en la segunda.

Tubo on estrells O Begiasiva

oo

1,0

T
Tigtnpo. relative

Fig. No. 35.

Seccién de tubo en estrella de un propulsor sélido y su relacion Empuje—Tiempo

(regresivo)
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Ademas del drea de la superficie del grano como control del empuje sobre un
cohete de propulsor sélido, puede aumentarse el drea de flujo a través de la Tobera, si
esta es de material erosionable, aumentando el caudal y disminuyendo la presion en la
camara de combustion. Esta disminucién de presidén con el tiempo reduce el empuje
especifico del propulsor, disminuyendo el efecto de aumento del caudal, por lo que
para registrar una historia empuje — tiempo dada, debe considerarse el disefio de la

Tobera y del grano propulsor.

2.5.3.2 CONSUMO DE PROPULSANTE SOLIDO
Para el caso de propulsores de cohetes de combustible sélido, el consumo de
propulsante (Wp), esta relacionado con la velocidad de quemado lineal (r) es decir la
velocidad con la que la superficie de quemado retrocede en la direccion de su normal,
a medida que se va quemando. El consumo de propulsante sélido (Wp) viene dado por

la siguiente formula:
kg
Wy =Ap XpXT=aXA, XpXp" . (2.89)

Donde:
Ap = Area de la superficie de quemado (cm?)
p = Peso especifico del propulsante sélido (kg/cm?)
r = Velocidad de quemado lineal del propulsante (cm/seg).

a.n = Constantes determinados experimentalmente.

En la fig. No. 36 se ve la velocidad lineal de quemado en funcién de la presidn
de combustién para varios propulsores de pdlvora de doble base (mezclas coloidales

gelatinosas de nitro glicerina y celulosa a los que se afiaden ciertos estabilizadores).
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Fig. No. 36.
Caracteristicas de la velocidad de quemado para varios Propulsantes heterogéneos a

15.5°C (Fuente: Aerojet—General Corp.)

La velocidad lineal de quemado es influida por la temperatura del propulsante
sélido (t,), antes de ser encendido. Los valores bajos de (t,) reducen la velocidad del
quemado y viceversa. En consecuencia se debe dar la temperatura del propulsante al
presentar datos sobre las velocidades lineales de quemado.

En la Fig. No. 37, se da la velocidad lineal de quemado (r) en funcién de (pc),
para: t, = -40°, 15.5° y 60°C, para un propulsante compuesto fabricado por la Aerojet

— General Corporation de Azuza, California USA.

Velacidisd lingal del quemado. to. cmpbt-8eg

Fig. No. 37.

Efecto de la Temperatura del Propulsante sobre la velocidad lineal de quemado de un

propulsante heterogéneo (Fuente: Aerojet—General Corp.)
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2.6 SISTEMAS DE ENCENDIDO DE LOS PROPULSORES DE LOS COHETES

En forma general los sistemas de encendido de los motores cohete se pueden

calificar de la siguiente manera:

- Sistemas pirotécnicos.

- Sistemas eléctricos.

- Sistemas por dardo.

- Sistemas por puntos calientes o paredes calientes.
- Sistemas cataliticos.

- Sistemas hipergolicos.

Las combinaciones de este sistema pueden emplearse para satisfacer distintas
necesidades. El principal requisito es la seguridad de funcionamiento (cerca de
99.9%), especialmente para los cohetes de fases miltiples y sistemas que requieren la
iniciacion de muchos sistemas de combustion. Para encender y mantener la
combustién se deben aumentar a valores que aseguren la velocidad deseada de

combustion.
2.6.1 SISTEMA DE ENCENDIDO PIROTECNICQ

Consta de un explosivo iniciador, un multiplicador auxiliar y una carga de
encendido principal (fig. N° 38). El iniciador se enciende normalmente por un hilo
calentado eléctricamente (o hilos dobles), soldado a los extremos de las conexiones
eléctricas y rodeado por la mezcla iniciadora sensible al calor que a su vez enciende la
carga principal, la que por explosién rompe el cierre y enciende el propulsante del

cohete.

Clewe de vidrio
Fig. No.38.

Capsula pirotécnica fulminante (Holex) para elevada altitud
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1. Cuerpo.

2. Carga.

3. Cierre.

4. Cierre de vidrio.
5. Clavija.

6. Hilo puente.

7. Iniciador.

Para motores cohetes grandes, la mezcla iniciadora enciende el multiplicador
auxiliar (Fig. No39), que a su vez enciende una carga de pastillas de encendido
principal mucho mayor. La mezcla iniciadora debe tener un retardo de en encendido
no més de 3 milisegundos y la velocidad de quemado de la carga no debe dar lugar a
efectos de choque que puedan romper las pastillas de encendido, aumentando asi el
area superficial de las pastillas y la velocidad de quemado. Un hilo explosivo puede
emplearse en lugar del hilo puente y la carga iniciadora. Este tipo de encendedores se

utilizan para propulsores liquidos y sélidos.

e de sncsadida giecipal
_ “{monmadlmentt pasiiias)

— Campana
del wncendader

Fig. No.39.

Ignitor (Holex) para motores cohete grandes

Base del encendedor.

Campana del encendedor.
Capsula fulminante.

Envuelta y multiplicador auxiliar.

Carga de encendido principal(normalmente pastillas)
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2.6.2 SISTEMAS DE ENCENDIDO ELECTRICO

Los sistemas de encendido de baja y

alta tensién eléctrica con bujfas, se ha

empleado al principio en motores de cohetes de combustible liquido (Fig. N° 40). Para

impedir la sedimentacion sobre los electrodos se han utilizado sistemas de descarga

por condensador, y para obtener un arco elé

ctrico mayor entre las aberturas se han

empleado electrodos con abertura semiconductora

de 200 a 2000 ohmios de resistencia.

D ST,
Aberuug sautar
Aislante de puiceiana % 4 et
¢ e e = e -:: SR
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Fig. No.40. Bujia con dos tipos de abertura

El electrodo central y el aislante de
porcelana se refrigeran bien, y los
depdsitos no pueden fundirse en los
puntos de los electrodos. Una
abertura grande en la bujia necesita
un sistema de encendido de alto
voltaje (35.000 voltios) y con
huelgo superficial proporciona una
proteccién excepcional contra la
sedimentacion.

Las bujfas con huelgo
superficial (Fig. N° 41)
eliminan las posibilidades de
productos carbonosos en el
exterior del aislante de
porcelana y el interior de la
cubierta de la bujia que

ocasionan fugas eléctricas y
falsas descargas.

Fig. No.41. Bujia de huelgo superficial
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2.6.3 SISTEMAS DE ENCENDIDO POR PUNTOS CALIENTE O PAREDES
CALIENTES

Un ejemplo tipico de este sistema son los “encendedores incandescentes”, que
tienen un elemento resistente (protegido o no protegido), que se calienta cuando se
conecta a un circuito eléctrico. El elemento no protegido proporciona un punto de
encendido de temperatura mas elevado y tiene un retardo de tiempo menor que el

elemento protegido.

Sin embargo el tiempo de respuesta es mucho mayor que en los sistemas
eléctricos y pirotécnicos.

Ambos sistemas tienen la desventaja de una posible destruccién del elemento,
y el elemento no protegido puede ensuciarse o acortarse. Cuando empieza la
combustion o descomposicion, unas pantallas de acero inoxidable de la cdmara de
combustién se calientan y proporcionan un punto caliente continuo o fuente de calor,
durante el periodo de funcionamiento. Estos sistemas de encendido se utilizan como
mono propulsores tales como para: Dimetilhidracina asimétrica (C, HgN,), Nitrato de
propilo (CH;CH3CH,0ONO,), y Oxido de etileno (CH,CH,0), que no pueden ser

descompuestos cataliticamente.

Vitvula. de
zoirbystitta

Fig. No.42.

Cohete usando mono propulsor con bujia incandescente y pantallas calientes para el

encendido

2.6.4 SISTEMA DE ENCENDIDO POR DARDO

Consiste en un pequefio motor cohete en miniatura que tiene su propio sistema
de encendido y usas sus productos calientes para el arranque de un motor cohete
grande o para calentar un lecho catalitico de un motor mono propulsor. Un tubo corto

estrecho, alimentado con aire, en donde la gasolina se pulveriza y enciende con una
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bujfa, proporciona una llama intensa relativamente grande que se extiende una cierta

distancia.

El encendido por dardo puede usar el combustible y el oxidante del cohete, que

fluyen hacia una camara del encendedor del dardo, donde una bujia incandescente

enciende la mezcla. La mezcla llameante va al interior de la cdmara de combustion del

cohete y proporciona el dardo para encender los propulsores liquidos inyectados,

Sombuniible «
“Drdaniz o
‘iﬁm&;s i

peopulscy f

Lombustible v L

fuidate ssmiif e
Ingaes / A

arrancando asi el cohete.

Fig. No.43.

Cohete utilizando bipropulsor de encendido por dardo iniciado por bujia incandescente

El encendido por dardo puede alimentarse con dos fluidos que son

hipergolicos, unos de los cuales puede bien el oxidante o el combustible del cohete u

otro liquido conteniendo particulas sélidas. En este caso se suprime la bujia

incandescente.

Se deben emplear procedimientos seguros en los motores de arranque, y

parada, utilizando combustibles hipergdlicos, a fin de evitar el desarrollo de altas

presiones en el sistema de inyeccion o en la cdmara de combustién. Cuando se utilizan

liquidos hipergélicos, el combustible se suministra primero para el arranque y se corta

al tltimo durante la parada, mientras que el oxidante se suministra segundo durante el

arranque, y se corta primero para la parada del motor cohete.

2.6.5 SISTEMA DE ENCENDIDO CATALITICO

Constan de lechos cataliticos y pantallas de tela metélica calientes, a fin de

promover una rapida descomposicion de los monopropulsores.
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Fig. No.44.

Cohete con lecho catalitico para el encendido.

El peroxido de hidrogeno (H, Oz) o las mezclas de (H,05) y (H,0) conteniendo
del 10 al 20% de (H,0) en peso, se descomponen rdpidamente por contacto con un
lecho de kilos de acero plateado y proporcionan una mezcla gaseosa de (H;0) y (0;) a
temperaturas superiores a 540 °C para el medio de trabajo de las plantas de potencia
auxiliar de los cohetes. El tiempo de respuesta relativamente bajo de 15 milisegundos
(0.015 seg.) a 60 milisegundos (0.060 seg.), es la principal desventaja de este sistema

de encendido para ciertas aplicaciones.

2.6.6 SISTEMA DE ENCENDIDO HIPERGOLICO

Generalmente se basan en el cardcter hipergdlico de la mezcla de dos liquidos,
uno de los cuales es un agente oxidante, aunque usualmente se necesitan dos liquidos
adicionales que requieren procedimientos de manejo muy estrictos por lo peligroso
que resultan.

Por ejemplo: el fldor es hipergdlico con el hidrogeno. Por tanto, para encender
el hidrégeno liquido y el oxigeno, liquidos muy frios, el flior serd el tnico liquido
adicional requerido. Al fluir hidrégeno y fllior se origina el encendido, y el oxigeno
puede suministrarse con el flGor aumentando gradualmente hasta “flujo pleno”,
mientras que el flior se reduce gradualmente y se corta cuando el flujo de (hidrégeno-
oxigeno) es el conveniente. El flior es altamente conveniente y es el oxidante
fundamental, pero es muy dificil de manejar y reacciona violentamente con la mayoria

de los componentes organicos.
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2.7 CAMARAS DE COMBUSTION PARA COHETES
2.7.1 EVAPORACION Y COMBUSTION DEL PROPULSOR

Normalmente los propulsores liquidos se inyectan a 'través de las toberas de
combustible y oxidante en el extremo de la cabeza de un combustor cilindrico, que
termina en una forma algo semiesférica. Los chorros de combustible, al abandonar los
orificios o ranuras conicas del inyector, respectivamente, pronto se rompen en
pequefias gotas de distintas dimensiones. La transmisién de calor desde los gases
calientes de la combustion aumenta la temperatura de las gotas hasta sus puntos de
rocio, y la evaporacion a partir de su superficie, proporciona una regién de vapor
combustible alrededor de las gotas cuando diéminuyen de tamafio mientras fluyen a
través del combustor. La difusién del vapor fuera de las gotas de combustible y del
oxidante, proporciona mezclas combustibles que reaccionan y forman productos
calientes que difunden a través de las peliculas de combustible y vapor oxidante para
calentar y vaporizar las gotas. Asi tanto la transferencia de calor como de masa
ocurren simultdneamente en tanto que la velocidad de los gases y gotas cambian
durante su progreso a través del combustor.

Los propulsores entran en la cabeza del combustor con velocidades mas altas
que la velocidad del.gas, que es nula en este punto, y se atentian hasta la velocidad del
gas por la resistencia aerodindamica. Sin embargo la velocidad del gas aumenta
continuamente, y después de que las gotas alcanzan la velocidad del gas ambiente, la
resistencia aerodinamica originada por el aumento de la velocidad del gas aumenta la
velocidad de las gotas hasta que se evaporan y se queman. Un estudio hecho por R.J
Priem y M.F. Heidmann, de este proceso se ha realizado con un chorro pulverizado
ideal de cinco tamafios de gotas, caracterizdndose el chorro por tener un radio medio
ponderado de gota (r) de 75micras y una desviacion geométrica tipica de 2.3. Esta
desviacion tipica indica un chorro pulverizado en donde el 68.3% de la masa estd en
gotas que oscilan entre 32 y 172.5 ‘micras. El nimero de gotas de cada uno de los

cinco tamaifios representa el 20% de la masa total.

TABLA No.7

DIMENSIONES Y NUMERO DE GOTAS
Radio de las 25 50 75 120 225
gotas
(micras)
Nimero de 1332 207 54 13 2
gotas
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El andlisis supone una distancia despreciable antes de que se formen las gotas o
que la longitud de la cdmara de combustién (Fig. N° 45), se aumenta algo para incluir
este efecto. La temperatura de las gotas sube hasta el punto de rocio en el que la
velocidad de adicién de calor es igual al de vaporizacién. El incremento de la
temperatura de la gota origina un aumento de su tamafio y después la velocidad de
evaporizacion lo disminuye. A fin de proporcionar el tiempo para el calentamiento de
1a gota, alrededor de 2.8 cm se afiadia al combustor de 17.5cm de largo. Por otro lado,
se necesita el 25% de la longitud total de 20cm para calentar la gota media a su punto
de roéio, siendo necesarios 20cm para la evaporacion del 99%.

Las velocidades del gas y de la gota media ponderada (Fig. N°45) son iguales a
2.8cm de longitud, en donde la velocidad de evaporacién es minima debido al efecto
sobre la transmisién de calor de un niimero de Reynolds relativo de cero. Por lo tanto

para cada tamafio de gotas hay dos maximos en la velocidad de vaporizacion.

8] m — —r _ ' : 9,0413
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220 Fs80 _ s I nicial d o
= /{;'"‘f“" st Fat e s T inicial de las gotas, 278 °K;
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La evaporacion del chorro pulverizado ideal de heptano de cinco tamafios de
gotas (Fig. 46) indica que existe una mayor dificultad de evaporacion para las gotas de
mayor tamafio. Las longitudes relativas del combustor para obtener el 99% de

evaporado son las siguientes:
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TABLA No.8
RADIO DE LAS GOTAS Y LONGITUD DEL COMBUSTOR
Radio de las gotas. 25 50 75 120 225
(micras)
Longitud relativa del 0.86 2.79 5.33 9.91 254
Combustor (mm)

Sin embargo el chorro pulverizado total requiere solamente el 75% de la
longitud del combustor (de 100 c¢cm) para la gota de 225 micras. La velocidad de
vaporizacién del chorro pulverizado total tiene dos picos 37% y 33% por pulgada a
longitudes del combustor de 5y 15 mm.

Para alcanzar la temperatura humeda de cada tamafio de gota se requiere
aproximadamente un 20% de la longitud del combustor para el 99% de evaporacién
disminuyendo al aumentar el tamafio de la gota. La curva de velocidad para el tamafio
mas pequefio de la gota estd muy proxima a la velocidad del gas, en tanto las
dimensiones de las gotas mayores crecen mds alla de la velocidad del gas. El niimero

de Weber dado por la ecuacion:

dp

We= (V gas — Vgota )2? (2.90)

El nimero de Weber oscila entre 2 y 100 aproximadamente para las gotas mas
pequefias y para las mds grandes respectivamente. Con tiempo suficiente en estado
permanente, las gotas se romperan con niimeros de Weber mas mayores de 10. Esta
posibilidad puede reducir la fongitud del combustor, puesto que sélo las gotas mayores
(radios de 225 micras) fuera de las 1608 limitan la masa total vaporizada en éste

anélisis.



)
T a
=54 !
&f

Y

o .

7 s
. / a®f 1

svant <8N IE

o) WS GZ G304 08 GET T4

Mazs vepangads,
4

90 ——
S PR
R $5
§ 50 Qp@ -
£ aol— Crteoitat &0 T, L SF
§ 4] - »././’k 'l‘bti"”'. z ; 2OV,
x 0f PRt
3 o LIS :
$ O SR '
bt / §/7 B R/ N Y
: ™ 5 1Y
P A N 3
Y ¥
BF g v eitind

Fig. No.46. Historias tipicas de las gotas de una pulverizacion idealizada de heptano (R.J.
Priem y M.F. Heidmann, Propellant Vaporization as a Desing Criterion for Rocket Engine
Combustion Chambers, NASA Tech. Rept., R-67, 1960.

2.7.2 COMBUSTOR CILINDRICO CON TOBERA CONVERGENTE.

Una tobera conica conectada a un combustor cilindrico restringe el flujo que
escapa del combustor, y mantiene la presion conveniente en el combustor cuando se
suministra y reacciona la cantidad de propulsor deseada. La tobera convergente fija
también la temperatura de salida y la velocidad, que es sonica a ésta temperatura, para
las condiciones normales del combustor.

Este analisis se limita a los tres tamafios mayores de gotas, puesto que las gotas
mas pequeiias se evaporan completamente en el combustor cilindrico (Fig. N° 46). Las
temperaturas de las gotas liquidas suben hasta el punto de rocio en la primera mitad
del proceso de combustién, y bajan de temperatura cuando la velocidad del gas
aumenta y la presion estatica disminuye a [o largo de la tobera, Cuantas més pequefias
son las gotas, mas rapidamente cae su temperatura a lo largo de la tobera.

La curva de masa vaporizada para las gotas de 225 micras de radio es mas alta
para la zona de un combustor cilindrico que se extiende desde 25.4 cm. a 39.4 cm. que
en la tobera, porque la temperatura y presion de vapor de las gotas son mas elevadas
que en la tobera, y favorecen la vaperizacién. Sin embargo, la diferencia de velocidad
compensa éste efecto de vaporizacion en la longitud de 39.4 cm. y la curva de
vaporizacion es superior que la de la zona del combustor que se extiende hasta el final

de la tobera.
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Fig. No.47.

Combustor cilindrico y Tobera cénica convergente

El efecto del aumento de la velocidad del gas en la tobera coénica da lugar a
unas velocidades apreciablemente més altas para las gotas y el gas, aumento mds
rédpidamente las velocidades de las gotas mas pequefias que las de las grandes. La
velocidad del gas a la salida de la tobera se calcula para que sea 117 m/s. Ademas el
niamero de Weber a la salida de la tobera se calcula para que sea 18000 para las gotas
de 225 micras de radio, aumentando la tendencia de romperse éstas gotas mas que en

un combustor cilindrico de 45.7 cm,

2.7.3 SALIDA DE GASES POR LAS TOBERAS CONVERGENTES.
Una tobera convergente subsénica-es un canal que se estrecha en la direccion
" del movimiento del flujo. Consideremos un proceso reversible (sin rozamiento) de la
salida adiabatica de un gas. por una tobera unida a un depdsito de gas de gran volumen

(fig. N° 48).

W

e}
N

\

Depdsito IA Tobera

(recipiente) | convergente |

Fig. No.48.

Tobera convergente subsdnica
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El volumen del depdsito se considera tan grande, que la salida del gas por la
.tobera durante los intervalos de tiempo que se considerase no ocasiona ninguna
disminucion apreciable de la presion del gas del depésito. Los pardmetros del gas en el
deposito son (P}, V), Ty), y la presion a la salida de la tobera (P;). Vamos a considerar
que la presién del gas a la salida de la tobera (P;) sea igual a la presién del medio

circundante al que sale el gas. Entonces la velocidad a que sale el gas de la tobera sera:

W, = \/Z(hl —hy) + W2 (2.91)

Donde:
Wi = Velocidad del gas a la entrada de la tobera.
W, = Velocidad del gas a la salida de la tobera.
P, = Presion del gas a la entrada de la tobera.

V| = Volumen especifico del gas a la entrada de la tobera.

Para determinar el salto de entalpias (h;—h,), se debe utilizar el diagrama (h,
s). También la velocidad de salida del gas por la tobera puede calcularse por la

siguiente férmuia:

W, = J 2 f;:v dp + W, ' (2.92)

Donde la integral f;’; v dp se calcula por los datos experimentales de la dependencia:

pivi, para la isoentrdpica.

La magnitud (W,) puede determinarse facilmente, valiéndose facilmente,
valiéndose de la ecuacion (2.92) para el caso de la corriente diabética reversible de un
liquido no compresible, para éste caso : v = f(p), en la ecuacién (2.92) puede sacarse

fuera de la integral la magnitud (v); entonces esta ecuacién adquiere la siguiente forma

W, = JZV(P1 —py) + W,° (2.93)

Para calcular (W) para un gas perfecto, considerando que para la adiabética se

tiene:
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pv* = constante (2.94)
Entonces:
1
4] k
vy = Ll/—kvl (2.95)
P2

Sustituyendo este valor de (v;) en la ecuacién (2.92) e integrando, obtenemos

la velocidad de salida del gas de la tobera.

k-1

k P2\ k
e i 2)

+ w2 (2.96)

Si la velocidad del flujo a la entrada de la tobera (W) puede despreciarse por su

pequefiez, en comparacion con (W5), entonces:

y k-1
W, = z(k = 1) Py [1 - (5.2-) g ] (2.97)

1

Analizando ésta ecuacidn se ve que la velocidad de salida del gas de la tobera

serd mayor, cuanto menor sea la relacion de presiones (—:;3). El volumen de gas que sale
1

por la tobera en la unidad de tiempo es:

V=v;:xG (2.98)
Donde:
V, = volumen especifico del gas de la seccion de la salida de la tobera.
G = gasto a través de la tobera.

Por otra parte, este valor de (v) puede determinarse como:

V=AxW (2.99)
Donde:
A = Area de la seccion de salida de la tobera.

El gasto a través de la tobera:
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AW

G =" (2.100)
%)

Pero:

p1v1" = pavy” (2.101)

Expresando convenientemente el valor de (v2):

1
1 1

g (32-)" — (2.102)
12 pP1/ V1

Entonces:
AW [D\T

G = —(p—z)" (2.103)

U1 \P1

Remplazando el valor de (W) de la ecuacion (2.97) en la ecuacion (2.103) tenemos:

o= o) 0|2 - )]

La ecuacion anterior que hemos obtenido relaciona entre si el gasto en masa de
un gas perfecto de la corriente adiabética reversible que pasa por la tobera, con el drea
de la seccion de salida de dicha tobera (A) y con las magnitudes: pi, vi, p2.
Valiéndonos de esta ecuacion puede resolverse también el problema inverso, es decir,
hallar el 4rea que debe tener la seccion de salida de la Tobera (A) para conseguir un
gasto dado (G) de gas a través de dicha tobera para unos pardmetros determinados del

gas a la entrada de la Tobera y a la salida de ella.

Haciendo: w = p2/pi, la dependencia entre y y G se ve en la figura No. 49.

La comparacién de la dependencia descrita: G = f (), segin la ecuacién
(2.104), con los datos experimentales acerca de la salida de gases por Toberas, puso de
manifiesto un hecho curioso: para valores de v desde 1 hasta el valor correspondiente

al Gy, los resultados del calculo por la ecuacion (2.104) coinciden con los datos
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experimentales (parte derecha de la Fig. No. 49). Para valores de y  entre cero y el
gasto méximo, se descubrio lo siguiente: La disminucién de la presion del medio
detrés de la Tobera no influfa de modo alguno en el gasto de gas a través de la Tobera,

el gasto (G) permanecia constante para todo este intervalo de variaciones de (hasta

llegar a cero y = 0).

moxy

Fig. No.49.

Dependencia entre los parametros y y G

274 TOBERA CONVERGENTE-DIVERGENTE (TOBERA DE LAVAL):

Cuando un gas fluye por un ducto, cualquiera que sea la seccidn de este, serd
vélido la ecuacion:

AW
G="—

- (2.105)
Donde:

G = Gasto constante del gas en masa.

A = Area de la seccién del ducto.

W = Velocidad del Gas.

v = Volumen especifico del gas.

Segln la ecuacion de continuidad del flujo cuando el régimen de la corriente es

estacionario, el gasto de gas serd igual a cualquier seccion del flujo, es decir:

AW
- = constante (2.106)

Tomando Logaritmos:

InA+InW —Inv = constante (2.107)
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Derivando la ecuacion (2.107), tenemos:

dA _ dv dw (1.108)
A v W '
Esta es la ecuacion de continuidad en forma diferencial.

WdW = —vdp (2.109)

La ecuacion (2.109) es correcta para la corriente sin rozamiento; la

escribiremos de la siguiente forma:

dW— 1}d 2.110
W— —p (' )

Para una ecuacion adiabética reversible (s = constante), de acuerdo con la ecuacion
(2.111).

d (ap) —k 2111
o\av). = (2.111)
Se puede escribir ast:
dv dp
—= _E (2.112)

Sustituyendo las ecuaciones (2.110) y (2.112) en la ecuacion (2.108), se obtiene:

dA  kpv—W?

a = kpv (2.114)

Teniendo en cuenta la ecuacion (2.114), la ecuacion (2.113) se transforma en:
dA a? - W?

Donde: a = Velocidad local del sonido; o lo que es lo mismo:

1
A "EE(W— 1) ap (2116)
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Donde:
M= W/anﬁmero de Mach.

W = Velocidad de la corriente del gas.
a = Velocidad Local del sonido.
M < | = Velocidad subsénica (W < a)

M > | = Velocidad supersénica (W > a)

La ecuacion (2.116), relaciona la variacion del area de la seccion transversal
del ducto (cuando la corriente es adiabética sin rozamiento y no realiza trabajo) con la
variacion de la presion en el flujo y con el valor del nimero Mach.

Sustituyendo en la ecuacion (2.115), dp por su valor reducido de la ecuacion
(2.109), obtenemos una ecuacién que relaciona la variacion del area de la seccién del

canal con la variacién de la velocidad del flujo y con el nimero Mach.

(M2 —1)——=— (2.117)

De la ecuacidon (2.116), se deduce que, si las velocidades de la corriente son
subsénicos (M < 1), el estrechamiento del canal (dA < 0) corresponde a un descenso
en la presion del flujo a lo largo del canal (dp < 0), es decir, el caso de una Tobera
convergente ordinaria, la ecuacién (2.117) muestra que en este caso (M < 1), al
estrecharse el canal, la velocidad del flujo, como era de esperar, aumenta (dW > 0).

Pero, siendo la corriente subsbnica, el canal se ensancha (dA > 0) la velocidad
del flujo disminuye (dW < 0) y la presion del flujo a lo largo del canal aumenta (dp >
0). Los canales divergentes que se usan para retardar el flujo subsonico, es decir, para
transformar la energia cinética del flujo en energia potencial del gas comprimido, se
llaman difusores.

Analizando las ecuaciones (2.116) y (2.117), para una velocidad supersénica
(M > 1), la corriente en un canal divergente (dA > 0) transcurre con disminucién de la
presion a lo largo del flujo (dp < 0) y con aumento de la velocidad (dW > 0), y al
contrario, el flujo supersénico en un canal convergente (dA < 0) se retarda (dA <0), y
su presion aumenta (dp >0).

Por lo tanto los perfiles de la Tobera y del difusor “cambian sus papeles”
cuando se trata de un flujo supersénico, es decir, la tobera supersonica es un conducto
divergente, y el difusor supersonico es un conducto convergente, los resultados de este

analisis se ven en la Tabla No. 9.
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De este andlisis resulta evidente que es, lo que hay que hacer para seguir

acelerando el flujo, el cual a p;eq. < p* adquirié a la salida de la tobera convergente

la velocidad del sonido.

Pmea. = Presion del medio circundante.

p * = Presion critica a la salida.

TABLA No.9

PERFIL PARA LOS CANALES PARA DISTINTOS REGIMENES DE FLUJO

TIPO DE FLUJO

FORMA DEL DUCTO

TOBERA (aceleracién del
flujo, caida de la presion a

lo largo del flujo).

DIFUSOR (retardo del flujo,
aumento de la presién a lo

largo del flujo).

Flujo subsénico: M<1

Convergente

Divergente

Flujo supersénico: M>1

Divergente

Convergente

Para esto la Tobera debe perfilarse de tal forma, que el canal se estreche hasta
que la presion en él sea igual a la presion critica de salida p*, ya que en esta seccién la
velocidad del flujo se hace igual a la velocidad local del sonido. Detrés de esta seccion
el conducto debe hacerse divergente, el flujo pasaré la velocidad del sonido y seguird
acelerdndose en la parte divergente de la Tobera. De esta manera para acelerar el flujo
se aprovechara todo el salto de presion, desde la presion a la entrada de la tobera (p;)
hasta la presién del medio circundante p,,.4 < p*, y no solo la parte de este salto
desde (p;) hasta (p*), que se efectiia en la Tobera convergente subsonica.

Esta Tobera combinada, constituida por una parte convergente y otra
divergente, fue propuesta por el Ingeniero Sueco Laval en los afios 1880, para obtener
velocidades supersonicas de salida del gas. Por esto las Toberas de este tipo llevan el
nombre de LAVAL.

El corte longitudinal de una Tobera de Laval se muestra en la Fig. No. 50. En
esta misma gréfica se representa la grafica de la distribucion de velocidad del flujo y
de la velocidad local del sonido a lo largo de la Tobera.

El calculo de la parte convergente de la Tobera de Laval se hace exactamente
igual que para una tobera convergente subsoénica ordinaria.

El area de la seccidon minima de la Tobera sera:
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GV
Amin, == (2.118)
Donde:
G =Gasto

a = Velocidad del Sonido.
Vmin = Volumen Especifico Minimo
La velocidad del gas a la salida de la Tobera de Laval se halla por las

ecuaciones siguientes:

7
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Fig. No.50.
Tobera Convergente-Divergente (de Laval)
W, = \ﬁ(hl — hy) + W,2 (2.119)

Despreciando la velocidad del gas al ingreso a la Tobera: W, =0

W =2(h; — hy) (2.120)

Y, si se considera el gas perfecto, por las siguientes ecuaciones:

k P2\"k
W, = 2<k— 1)p1v1 [1 - (p—j) ]+W12 (2.121)

Despreciando la velocidad del gas a la entrada de la Tobera: (W; = 0)
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w,= |2 (k f 1) vy [1 - (?)%] | (2.122)

1

El area de la seccion de salida de la Tobera se determina por:

Gy,
Asar = W (2.123)

El volumen especifico del gas en la seccion de salida de la Tobera (v,), para el
caso de un gas perfecto, puede hallarse por la ecuacion de la adiabatica, partiendo de

los valores conocidos de: py, v4 , p3.

1
v, = (&)" v, (2.124)
P2

La longitud de la parte convergente de la Tobera, lo mismo que la de cualquier
tobera subsénica (L), se toma lo més pequefia posible. En cuanto a la parte divergente
supersonica, que generalmente tiene forma cénica, su longitud se elige de manera que
el angulo de abertura de la Tobera (1) no supere los (11° a 12°), si los dngulos de la
Tdbera son mayores, se presenta el peligro de que el flujo se separe de las paredés de
las Toberas.

La Tobera de Laval se calcula de tal modo, que la presién en la seccioén de
salida (py), sea igual a la presion del medio circundante (pmed). El régimen de
funcionamiento de la Toberas en que la presién del medio difiere de la presion

calculada (py), se llama no calculado.

Del andlisis que acabamos de hacer se puede concluir que la Tobera
convergente—divergente de LAVAL supersénica, es la que mejor se adapta para los

motores cohete, ya que estos generalmente son supersonicos.

HISTORIA DE DISTINTOS CHORROS PULVERIZADOS DE
PROPULSORES EN UN COMBUSTOR CILINDRICO:
Anteriormente se han estudiado distintos propulsores (como los de la tabla No.10)

considerando las condiciones de trabajo y factores de disefio para el heptano (Fig. No.
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45), salvo las temperaturas iniciales del propulsor solamente se han considerado los

siguientes tamafios de gotas:

Gotas Pequeiias: radio =25 micras
Gotas Medianas: radio = 75 micras

Gotas Grandes: radio = 225 micras

Las formas de todas las curvas de historia (Fig. No. 45) son semejantes, con la
excepcion de que las curvas del heptano cruzan las curvas del amoniaco. Las curvas de
velocidad de vaporizacidn total son semejantes a los del heptano, presentdndose el
pico méaximo mas cerca del inyector del propulsor con oxigeno y flior, mas lejos con
hidracina y heptano, y el del amoniaco entra las dos curvas anteriores. Ademés se ha
encontrado un niimero de Weber maximo de 1000 aproximadamente para gotas mas

grandes.

COMO AFECTAN LOS FACTORES DE TRABAJO SOBRE LAS HISTORIAS
DEL CHORRO PULVERIZADO:

Para este estudio s6lo se ha empleado el heptano, la variacién del tamafio
medio de gota (r,) de 25 a 75 y hasta 225 micras, produjo una distancia mds corta para
evaporar las gotas mds pequeiias, teniendo las curvas de masa vaporizada y la
velocidad de vaporizacion aproximadamente, la misma forma para los tres tamafios.

1.45

La longitud requerida para evaporar un porcentaje dado es proporcional a (r,) ™, y la

velocidad méaxima de vaporizacion es inversamente proporcional a este factor.

La variacion de la desviacion geométrica tipica del chorro pulverizado
(variacion de distribucion del tamafio de la gota) desde 1 a 2.3 hasta 3.6 indica que el
tanto por ciento del chorro vaporizado cerca del inyector del propulsor aumenta al
aumentar la desviacion tipica, debido al nlimero mayor de gotas pequefias que existen
con desviaciones tipicas mayores. Ademas las longitudes relativas de las cédmaras
necesarias para obtener una evaporizacion del 99% son 1.4 y 8 respectivamente, para
las desviaciones tfpicas anteriores, y los tres chorros tendrian alrededor del 50% de

evaporado a la misma longitud de unos 5.8 cm.
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TABLA No.10

PULVERIZACION DE PROPULSORES TiPICOS OBTENIDOS DEL ANALISIS DE

VAPORIZACION DE UN COMBUSTOR CILINDRICO

Propulso | Temperatura | Temperatur | PRESION Longitud | Ordenen | Ordenen | Velocida
r Inicial del a Himeda | DE Vapora h tiempo Velocidad | d en cm/s
Propulsor °C) la Longitud para .de a254cm
(°C) Temperatura Vap. evaporar | Vaporizacid de
Himeda el 90% n mayor Longitud
. (kgfem?) |
(absoluto)
Heptano 4.4 196.1 9.35 1/5 2 5 21.971
Hidracin 4.4 203.9 11.60 /12 4, 4 18.669
) .
Amoniac -51.1% 31.1 1441 1/16 3 3 20.574
)
Oxigeno -195.6%% -143.3 19.33 1/10 1 2 24.130
Flaor -195.6%% -151.1 17.93 1/10 1 1 24.130

& Punto de Ebulliciéon Normal.
&&  Punto de Ebullicién Normal del Nitrogeno (N,).
&&& Orden 1 significa una longitud de recorrido mas corta y la velocidad de

Vaporizacién mas alta.

La variacién de la velocidad inicial de la gota (Vo) desde 1500 a 3000 hasta
6000 cm/s indica que la longitud necesaria requerida para evaporar un porcentaje dado
del chorro pulverizado es proporcional a (Vo) ®°. La velocidad de vaporizacién
maxima se obtiene con la (Vo) mdas baja, siendo mds alto el segundo pico que el
primero. Los puntos minimos de estas curvas de velocidad, donde las velocidades del
gas y de las gotas son iguales, tienen una disminucién de velocidad de vaporizacion y
se presentan a longitudes mayores con un aumento de Vo.

Un aumento de la presién en la cdmara desde 10.5 a 21 hasta 42 kg/em?
aumenta la velocidad de vaporizaciéon. Ademds la longitud de la camara para un alto
porcentaje evaporado es inversamente proporcional a (p) 066,

Las grandes relaciones de contraccidn de area de la cdmara cilindrica al area de

salida de la Tobera cdnica, restringen el flujo fuera del combustor y dan lugar a
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velocidades del gas maés bajas y a tiempos de residencia mayores. Para un intervalo de
relaciones de contraccion de 1.35 a 3.15 hasta 12.6 la masa vaporizada en una cdmara
larga es mayor con las relaciones mds pequefias. Sin embargo para relaciones mayores,
el aumento del tiempo de residencia invierte este resultado. Para las condiciones de
este analisis, la longitud del combustor cilindrico requerido para evaporar un alto
porcentaje del chorro pulverizado es proporcional a la (relacion de contraccion) .

Aumentando la Temperatura inicial del liquido se disminuye el tiempo

necesario para calentar las gotas a la Temperatura -del punto de rocio, principaimente

para los porcentajes de vaporizacién bajas.

CARACTERISTICAS DE FUNCIONAMIENTO DE UN MOTOR COHETE Y
VAPORIZACION DEL PROPULSOR:

La velocidad caracteristica de un cohete (C*) se define mediante la siguiente

ecuacion:

_ P Ange

C*
w

(2.125)

Donde: (P, X A¢y) es la fuerza imaginaria, basada en la presion de combustion y en el
4rea de la garganta de la Tobera, que aceleraria el peso (W) de los productos de la
combustion en un segundo desde cero hasta la velocidad (C*). Para propulsores
liquidos, la velocidad caracteristica ideal (C;*), se basa en las fracciones de oxidante y
combustible evaporados: O’ y F’ respectivamente. Asf pues:

PcAthgc

(Cexw" oy, = TWy + FW; (2.126)
Experimentalmente:
(Cerp oy, = —v%f—fv%c; (2.127)
Combinando estas ecuaciones y despejando (Cexp*)o /e
(Cexp)o;, = (€oyy, (W) (2.128)

~

Los valores ideales de (C*) variarian con los propulsores y también con la

relacion (O/F), y se calculan supgniendo equilibrio quimico durante la expansién. La
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relacion de la (C*) experimental con la evaporacién parcial para la (C*) ideal con
100% de evaporacion, es una expresion de rendimiento en (C*) (1), que puede usarse
para la interpretacion de los datos experimentales. Asi:

(Ci*)o’/F/ _ o’ WO + FIWF

=P 2.129
N (CL )O/F Wo + WF ( )

El efecto de la vaporizacién incompleta del combustible y del oxidante y de la
(O/F) sobre el rendimiento en (C*) para el sistema propulsor H, — 0,, indica que se
rebaja menos con la vaporizacidn incompleta del combustible que con la del oxidante.
Esto es favorable, puesto qué los dos oxidantes, Fluor y Oxigeno, se evaporan mas
rapidamente que los combustibles considerados. Sin embargo, el H, se vaporiza antes

que cualquier otro propulsor.
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Fig. No.51.
Variacion de C* ideal con la relacion de Mezcla (Fuente: NASA, Technical report-R.J

Priem y ML.F. Heidman, 1960)
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Fig. No.52. Efectos relativos de la vaporizacion sobre el rendimiento (C*). (FUENTE:
Propellant vaporization as a design criterion for rocket-Engine Combustion Chambers-

Nasa-Technical Reports-R-67 por R.J. Priem y M.F. Heidman-1960
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2.7.8 LONGITUD DEL COMBUSTOR (CAMARA DE COMBUSTION):
Se ha determinado un factor de correlacion de la longitud efectiva del
combustor (Lef), a partir de las longitudes necesarias para vaporizar el 90% de la masa
total del chorro pulverizado en funcién de los distintos disefios y condiciones de

operacién. Ademas se ha desarrollado la siguiente relacion:

_p_\066
L b 0.831n (355) 0130
ef =4 0.44 022 r 145 , 7. 075 '
4 ot Aoane™ X S9(1 = Tre)® (5f53)  (1260)
Donde:
Ac . g
Acont = Yol Relacién de contraccion
n
T T
d i
e Tcritica
1%
S = L—n = Factor de forma de la tobera
n

99

L7} SN SN UETS FUUTD WA S o oo LR WL WS 25, (A
T IR R o=aal |

R4 ?
£ 90 R
= et N -
g 80T e T
GOfmT : ] R
e 3 4 5 7 36 S

tongihud wlecie 7 ¢ fonginl

Fig. No.53.
Valores medios de longitud de combustor para una desviacion tipica del chorro

pulverizado liquido de 2.3

Se ha determinado una longitud generalizada de combustor (Lgen)
introduciendo funciones del calor latente ( 1) y del peso molecular (M) como factores

que multiplican a la expresion de (Ley).
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0.35

140\*2 /100
= (30)” (52)

La ecuacién anterior indica que los propulsores que tienen calores de
vaporizacion y pesos moleculares bajos (tales como el H;) son convenientes para
reducir las longitudes del combustor o para aumentar la fraccién de propulsor

vaporizado en un combustor dado.

tipica geométrica de 2.3 corresponde a la obtenida con un inyector de mezcla por
choque y también describe en la obtenida en la mayoria de los motores cohete.
Ademas los datos experimentales del motor dan relaciones entre el didmetro del
orificio del inyector y el radio de gota medio (rm) para el heptano con diferentes tipos

de surtidores. La relacion siguiente:

ou 0.25
T (—p—) (2.132)

Permite calcular (ry) para cualquier propulsor (X) distinto del heptano (h)

Asf pues:

(rmdx = (Fndn (i’f) (ﬁ) (&) . (2.133)

Onp Px

El procedimiento normal para determinar (7;,) es suponer que cada propulsor
se vaporiza al mismo porcentaje que el rendimiento de combustién conveniente.
0 . O Wo+F Wp

or . .z sz
Entonces: FoF Y Tewn iguala a la fraccion evaporada y también el

Rendimiento C*. La longitud efectiva para el porcentaje conveniente vaporizado para
el combustible y oxidante se determina a partir de la Fig. No. 53. Entonces (r,) se

determina a partir de las longitudes efectivas de combusti6n para ambos propulsores.
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Fig. No.54.
Tamaiio de gota (ry) en funcion del diAmetro del surtidor (dj) para tres tipos de

pulverizaciones

2.7.10 PRINCIPALES CARACTERISTICAS DE LOS COHETES:

Cuando un cohete es lanzado en direccion vertical, estd sometido a una fuerza
neta, que es igual al empuje del chorro de gases menos el peso del cohete, cuando se
inicia el vuelo. El peso del cohete va disminuyendo a medida que se va consumiendo
el combustible y el comburente, y esto aumenta el empuje neto, en tanto que la
resistencia del aire disminuye dicho empuje. Utilizando los principios conocidos

tenemos: Fuerza = Masa x Aceleracion

F=mxa (2.134)

d?s av .,

Fria i Aceleracion . (2.135)
Entonces:

dV = adt = (m;a) dt (2.136)

Ademés, debido a la gravedad:
—dV =g, dt : (2.137)

En un instante (t) cualquiera:
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W-mt

MASA= p (2.138)
Donde: W = Peso bruto de despegue o lanzamiento del cohete.
m = Caudal en masa del propulsor descargado.
\4 _ rt] gcF
) (NETA)AY = | [m - gc] dt (2.139)

Despreciando la resistencia del aire y los cambios de aceleracion debidos a la

variacidn de la gravedad con la altitud, tenemos:

VELOCIDAD = 97”5 [Lnw — Ln(W —mt) ]- gt (2.140)
‘Ademais:
S=[Vdt (2.141)

Introduciendo la expresion de la velocidad e integrando se llega a la siguiente

ecuacidn, para calcular la altitud a la que llega el cohete:

2

gcF get

ALTITUD = =5
m

mtlnW + (W — mt)[ Ln(W —mt) — 1] - W(LnW - 1) —- (2.142)

2.7.11 RENDIMIENTO DE PROPULSION DE LOS COHETES:

Como ya sabemos el cohete transporta €l combustible y €l agente oxidante.
Ambos propulsores pueden ser liquidos presurizados mediante algiin medio inerte con
temperatura y presion critica bajos (tal como el N,), para mantener la presién deseada
sobre los constituyentes. O bien los constituyentes se bombean a una presion superior
a la deseada en la camara de combustién, con el fin de obtener una buena
pulverizacion y combustion.

La combustion tiene lugar a presién constante, y los productos se expansionan
adiabatica y reversiblemente a través de la Tobera hasta la presion atmosférica, y

abandonan el cohete con una elevada energia cinética (velocidad), entonces:
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L ’ . (Vsal)zmp
Rendimiento Térmico aparente del cohete = ———— (2.143)
29c Qp :
Donde:
mp/ g = Masa de los productos reactantes por unidad de tiempo (kg/s)
Vsal. = Velocidad de salida de los gases por la Tobera (m/s)
@, = Calor de combustién de los reactantes por unidad de tiempo (bajo las

" ~condiciones del calorimetro): - - S -

Realmente, si el Trabajo de compresion adiabatica y reversible de los
reactantes hasta la presién de combustion se sustrae del trabajo total, el rendimiento
térmico ideal serd el del proceso Brayton que tenga la misma relacién de presiones.

La potencia de propulsion sera igual al producto de la fuerza de reaccién por la

velocidad del cohete:

my VsatVeonete

Potencia de Propulsion = 7
c

(2.144)

El rendimiento de propulsion del cohete es la relacion del trabajo de propulsion
a la energia cinética total suministrada. La energia cinética total suministrada ha de ser
igual al trabajo de propulsion mdas la energia cinética remanente en los gases

eyectados. Por lo tanto:

mpVsalV cohete
dc

2
MpVsalV cohete ; mp(Veohete=Ysal)
gc 29¢

Rendimiento de Propulsién =

2
Veohete Vsal
Vsal Veohete

Rendimiento de Propulsién = (2.145)
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Este rendimiento es nulo en la iniciacién del vuelo, crece hasta el 100% cuando
la velocidad del cohete y la del chorro son iguales y disminuye a partir de ese valor,
tendiendo a cero cuando la velocidad del cohete tiende a infinito.

El rendimiento térmico del cohete es el cociente de la suma de la energia
cinética (E.) y la energia potencial (Ep) del cohete en un instante genérico, al calor

total de reaccidn hasta dicho instante, Asi:

(Ec+Ep)cohete

Rendimiento térmico Global =
Total Qp

(2.146)

Este rendimiento es nulo en la indicacién del vuelo y crece hasta el final del

quemado del propulsor, pero evidentemente nunca alcanza el 100%.

COHETES DE COMBUSTIBLE LiQUIDO:

ECUACIONES BASICAS DE LOS COHETES DE COMBUSTIBLE LiQUIIDO

Este capitulo se refiere expresamente a la performance y célculos de los
cohetes de combustible liquido, y se recomienda el uso de estas ecuaciones para el
disefio bésico de los cohetes de combustible quimico liquido:
La caracteristica esencial de un cohete puede ser entendida mediante un examen del
cohete en una region remota del espacio, donde las fuerzas resultantes de la resistencia
atmosférica y la atraccién gravitacional pueden ser despreciadas. En la Fig. No. 55, en
algiin tiempo (t) el cohete tiene una masa (M) y se mueve con una velocidad (V).
Después de un determinado tiempo, la masa y la velocidad serédn:
M + AM) y (V + AV), siguiendo las reglas del célculo. Por el principio de la
conservacién de la materia, la masa eyectada serd (-AM), (suponiendo que, AM es
negativa, cuando la masa decrece con el tiempo). El término (Ve) denota la velocidad
de salida de los productos de la combustién (relativa al cohete). No estando presentes
fuerzas externas, entonces no cambia el momentum, y:

MV =M+ AM) . (V + AV) +(V - Ve) . (-AM)

Donde los términos de segundo orden son despreciables, la ecuacién

fundamental del movimiento del cohete se obtiene de:
M AM =-Ve. AM (2.147)
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Para Propulsantes liquidos, (Ve) es usualmente constante. Si la masa de un
cohete es (Mo) y la velocidad (Vo), la ecuacion No. 7.1 puede ser integrada de la

siguiente manera:

V —Vo=Ve.ln (’-”’A—;i) (2.148)

De acuerdo a la ecuacion No. 2.148, cuando la masa del cohete cambia

(decrece) desde (Mo) a (M), la velocidad también cambia (se incrementa) desde (Vo) a

Fig. No. 56, es un diagrama de la ecuacion No. 2.148

Nota: La ecuacion No. 2.148, es independiente del tiempa. En una regién remota del
espacio (espacio libre), la velocidad ganada es independiente de la relacion de que tipo

de propulsante sea quemado.

t+ At D M+ AM >
V —- Ve V+AV
Fig. No.55.

Esquema para la Formulacion del Vuelo de un Cohete Liquido

Retornando a la ecuacién No. 2.147 dividiendo entre el intervalo de tiempo (dt),

tenemos:

M =ve(-2) (2.149)
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El miembro de la izquierda es el producto de la masa del cohete y aceleracion,
y el miembro de la derecha se refiere a la fuerza actuante sobre el cohete, usualmente

se llama empuje:

dM
EMPUJE = V,_,( dt) (2.150)

_El empuje es positivo cuando el cociente diferencial es positivo, esto es cuando

la masa del cohete (M) decrece con el tiempo. Cuando (Ve) estd en unidades de metros
por segundo y la relacién de masa sobre tiempo decrece en unidades de kilogramos

por segundo, el empuje debe expresarse en Newton (N), mediante la siguiente

definicion:
k
N=mx _29_
S
sl /
BN
i 1 //
0 _t/
0 2 4 5 B 10
Mo/M
Fig. No.56.

Representacion grifica de la ecuacion No. 2.148, Velocidad — Masa para un cohete no

sujeto a fuerzas externas

Nota: La parte derecha de la ecuacion No. 2.149, es el producto de la masa (-dM) y la
aceleracion de esta desde cero, en la cdmara de combustion, hasta (Ve) durante un

intervalo de tiempo (dt).
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2.8.2 VUELO VERTICAL PROPULSADO:

La Fig. No. 57, ayuda a comprender la siguiente terminologia y notacion:

Mo
Mp
\Y

Vbo
V¢

= Masa total del cohete en el momento del arranque.

= Masa del propulsante en el momento del arranque.

= Velocidad del Cohete, positivo hacia arriba.

= Elevacion del cohete por encima de la plataforma de lanzamiento, positivo

hacia arriba.

= Masa del cohete al terminar de quemar el propulsante.

= Elevacion del cohete al terminar de quemar el propulsante.

= Velocidad del cohete al terminar de quemar el combustible.

= Velocidad del cohete durante el periodo de vuelo por deslizamiento o inercia,

(cuando se termina todo el combustible).

Antes del arranque, tenemos el tiempo (t) y la velocidad (V) igual a cero. La altitud

por encima del punto de lanzamiento se denota por (Z). La masa total del cohete antes

del arranque es (Mo), entonces:

Mo = Mp + Ms + Me + Mpl

Donde:

Mp
Ms
Me
Mpl

= Masa del propulsante.
= Masa de la estructura.
= Masa del motor cohete y accesorios.

= Masa de la carga til

2.151)
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VUELO ZHC2ULSADO

;4 VUELO POZ. INZRCIA |}
ts'tho (cuando terminz de t-'v;! "

quemarse todo el
propulsante),

Fig. No.57.

Cohete en vuelo vertical

El tiempo durante el tiempo propulsado es (tbo). En el instante en que termina
de quemarse el propulsante, la altitud, velocidad y masa del cohete son: Zbo, Vbo y
Mbo, respectivamente. Después que termina de quemarse el propulsante del cohete, se
ve sometido a la influencia de la fuerza de deceleracion de la gravedad y finalmente
prosigue el resto del tiempo de vuelo por inercia hasta llegar a (tmsx), donde la altitud
es (Zméax). Tenemos 2 magnitudes, la altitud méxima y el tiempo requerido para
alcanzarlo, son de mayor interés.

Durante el vuelo propulsado el cohete esté sujeto a 3 fuerzas:

av
M pr i Empuje — Fuerza de arrastre — Peso (2.152)



El arrastre y el peso actlian en sentido opuesto al empuje. El empuje se calcula

segun la ecuacién No. 2.150, si Peso=Mx g

Donde:
R 2
= 2.153
9= 00(z77) @159)
g = Aceleracién de la Gravedad Local.
go = Aceleracion de la gravedad en la superficie.
‘R =Radio del planeta.
Fuerza de Arrastre = ; -pV2-Cd-A - _—(_Ziéé-}y T
Donde:
p = Densidad local atmosférica.

Cd = Coeficiente de arrastre, que depende del perfil de! cohete y del Numero de
Reynolds.
A = Area Frontal

Toda la ecuacion No. 2.152, puede ser integrada en forma cerrada. Se requiere
la integracion numérica, tomando pequefios incrementos de tiempo y procediendo
etapa por etapa para de esta manera calcular los cambios en (V) y (Z). Sin embargo la
fuerza de arrastre depende del tamaiio y perfil del cohete. La ecuacion No. 2.152,
puede ser integrada para el caso general. Nosotros deseamos una ecuacion para los
cohetes en general, y puede simplificarse la ecuacion No. 2.152 de la siguiente

manera.

M——= —-Ve——— Mgo (2.155)

Pero despreciando el arrastre y la variacion de la atraccidn gravitacional local
(estas aproximaciones se muestran para cada caso). Introducimos 2 nuevos pardmetros

para los cohetes:

T = Relacion de masas del propulsante = Mp/Mo (2.156)
B = Relacién de quemado = - (1/Mp). (dM/dt) (2.157)
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La relacion de masas del propulsante es simplemente la fraccién de la masa del
propulsante a la masa total del cohete antes del arranque. La relacién de quemado es la
fraccién inicial de la masa de propulsante quemando por unidad de tiempo, por
ejemplo: B=0.056 (1/s) significa que 5.6% de Mp serd quemado cada segundo. La

masa del cohete es ahora una funcion del tiempo:

M=Mo—B.Mp. t (2.158)

-~ -—— - ___Laecuacién No. 2,155 puede ahora ser integrada para dar: _

V=Ve- Ln(%) — Jo-t
Z= (—‘1;;5 [(1 = nB1)Ln(1 — nB7) + nPt] — 1/2 got? (2.159)

Al final del quemado:

t = 1/3 y M=Mo—Mp

Sustituyendo estos valores en la ecuacion No.2.159.

Vbho = Ve - Ln (ﬁ)—% (2.160)
Zbo = "7} : [(—11;— 1)-Ln(1—n)+1]— 1/2-(%2) - @.161)

Son la velocidad y altitud al finalizar de quemar el combustible.

2.8.3 VUELO VERTICAL POR INERCIA (POR DESLIZAMIENTO):

Luego de finalizar el tiempo de quemado, el cohete se desliza por inercia, y:
dV/dt =—g (2.162)

Si g es igual a go en la superficie (valor de la aceleraciéon de la gravedad en la

superficie), entonces integrando:
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Zmax = Z—;; - [Ln (—L)]Z + 2. [1 +%-Ln(1 —n)] | (2.?_63)

1-m B

Ye . in = (2.164)

tméx= go (1_11.)

El tiempo requerido para alcanzar la maxima altitud, es independiente de la relacion de

— - ——————_quemado_B; cuando-la_variacion de_la aceleracion local por la gravedad se ignora. Sila

variacion local en (g) es considerada un valor aproximado, la ecuacién del movimiento

durante el tiempo de deslizamiento es:

av_ v _ ( R )2
it 'az = 9°\r+z
El cual integrado da:

2 _ 2 . 2 | L _ 1
V? =Vbo? +2-goR? [ =~ ——] (2.165)

Haciendo: V = 0 obtenemos la altura mdxima:

1 Vbo
R+Zbo 2go-R?

Zméx = [——1——7} - R (2.166)

El tiempo para alcanzar la maxima altitud puede ser encontrado haciendo:
V = dZ/dt, en la ecuacion No.2.165, e integrando entre (Zbo) y Zmax. El resultado
serd el tiempo de vuelo por inercia (deslizamiento), el cual serd adicionado a (tbo) para
obtener Tmax.

Las ecuaciones para: Vbo,Zbo, Max y tméx,implica a () en una dificil
manera. Para facilitar los calculos manuales, las muchas expresiones que incluyen a
(m) son tabulados al final de esta Tesis (Anexo A-1). Por ello es recomendable que al
leer se examinen bien estos indices de la influencia separada de los 2 pardmetros de los
cohetes (B) y (n). Esto es evidente segin la ecuacién No.2.163 que para el caso de g =
go durante el periodo de vuelo por inercia (deslizamiento), Zmax se incrementa con
(Ve). Ello es esperado ya que la ecuacién No.2.166 requiere espacio de un mismo

rumbo. Para alcanzar alta altitud, es deseable el uso de una combinacién de

Propulsantes que nos den grandes valores de (Ve).
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La relacion de masa del propulsante, parametro (m), puede tomar todos los
valores entre cero y uno. Sin embargo, igualando el empuje del cohete con el peso en
el momento del arranque, ello se evidencia enseguida, ya que la relaciéon de quemado

(B) tiene un practico limite inferior:

go

Bmin = 3o (2.167)

Si (B) es menos que (fmin), el cohete tiende a permanecer en la plataforma de

lanzamiento hasta que la combustién reduce €l peso del cohete a cualquier baja-del ~——- - ~—————-

empuje.
LA VELOCIDAD DE ESCAPE:

Cuando el denominador de la ecuacién No. 2.166 se hace cero, si la expresion
para Zmax. Que computa la variacion de (g) con la distancia desde el planeta, es cero,
Zmax. Puede hacerse infinito. Esto indica que el cohete puede escapar de la atraccion
gravitacional de la tierra hacia el espacio libre, ignorando la influencia de la atraccion

de otros cuerpos. La velocidad de quemado requerida para el escape sera:

2-go *R?

2.168
R + 7y, ( )

Vb Oescape =

Para el escape desde la superficie de la tierra (Zbo = 0) siendo el radio interno
de la tierra: R = 6.372 km, el cohete o cualquier objeto proyectado verticalmente tiene
que tener una velocidad igual a 11.190 m/s, ignorando las fuerzas de arrastre, el cual
es solo efectivo durante los primeros pocos km de vuelo pero no es insignificante. Por
otro lado si al término del quemado del propulsante ocurre en una altitud de un radio

de la tierra, la velocidad de escape se reduce a 7.894 m/s.

RESTRICCIONES EN (B) Y (x) IMPUESTO POR LAS ACELERACIONES:

La performance de un cohete en el vuelo vertical es influenciada por cuatro
parametros:
go = Aceleracion gravitacional en la superficie terrestre.

Ve = Velocidad de la salida por la Tobera.
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p =Relacién de quemado.

T = Razoén de masa del propulsante.

A estos parametros puede afiadirse el radio del planeta R. La localizacion en el
Universo fija el valor de go. La composicién quimica de los Propulsantes y sus
proporciones en la mezcla reactante en el motor fijan (Ve), el cual es calculado por los
métodos de la Termodindmica y puede ser discutido momentaneamente. Esto permite

hallar (B) y (n) en la disposicidn del disefio del cohete.

—— -~~~ Ello no_puede ser asumido cuando (B) y (w), pueden tomar en algunos casos

valores nuestros elegidos. Consideraciones précticas y requerimientos de seguridad
imponen limitaciones en la minima aceleracion durante el arranque, para el
lanzamiento desde la tierra y la méaxima aceleracién al finalizar de quemar el
combustible. En el arranque la masa del cohete es grande, la fuerza neta actuante
(empuje menos el peso), es pequefia. La velocidad inicial es cero, y la velocidad se
incrementa suavemente con el tiempo y la altitud. Para lanzamiento desde la tierra, el
cohete estd a merced del viento (de la accién del viento). Cuando se inclina fuerza de
la vertical, el empuje y el peso (fuerzas) forman un par que incrementa la inclinacion.
Estas consideraciones favorecen un bajo limite de aceleracion de alrededor de 0.25 G
en el arranque, esto es el empuje del motor debe ser como minimo 1.25 veces el peso
del cohete durante el arranque.

Al terminar de quemar el propulsante del cohete la masa es pequefia, y la
fuerza neta actuante es grande, como es la aceleracion. Para mantener la integridad
estructural, proteger los instrumentos y salvaguardar la vida humana, el limite superior
de la aceleracion al finalizar la parte activa del vuelo es alrededor de 10G. Estos
limites de la aceleracién transcurren dentro del estado entorno a (B) y (w), como sigue:

Denotado la aceleracion por (a), desde la ecuacion No.2.155 tenemos:

a= f-Ve- (%) - 9 | (2.169)

La aceleracion en el arranque, con: M = Mo, es:

ay= f-m-Ve—go (2.170)
Y si aq debe ser no menor que 0.25 g,

(Brtmin) - Ve = 1.25g, (2.171)
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Al finalizar de quemar el combustible, M = Mo — Mp, y la aceleracion es:

aby = f§ (—1—{7) Ve — gg ’ (2.172)

Con (abc) bajo tal como: 10 9,

(s
(ﬁ -;;)méx Ve =11.g, (2.173)

graficados en un plano en coordenadas (B) versus (m), como en la figura No. 58. Las
lineas de Zmax constante pueden reunirse trazando de afuera hacia adentro en la

region operante admisible.

Ve = 3048 m/s

0.1

varon,

o i
0.65 o0 . .6S . 04D .85 (7’-)

Fig.No.58.

Relacion entre la Razon de Masa del Propulsante y Relacion de Quemado
Rango de Operacién admisible para un cohete en vuelo vertical, que parte desde la Tierra, con

una aceleracion tal como 0.25 G y al final del quemado del combustible tal como 10 G.

La performance de mejor altitud ocurre en la interseccion de las ecuaciones No.2.171

y 2.173 para este punto las coordenadas son:

Para un valor-detallado-de—(Ve)- Las ecuacionesNo-—2:171-y-No.2-173-pueden-ser — -
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ap + go L
=1 - — 2.174
4 abg + go . )

1 (ag+ ab, +
B =_.( o + go)(aby + go) (2.175)
Ve aby — ay
Para un cohete disparado verticalmente desde la Tierra, de largo alcance, los
valores Zméx calculados por la ecuacion No. 2.163, asumiendo una aceleracion local

igual a la aceleracion gravitacional en la superficie durante el largo periodo de vuelo

por inercia (por &eglizamiento), y el correspondiente (tmax), tiempo desde el arranque

hasta alcanzar la maxima altitud, variando el valor de (Ve) como sigue:

TABLA No.11
PARAMETROS DE UN VUELO VERTICAL
Ve (m/s) Zmax (km) Tmax. (s)
2440 800 542
3050 1250 677
3660 1800 812

2.8.6

LA VELOCIDAD DE SALIDA POR LA TOBERA:

El esquema de un motor cohete de combustible liquido se ve en la Fig. 59. El
combustible y el oxidante son bombeados dentro de la camara de combustidn, con una
relacion de flujo constante (estable), en la cdmara de combustion de la presion (Pc) y
la Témperatura es (T'c), pasando luego a través de una Tobera convergente divergente
(Tobera de Laval), y el flujo en la seccién de salida de la Tobera adquiere una presion
de (Pe), temperatura (Te), y una velocidad (Ve), relativa a la Tobera.

Para un volumen de control, que intercepta los reactantes entrando en la cdmara
de combustién, la ecuacidn estable para el flujo de energia para la combustion
adiabdtica a presion constante es:

H, = Hp (Te)
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Volumenes de control ‘

Fig.No.59.

Motor Cohete quemado propulsores liquidos

Para la Fig.59. Anterior se cumple:
Hr  =H, (T,); donde:
Hr = Entalpia de los Reactantes.

Hp = Entalpia de los Productos

Tomando un volumen de control en la figura No. 59 que se extiende desde la
camara de combustion al area de salida de la Tobera, la ecuacién de la energia para el

flujo estable y para el ﬂujo adiabatico puede ser escrita como:
h(T,) = h 1 2.176
(T) = (T + Y2 CALD

Despreciando la velocidad en la cdmara de combustion, pero asumiendo con

esto un pequefio error. La velocidad de salida (Ve) por la Tobera sera:

Ve = ﬁ[h(Tc) - h(Te)] (2177)

Puesto que: Ve/2 es la energia de los productos de la mezcla de gases en una
unidad basica, la entalpia debe ser estable en términos y unidades similares.

Alternativamente, podemos escribir para (Ve):

Xnirg,. —h
Ve-_-z. Ti[hi (Tc) = hi(Te)] (2178)

Ing-m-w
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En la ecuacién No.2.178, ni y mW;, denotan el nimero de moles y el
correspondiente peso molecular para los productos de los gases, y los términos de

entalpia son estables en términos de moles.
Con (T,) conocido, el problema es calcular (T,), y puede ser realizado de tres

maneras, como lo vimos en acépites anteriores. La ecuacion simplificada sera:

k_;:l_.
(R (@2179)

T, =T~
c

Asumiendo que la relacién de calores especificos (K) es constante. Un

refinamiento de la ecuacion No.2.179 es:

(P )k.m—l
km
T, =T, ———— (2.180)
Fe
Donde:

Km es un valor promedio de (k) y los valores de (T; y (Te) se sacan de la ecuacion No.

2.179.

El calculo exacto de T,) se basa en la condicién de cambio de entropia cero

entre la camara de combustién y la seccion de salida de la Tobera, esto es:

S(. T.) = S(P., Te) (2.181)

Esta ecuacion puede ser resuelta para (T,) por el Método discutido en secciones

anteriores.
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TABLA No.12
RESULTADOS PARA PROPULSORES (KEROSENO/OXIGENO-LIQUIDO)
C1oH2, (LIQUIDO) + Y 0O, (LIQUIDO)
Y = Moles de 0,/Moles de combustible,P. = 30 atm, P, = 1 atm,Ve (m/s)

ECUACION 2.178 | ECUACION 2.179 | ECUACION 2.180

Y Tc Te Ve Te Ve Te Ve
12.40 4682 2732 2797 2699 2821 2703 2818
T T TI3.95 ST30 3118 2832 3089 2852 3091 2851

15.50 5518 3472 2846 3446 2864 3448 2862
17.05 5269 3280 2767 3252 2786 3254 2785
18.60 5043 3108 2695 3078 2715 3080 2713

TABLA No.13
RESULTADOS PARA PROPULSORES (HIDROGENO LiQUIDO/OXIGENO
LiQUIDO)

H, (liquido) + Y.0, (oxigeno) Moles de 0,/Moles de H,

P. = 20atm,P, = 1latm,V, (m/s)

ECUACION No. 2.178 ECUACION No. 2.180
Y Tc Te Ve Te Ve
0.7 4271 2654 2886 2684 2861
0.6 4541 2858 3066 2886 3041
0.5 4851 3096 3289 3122 . 3265
0.4 4215 2586 . 3358 2626 3318
0.3 3484 2030 3405 2080 3349
0.25 3071 1716 3418 1783 3341

{Qué tipos de resultados producen estos tres métodos?. La pregunta no tiene
respuestas generales de curso. La Tabla No. 12 de algunos resultados de célculo para
(T.)y (V) por tres métodos para una combinacion de propulsores: (keroseno /
oxigeno liquido), y la Tabla No. 13 nos indica los resultados para (hidrégeno liquido /
oxigeno liquido) por dos métodos. Claramente se ve, que todos los tres métodos dan

resultados muy cercanos unos dg! otro. Usando la Ecuacién No.2.180, (km) puede ser
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derivada como una simple suposicién aritmética. La Temperatura en la camara de
combustion (T,) y velocidad ((V,)), alargan sus valores pico en la relacion de mezcla
quimica correcta es decir (Y = 15.5). Por otro lado, en los célculos de la Tabla No.
13(Tc), son los picos en la mezcla quimica correcta (Y = 0.5), pero (V) picos con

(Y = 0.3); usando la ecuacién No.2.181.

CANTIDAD DE FLUJO DE MASA REQUERIDA:

El-rango—normal de presién _en_la_cdmara de combustion es de 20 a_30

atmosferas. La presion en la seccion de salida de la Tobera es de 1 atm 6 menos. Con
relaciones de presion de esta magnitud, la corriente gases a través de la Tobera alargan
la velocidad acustica en la seccion de la garganta. La relacion de flujo de masa puede

ser calculada por principios de la mecénica de los fluidos:

MW

M= AP |25 T (2.182)
Donde:

M = Es la relacion del flujo de masa.

Ag = Area de la seccion de la garganta de la Tobera

P, = Presion en la Cadmara de Combustion

T, = Temperatura en la Camara de Combustion.

R = Constante Universal de los gases.

MW = Peso Molecular

r = Es la relacion del calor especifico en funcion de k.
2 k+1
2(k—1)
r = V& (—-—) 2.183
k+1 ( )

El cual no es una funcién de k, puesto que:

M=gM, (2.184)

Las ecuaciones No.2.182 y No.2.184 proveen unas relaciones entre: la masa
del propulsante (M), la relacién de quemado f), y la relacioén de flujo de masa (M).

Alternativa, la relacion del flujo de masa a lo largo de la Tobera puede ser determinada
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por descubrimiento de las condiciones de la presion y temperatura en la garganta de la

Tobera. Para la relacion de flujo de masa tenemos:

M = pt : At ) Vt (2.185)
Donde:
De = Densidad del gas en la garganta.
Ve = Velocidad del gas en la garganta

La velocidad en la garganta tiene que ser la velocidad acistica; que para un gas ideal 6

mezcla de gases ideales es:

JERT,
e ot (2.186)

Vo=V, i =
t acustica MW
Donde:
T, = Temperatura absoluta en la garganta.

La velocidad de la corriente sera (V5):

Vs =42 - [h(T.) — h(To)] . (2.187)

Y la condicién a ser satisfecha es:

V, = V, (2.188)

Esto puede ser cumplido en un intervalo promedio registrado de rutina.
Arrancando con la presién en la- garganta (Pt), en el promedio del rango admisible
tenemos:

Po= (B +R)2

Y calculando la correspondiente temperatura en la garganta (T;) desde la relacion

exacta para flujo isoentrépico:
S(P.,T.)= S(Pt,T,)

Después (V;) y (V;) son calculados y comparados. Cuando un gas se mueve a

lo largo de la Tobera, la velocidad de la corriente se incrementa (si alli no existe un
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choque frontal de area), y la velocidad local acustica decrece. Esto nos provee la
légica con lo cual se hace directa la investigacion para la presion y temperatura en la

garganta.

EMPUJE E IMPULSO ESPECIFICO:
Con la relacion del flujo de masa (M) y la velocidad de salida (V,) conocidos,

el empuje producido por este motor cohete seré:

2.8.9

__E'_mp’uje_:_M . "/e —_ (2 d 89)

Expresado en unidades de fuerza.
El impulso especifico (Isp), es el valor de la fuerza de empuje desarrollado por unidad

de masa de propulsante quemado por unidad de tiempo, esto es:

Empuje
p = M

I = V,(N/Kg/S) (2.190)

En el sistema de unidades Inglesas:

Empuje V,
Iy = TR g—i (Ibs — f/lbs — m/sec) (2.191)

NOTA: El impulso especifico es algunas veces expresado en el Sistema de Unidades
Inglesas en unidades de segundos. Esto es impropio y resulta de la sustitucion de la

aceleracion local gravitacional (g) por la constante dimensional gc.

ALGUNOS DATOS IMPORTANTES PARA EL VUELO VERTICAL:

Las siguientes tablas No. 14 y No. 15, nos muestran algunos resultados de los
calculos para un cohete de combustible liquido de las siguientes caracteristicas:

M, = 13,605 kg

M, =12,245 kg
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A, =0.056 m?
P. =20 atm
P, =1 atm

Las tablas muestran dos sistemas, uno usado combustible (kerosene/oxigeno
liquido), o sea (C19Ha2,02) , y el otro con (Hidrégeno liquido H,/0, liquido). En
ambas tablas, g es constante durante el periodo de combustion, pero varia durante el

periodo de vuelo por inercia (por deslizamiento). En la Fig. No. 60 son graficados las

performances de altitud versus las relaciones equivalentes.

Se debe notar que "e‘l“s'Tst?nTaT‘d‘e*c‘dmbust'rb‘l’e—(kercsenofoxfgenoj“produce;—~~-
mdxima altitud con una mezcla quimicamente correcta, mientras que el sistema
(Hidrégeno/Oxigeno) continia ganando espacio en méxima altitud con la mezcla
conveniente progresiva rica en Hidrégeno.

Estos célculos tienen que ser llevados continuamente a un gréafico para mejor
observacion, y es una cuestion de enorme significado en las prediccioneé de vuelo de
cohetes, para una mezcla particular de quemado (combustible/oxigeno) en una camara
de combustioén especifica. Desgraciadamente la termodindmica no es suficiente en
absoluto para buscar una respuesta adecuada a todas las interrogantes, y tampoco en
esta materia, teniendo que recurrir a la cinética quimica. El problema de la
" determinacion de la relacion de quemado es desde el principio demasiado complicado
para ser resuelto con las bases de conocimiento parcial presente de las relaciones de
reaccion. Las predicciones de vuelo de cohetes deben ser confirmados por via
experimental. Sin embargo nuestra habilidad para extrapolar cohetes de corta

performance a largos sistemas parece salir adelante.
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TABLA No.14

COHETE DE: KEROSENO/OXIGENO LIQUIDO

(C1oH22/0)
Relacion: Moles de 0,, Tbho - Vbo Zbo Z méx. Empuje
Moles de Combustibles (s) (m/s) (km) (km) (KN)
20.15 191 3928 179 1131 162
18.60 195 4029 188 1199 162
17.05 200 1438 198 1278 162
15.50 205 4257 209 1368 163
13.95 206 4228 208 1347 161
12.40 205 4164 203 1303 160
10.85 203 4066 195 1231 159
TABLA No.15
COHETE DE: HIDROGENO LiQUIDO / OXiGENO LiQUIDO
(H2/02)
Relacién: Moles de 0, Tbo Vbo Zbo Z méx. Empuje
Moles de H, '
(s) (m/s) (km) (km) (KN)
0.2 297 4905 318 2006 140
0.3 291 4993 322 2090 144
0.4 282 4957 314 2045 146
0.5 274 4887 303 1967 147
0.6 257 4551 263 1642 146
0.7 242 4274 233 1409 146
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ALTITUL(Xm)
2000 :
1500 |~
Z:.'.fi:f.
1000 _ +—
%P;drqgeno (HZ)/OZ 1ijuido
: -siérosénc C1h522 / o4 1fguido
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1.5
Relacién equivalente
(Moles de O,/Moles de 0, )cc

Fig.No.60.

Altitud vs. Relacion Equivalente

Performance en altitud de dos cohetes disparados verticalmente desde la tierra.
Mo = 13.605 kg, M,12.245,(z = 0.9),at = 0.056 m’ pc = 20 atm,pe =

latm,Zbo calculado con g constante, Zmax. Calculando con g variable.

2.8.10 RETRO-COHETES
Un retrocohete desacelera de un vehiculo espacial. La notacién es ilustrada en
la fig. No. 61.En algtin punto durante el periodo de vuelo por inercia, la posicion del
cohete antes de llegar a la superficie es (Zs), la velocidad es (Vs), (z) es medido
positivo hacia arriba, y la altitud, y la positiva es positiva de arriba hacia abajo. La
velocidad (Vig) y la altitud (Zig) en el instante de ignicién del motor del retrocohete

vienen designados por:
Vig? = Vs? + 2g,(Zs — Zig) (2.192)
Si la variacion local de la aceleracion gravitacional es ignorada, se expresa por:

1 1
R+Zig R+Zs

Vig? = Vs? + 2go X R? X [ (2.193)
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Cuando la variacion local es incluida. R es el radio del planeta.

ME Hy
= A
Zig /
Vbo D M=Mig~Mp
YUILC FCR INMERCI- VUZLO ;?O?U'I_.Sil?i'
(resbzlamianto) (parte activa del’
vuelo) .
t =0 t = tho = ——
Fig. No. 61

Esquema y notacién e un retro-cohete

Durante el vuelo propulsado, el movimiento estd gobernado por la ecuacion:
M(—i—‘-/-=Mg +Veﬂ (2.194)

dt 0 dt
Al ignorar el arrastre y asumiendo g = go, como una aproximaci6n. Definimos (1) y

(B) de la siguiente manera:

— Mp

- 1 aMm
- Mig y

B =Xy (2.195)

Integrando la ecuacion No.2.194, tenemos lo siguiente:

Vig = Vb, — Ve x In(1 — 1) — % (2.196)

) Vig 1 go Ve 1
Zlg=T—EXE-2'——E—X[(’T'r‘—l)Xln(l—ﬂ)'f'l] (2197)
Donde:

Vbo = Es la velocidad del vehiculo en contacto con el piso, inmediatamente cuando se
ha terminado de quemar todo el propulsante.

Zsy Vs, tiene que ser asignados de acuerdo a las condiciones de cada problema.
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La ecuacion No.2.192 6 2.193 definen la relacion entre (Zig) y (Vig), por lo tanto, las
ecuaciones No0.2.196 y No.2.197 dan las relaciones entre (B) y (n) para: (Zig, Vbo) 6
(Vig, Vbo).

En la ignicion, el vehiculo y su contenido son expuestos a unas repentinas
sacudidas, y alglin limite superior debe ser impuesto en la aceleracion en la ignicién
(aig), dado por:

g =B X xXVe—g (2.198)

© 77 Tomando positivo--Cuando- la~aceleracién-en-la-ignicién-tiende-a -hacerse-un- -

pardmetro de control en el proceso de desaceleracion, cuando la posible variacion en
(B) y (m), son definidos por el par (aig, Vbo).
La Figura No. 62 ilustra un alunizaje “en la luna”, para que un cohete con Ve=
3048 m/s y tocando hacia abajo con la superficie Lunar a la velocidad de Vbo = 3.05
m/s. En la Luna go = 1.62 m/s>.
La ecuacién No.2.193 muestra y representa la velocidad de aproximacion.
Si allf no existiera un retro—cohete, el vehiculo puede chocar en el alunizaje con
aproximadamente 2340 m/s, que es la velocidad de escape desde la Luna. La ignicion

debe ocurrir en algin punto de la linea definida por la ecuacién No.2.193 como, se

muestra, Si:
aig=1G , Zig =237 km
aig=2G , Zig=116 km

aig=3G , Zig =76 km

Nota:
Ve=3048 a/s (velocidad en el momento de la ignicion del retrocohete.

Vbo= 3.05 a/s (velocidad final con la que toca la superficie Lunar).
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.
300 }—
2ig{(Km)
200 |—
1Go—
——e s e - —— ———{-——Vuelo—por—inercia -- -—- T T s o o
(por deslizamiento)
ecuacibn No.7.47
o b - .l - — Vig(m/s)
1500 2000 2500

Fig. No. 62
Un alunizaje suave en la luna para un retro —cohete con:

Ve =3048 a/s y Vbo=3.05 a/s

Como la ignicidn es retarda, la ignicion incrementa la aceleracion.
Notar en la fig. 62 que la linea para (x = 0.55) virtualmente coincide con la ecuacion
No.2.193, como consecuencia, la relacion de quemado (P) es fijada por (aig) desde la

ecuacién No. 2.198:

Cﬁg +'90
XV

ﬁ =
Que para (a;4 =1 G), da por ejemplo:
9.8 x 1.62

~ 0.55 x 3048
Correspondiente a un tiempo de quemado de: =1/0.0068 =147 segundas. Si (a;,)

= 0.0068 (1/5)

Se incrementa, la relacién de quemado también, y el tiempo de quemado decrece.
Alguna apreciacion para la division de segundo tiempo requerido por un
desembarco suave en la luna puede ser obtenida desde un simple célculo. Cerca de la

luna, la velocidad y altitud después de vuelo por inercia varia de acuerdo a:
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d(ws) = go 162m/s® K
d(Zs) = V. 2286m/s?

De acuerdo a la ecuacion No.2.196, para un cohete dado, esto este es, para fijar

valores de los tres parametros del cohete: (w), (B) y (ve):

d (vig) = d(vbo)

En este medio si la ignicion es demorada o avanzada en un km, la velocidad al
tocar la superficie (Vbo), puede cambiar por 0.71 m/s, que es grande comparado con
los 3 m/s, es deseable este orden de magnitud para (Vbo). Notar que cuando el
movimiento se adelanta a una velocidad de 2286 m/s, el vehiculo viaja a 1km en
0.44segundos. Al programar una determinada velocidad para tocar el suelo lunar, este
instante para la ignicidn, puede ser corregido en el espacio de menos de un medio
segundo.

La ecuacién No.2.192 relaciona la altitud encima de la superficie de la luna y
la velocidad para un objeto en libertad sobre la superficie de la luna, sometido solo a la
influencia de la fuerza de atraccién de la luha. Si el cohete tiene que ser disparado
desde la tierra y hacer aproximado a la luna para un alunizaje suave, entonces la
ecuacion No.2.201 (ver mas--adelante), es mas aproximada como una relacién

intermedia de altitud y velocidad.
2.8.11 MISIONES DE LA TIERRA A LA LUNA

Las técnicas y ecuaciones desarrolladas en las secciones previas de este
capitulo pueden ser aplicadas para un vuelo extenso del cohete desde la tierra a la luna.
Si se incluye el Viaje de retorno el problema es mds ambicioso, el cual puede ser
tratado con los métodos explicados lineas mas adelante. La mecéanica orbital puede ser
sustancialmente simplificada al hacer el anélisis mas manejable. La performance de
los cohetes de 2 etapas es examinada brevemente.

Considere la siguiente pregunta: ; para un motor cohete y combinacion de
propulsante dado, cual debe ser la masa minima de propulsante requerida para colocar
una carga util dada en la luna? . Como una repuesta puntual, la pregunta no tiene

respuesta, ello debido a que es demasiado general. Para un objeto, el maximo tiempo
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de transito para el vuelo puede ser especificado, asi para nuestro primer examen de

calcular el tiempo de vuelo hagamos el siguiente razonamiento.

El movimiento real de un objeto proyectado desde la tierra a la luna es un
movimiento absolutamente complicado. Nosotros podemos simplificar el sistema de la
tierra a la luna, asumiendo que ambos permanecen estacionarios durante el viaje, €
ignorado la rotacion de la tierra (la rotacidn de la tierra puede ser utilizada, de curso, el
avance que puede ser ganado es discutido al final de este capitulo). Con referencia a la
Fig. No. 63, nosotros asumimos que la tierra y la luna estan_separados por 386,160 km,

y que puede ser usado los siguientes dimensiones astron6micas

TABLA No.16
GRAVEDAD Y RADIOS DE LA TIERRA Y LA LUNA
Cuerpo Celeste Gravedad en la Superficie Radio del cuerpo celeste
Tierra Joe = 9.8 m/s2 Re = 6436 km
Luna Gom = 1.62 m//s2 Rm = 1737 km

Cuando la tierra y la luna permanecen estacionarios, el punto donde las
atracciones gravitacionales son iguales y directamente opuestas, es decir el punto de

“gravedad cero”, puede ser calculado:

Re) _  (Rm)?
X - gOm D _ X

Foe X (2.199)

Donde: x es medido desde el centro de la tierra. La distancia al punto de
“gravedad cero”, queda aproximadamente a 54.1 veces el radio de la tierra. Ignorando
las fuerzas de arrastre encontradas durante el paso durante la atmésfera terrestre, la

ecuacion para la linea recta de movimiento desde la tierra a la luna esta dado por:

V—= X (Re)” + Gom X )2 2.200
dX Goe X go (D -X (2.200)
Donde:

V = Es la velocidad en direccién a la luna.

Integrado la ecuacién anterior se obtiene:



213

1
0012 1 /2
V(m/s) = [126 x 106 (60 — - 0.021) + szg] (2.201)

Donde:

R = Distancia desde el centro de la tierra, expresado en radios de la tierra.

Vzg = Velocidad en el punto de gravedad cero en (m/s)

TIERRA

— D = 386 160 km.

Fig. No. 63

Un arreglo simplificado de la tierra y la luna estacionarias

Un objeto disparado verticalmente desde la superficie de la tierra y apuntado a la luna
con una velocidad de 11,100 m/s, tiene a tratar de alargar justamente el punto de
gravedad —cero y permanecer alli indefinidamente. Si le demos un empujo a la luna,
puede chocar con la superficie lunar en el desembarco a 2, 260 m/s. La variacion de
(v) con el (log), puede ser ajustado para Vzg =0 en la ecuacion No.2.201, esto se

grafica en la fig. No. 64. Ahora supongamos que el tiempo de vuelo esta dado por:

f5973 g_r_‘_

Tiempo de vuelo = Re X |, "

(2.202)

La ecuacion No.2.202 ignora las pequefias correcciones, aquellas que surgen desde la
aceleracion de vuelo cerca de la tierra y desacéleracién de vuelo cerca de la luna. Estas
correcciones suman a minutos demas, ello es asumido cuando el tiempo de vuelo es
medido en dias. La ecuacion No.2.202, nos provee el valor para varios (Vzg), el cual
es fundamentado por la evaluaciéon de la integral para varios valores de (Vzg) y
empleando un sistema de rutina para cambiar (Vzg), asi aquella integral converge en el
valor requerido (el uso de Vzg) con un pardmetro en la ecuaciéon No .2.201 es muy
atil. También es interesante descubrir el valor requerido para Vzg desde algun tiempo

de vuelo dado.
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Un cohete de una simple etapa no puede llegar a la luna con el propulsante ahora
utilizado. El méximo valor para (Ve) es alrededor es alrededor de 3660 m/s con un
tiempo de quemado de 120 seg, la carga de propulsante requerido para llegar a 11,100
m/s, la velocidad de quemado puede ser calculado desde la ecuacion No.2.160 que

repetiremos aqui:

Vb0=Ve><1n< )*9"—6

B

1-7m

Y retornar de afuera siendo (w =0.965). Esto permite levantar en un 3.5% la masa del
motor cohete, tanque de combustible, estructura y carga ttil. Igualmente si un cohete
puede ser construido con esa distribucién de masa. La aceleracion del quemado es

prohibitiva, tal como se muestra:

Ay = (1 ~ n) X B X Ve—goe = 85G (2.203)

Una misién de la tierra de la luna, requiere por lo menos un cohete de dos etapas.

c ool

-

Zcuacidn Fo.7.55

(Vzg =0 )

200 80 40 60 |
Nuestra decision sobre cohetes de este tipo se concentra en el siguiente parrafo.

&

pelbe

e

L% ¥ Ao
Y
(o]
]
€Y

i

Fig.No.64

Variacion de la velocidad con la posicion vertical de un cohete con lanzamiento vertical

justo desde el punto de “gravedad cero”
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2.8.12 COHETES DE DOS ETAPAS

La parte activa del vuelo (vuelo propulsado) por una via de un cohete de 2
etapas se esquematiza en la fig. No.65. Los méximos y minimos tiempos de vuelo,
especificados son parte de un problema, pueden ser trasladados dentro de las curvas de
vuelo por la inercia, como sigue. Para alcanzar la luna dentro del tiempo requerido
puntual, el quemado de la segunda etapa puede ocurrir dentro de la “ventana”,nétese
lo costoso de la velocidad perdida que puede ocurrir en el intermedio de la primera .
etapa de quemado y la ignicién de la segunda etapa (durante el vuelo propulsado, la
velocidad y la altitud siguen aproximadamente una relacion lineal. La pendiente
(declive), sin embargo no puede ser igual al mismo tiempo para las dos etapas). Para el
caso del esquema de la fig.No.65, la segunda etapa del quemado del cohete ocurre
fuera de la ventana, luego el vehiculo tienden a arribar a la luna lentamente pero si es

alcanzada all{ con todo.

La fig.65, describe uno de los aspectos mas dificultosos del problema
nombrado, descubriendo una combinacién de etapas, aquellos quieren lanzar el cohete
dentro de la ventana, y descubren que la distribucion de propulsante en masa de por
medio en las dos etapas requiere la minima cantidad total. Esto es ilustrativo al
examinar el incremento en la velocidad de quemado, que puede ser determinado con
armazon. Supéngase por ejemplo, que un cohete de simple etapa tiene la siguiente

distribucién de masa en el arranque:

Mp! = Carga atil = 900kg

Ms = Estructura y motor = 2700 kg

Mp = Propulsante = 14,400 kg

Mo = Peso total =18000 kg

Supongamos (adelantdndonos un poco), que: Ve =3048 m/s, y que la aceleracion en el

arranque es fijado en 0.25 G. siendo:
_ 14,400

T =1g000 - 08

ap + Jo

=
il

= 0.00503(1/s)
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Velocidad fX

j etepa.

Fin uel quemadd
de la 2da.etapa.:

Vuelo por inercia

d i ni
Ignicibén de la (por deslizamiento)

2da.etapa,

o - >
ALTITUD SOBRE LA TIERRA

Fig. No. 65

Vuelo propulsado de un cohete de dos etapas

Al final de la combustidn la aceleracion puede ser:

Gy = B X (=) X Ve—goe = 5 X 256

1-m
Y la velocidad al final de la combustion sera:

) _ee _ 2957m/s

B

Vb0=Vex1n(1_7r

Ahora permitamos que iguales masas sean divididos en medio de 2 etapas (ver

la fig. No.66).

TABLA No. 17
CARACTERISTICAS DE COHETES DE 2 ETAPAS

[ETAPA TETAPA
Mpl ? 900 KG
Ms 7 ? TOTAL = 2700 kg
Mp ? 7 TOTAL = 14,400 kg
MO 18,000 ? |
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L1\

Fig. No. 66
Esquema de un cohete de dos etapas (las etapas son identificados con niimeros romanos

y enumerados en el orden del quemado)

El motor cohete en las 2 etapas produce una Ve = 3048 m/s, la aceleracion en
el arranque es de nuevo: 0.25G, y en la segunda etapa la aceleracion de la combustion
es de 5 .25G (con estos requerimientos, compare la performance promedio de un
cohete de simple etapa y de otro de dos etapas, es mas significativo).

Luego son 4 los espacios en blanco arriba dejados:
Ms;, Msy, Mp, y Mpy
Nosotros necesitamos 4 educaciones. Las dos primeras son:
Ms, + Ms; = 2,700
Mp, + Mp,, = 14,400

Las otras dos pueden ser:

Mp, _ Mp” _ 14,400
MS] - MS” - 2,700
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Esto es, la relacion (masa de Propulsantes/ masa de la estructura), es idéntico
para ambas etapas (un tratamiento mds sofisticado de la distribucion de masas es

discutido en un momento) .La performance de un cohete puede ser calculada ahora.

La variacion de la velocidad de combustion de la segunda etapa es con la masa
del propulsante de la segunda etapa es mostrada en la figura No. 67 donde se observa
una curva aplanada, sugiriendo que esta distribucién de masas no es critica, es
minimo cohete o para este cohete en particular. La distribuciéon de masas, aquella al

terminar la segunda etapa, la velocidad de combustidn es como sigue:

TABLA No.18
MASAS PARA UN COHETE DE DOS ETAPAS

1 ETAPA 11 ETAPA
Mpl 2984 900
Ms 2371 1067
Mp 12645 1755
Mo 18000 2984

Notar que la carga util de la primera etapa es igual a la masa de la segunda
etapa en el momento de ignicion de la segunda etapa. La velocidad de combustion de
la segunda etapa es calculada desde la suma de los incrementos de velocidad de cada

etapa:

VbOH = AV[ + AVH - gAt

Donde:

At= Es el intervalo de tiempo en medio de la primera etapa de quemado y la ignicién

de la segunda etapa, el cual puede ser despreciado en los calculos.

En la fig. No.67. Para un cohete de 2 etapas tenemos:
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TABLA No.19
VALORES DE 7r; § Y AV PARA UN COHETE DE 2 ETAPAS

[ ETAPA II ETAPA
T 0.703 0.588
B 0.00573 0.0141 (1/S)
AV 1987 2006 (m/s)
Vboy = 3993 (m/s)

Los incrementos de velocidad de las 2 etapas son casi idénticos. Ello puede ser
explicado, son exactamente iguales, (propulsante/estructura) es el mismo para ambos
etapas.

Un tratamientos mds sofisticado de la distribucion de masas en un cohete
multietdpico toma en cuenta el hecho aquel en que la masa del propulsante es
proporcional al volumen del propulsante y por ende al cubo de alguna longitud
representativa, mientras la masa estructural, es aproximadamente proporcional al 4rea
de la de la seccion transversal de los miembros y por tanto al cuadrado de alguna

longitud representativa. Consecuentemente:

Mp _ 13712 o1 ~
P~ I3/I? ~ L~ Mp/3

Para cuestiones de disefio, lo siguiente es razonable:

A4p B qu!/3
Ms 6.5

(2.204)

Donde: Mp esté en kg

Velocidad de {
combustidn de
la 2da.etapa,
(n/s).

3800
1500 2000 2500 3000 3800

(xg)
MpII(Mbsa del propulsante de la 2da estapa)

Fig. No. 67

Variacion de Ia velocidad de combustion de la segunda etapa
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H
3

. Ecuacidén No.

- 7,58

. ! 1
10° 104 10° 108

Mp(Masa del propulsante en Xg)

Fig. No. 68

Variacion de la relacion (mp/ms) con la masa del propulsante (Mp)

En la fig. No .68 se grdfica la ecuacion No.2.204, revela el adelanto de los
cohetes largos, entonces la masa de la estructura requerida por la unidad de
propulsante decrece cuando la masa se incrementa. Sin embargo el factor 6.5 en la
ecuacion No0.2.204 no es firme, el valor propio depende del disefio del cohete, de su
perfil y tamafio.

Cuando la ecuacion No.2.204, se emplea para calcular la distribucién de masas
de un cohete multietapico, el procedimiento completo puede convertirse en un
proceso demasiado complicado, mucho mas que el ejemplo antes mencionado. Se
debe efectuar pruebas y considerar un error aproximado para buscar una dptima

distribucion de masas.

Este breve examen de un cohete de 2 cohetes de 2 etapas se realizo ilustrado el
incremento de la velocidad de combustion al finalizar el vuelo, en este caso, un

incremento desde 2957 hasta 3993 m/s.
2.8.13 GRAVEDAD DE RETORNO Y ORBITAS CICULARES

En la practica, para menciones de la tierra a la luna, el vehiculo espacial debe realizar
una Orbita circular alrededor de la tierra. En el instante en que el vehiculo pasa
directamente por el otro lado de la tierra, la velocidad es elevada. El vehiculo parte
desde una drbita circular y viaja a la luna a través de una trayectoria semi-eliptica.
Este tipo de movimiento se denomina como una trasferencia tipo

“HOHMANN?”. Esto tiene la ventaja de aprovechar la velocidad tangencial de la



tierra, con una magnitud de 470 m/s en el ecuador. La fig. No. 69 nos muestra el

esquema de la drbita circular y la transferencia semieliptica tipo Hohann hacia la luna.
ORBITA CIRCULAR ‘

SEHIELIPTICA

Fig. No .69.
Transferencia tipo HOHMANN desde la tierra hacia la luna

Sin embargo la transferencia tipo Hohman generalmente requiere el
minimo consumo de energia, los calculos son extremadamente mads complicados que
aquellos para la simple trayectoria de'la linea recta  discutidos anteriormente. La
velocidad de la orbita (Vco), y la altitud de la orbita sobre la superficie de la tierra

" (Vco), son descritos por:

1/2

_ o
Véo = Re X (m) (2205)

El cual es obtenido por la ecuacion de la atraccion gravitacional terrestre, y la fuerza
subiendo desde la aceleracion centripeta. Sin embargo, en orden a ubicar un vehiculo
en 6rbita circular, el cohete debe de realizar una vuelta de gravedad, como se ilustra
en la fig. No .70 en vez de la aceleracion de la ecuacion No. 2.154, el movimiento

durante la parte activa del vuelo es gobernando por:

MdV =V am M 6 2.206
i edt Jo X cos (2.206)
Donde:

0= es el d4ngulo entre la direccidn de vuelo y la vertical
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N\ EMPUJE

Fig. No.70

Vuelo propulsado actuando la gravedad de retorno

El movimiento es ahora bi—dimensional, y la ecuaciéon N°2.206, debe ser integrada
numéricamente en ambas dimensiones, desde la variacién del angulo © con la posicién y/o
tiempo, dato no conocido. EL. mayor problema es decidir donde va a empezar a actuar la
gravedad de retorno durante la parte activa de vuelo en orden al deslizamiento dentro de una

" orbita circular con (Vco) y (Zco),valores estos que satisfacen la ecuacién No.2.205,después
de la combustién, él primer término de la ecuaciéon No.2.206 cae fuera, pero el factor Cos ©

persiste durante el periodo de vuelo por inercia (por deslizamiento).

2.8.14 RESUMEN SOBRE LA GRAVEDAD DE RETORNO Y ORBITAS
CIRCULARES

1. Durante el vuelo ascendente, el crecimiento en altitud y velocidad del cohete depende de:

a) (go)=La aceleracion gravitacional en la superficie del planeta local.

b) (Vi)= La velocidad de salida (medida relativo al cohete), en la seccion de salida de la
tobera.

¢) (m)=Larelacion de la masa del propulsante a la masa total de la etapa, en la ignicion.

d) (B)=Larelacion de quemado de la masa.

2. La velocidad (V,), depende de los reactantes, de la mezcla de reactantes, de la presion en la

cadmara de combustion y de la geometria de la tobera.
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3. Las relaciones grandes de quemado reducen la cantidad de energia gastada en el esfuerzo

para llevar consigo el propulsante no quemado.

4. Las relaciones grandes de quemado producen grandes aceleraciones, para operaciones

seguras las aceleraciones deben ser limitadas.

5.El problema de la determinacién de la minima masa de propulsante requerida para una

Misién de la tierra a la luna puede ser estudiada en dos niveles de complejidad:

a) Un aterrizaje con estrellamiento
b) Un aterrizaje suave.
Y en otros dos nuevos subniveles:
c) Con tiempo de retardo de ignicion cero entre las etapas.
d) Con tiempo de retardo de ignicidn finita entre etapas.
Y aun en dos nuevos subniveles:
e) Cuando la relacién de masas: (propulsante/estructura), es igual para todas las etapas.
f) Cuando la relacion de masas: (propulsante/estructura), se calcula de acuerdo a la

-ecuacién No.2.204.

La mision puede ser realizada con cohetes de 1 o 2 etapas admitiendo que (Ve) asuma
valores grandes y presentando valores inalcanzables.
Un hecho interesante en el problema que nos guia la blisqueda del propulsante minimo es €l

hecho de que la logica no es muy clara..

29 COHETES DE COMBUSTIBLE SOLIDO
2.9.1 COMBUSTIBLES SOLIDOS Y POLVORAS - INTRODUCCION

En este punto se examinan los siguientes aspectos de la combustion de los combustibles

s6lidos y pdlvoras:
-La temperatura de la llama adiabatica.
-Los combustibles sélidos como propulsores de cohetes.

-Las pdlvoras como propulsores:
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Las pélvoras y combustibles solidos en forma de polvo fundido, pueden descomponerse de
* tres maneras: La combustion ocurrird cuando esto se queman en presencia del aire. La
mayoria de las pélvoras se queman tranquilamente, con poca llama y humos. Cuando son
quemados en un espacio confinado, en ausencia de oxigeno el quemado es explosivo. La
descomposicién tiene lugar en la superficie de los granos de la pdlvora, la capa de
descomposicion se mueve a alguna velocidad a través del recorrido dentro del cuerpo de la
pélvora. El polvo fundido se comportara de manera similar. La presion en el recipiente crese
rapidamente causando un efecto explosivo. La detonacién es més rapida que la explosion,
tanto como la explosion es més rédpida que la combustion. La detonacidn es violenta, la masa

total de la pélvora se descompone casi instantdneamente.

La explosion ocurre en motores cohete y en los cafiones de los fusiles. La detonacion es
esencial para propésitos de explosion. En cafiones la detonacion romperd la cdmara de la

polvora.

Las polvoras y los combustibles sélidos fundidos pueden producir una presion muy alta en

virtud de su gran densidad, comparado con los reactantes gaseosos.
2.9.2. LATEMPERATURA DE LA LLAMA ADIABATICA

Para describir la rutina que se puede emplear para calcular la temperatura en los productos
gaseosos, que siguen a una combustion adiabatica de una pdlvora en un espacio confinado,

examinaremos lo que ocurre cuando se quema la celulosa decanitrato:

C24 H3o 020(NO2)10

Noétese primeramente que: 63 dtomos de oxigenos pueden requerirse para oxidar todo el
carbon e hidrogeno, para obtener CO; Y H;O, pero solamente se dispone de 40 atomos de
oxigeno. En vista de esta deficiencia, el producto de la mezcla de gases puede ser

representado con exactitud por:
n,0 +n,C0, +n3H,0 + n,H, +ngN, (2.207)
Y el equilibrio quimico se mantiene por la reaccion 1 llamada “GAS DE AGUA”
CO+H,0 ————= C(CO0,+H, (2.208)

Para un volumen constante de combustion adiabética, la ecuacion de energia para la

temperatura (T) de la llama es:

U pélvora = Up (1) (2 209)
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Debido a la alta densidad de a pdlvora que se asumid era de 1 gr/cm3, a menos que se
especifique de otra manera, comparado con el aire, la masa del aire en los reactantes debe ser -
ignorada. A la energia interna de la poivora puede ser asignada a un nimero consiste con los
valores para los gases de las tablas, usando la definicion termodinémica para el calor estandar

de formacion para la celulosa decanitrato.

Ahe” = (Rpsipora — 24he — 15hy, — 20h¢, — Shy,) (2.210)

298

De tablas:

Ahs” = -2, 803.000 KJ/Kmol

Insertando el valor de la entalpia apropiada en la ecuacién (2.210)
h poivora (298) =11,226.000KJ/Kmol.

Para los sélidos: u =h, porque los términos (pv) son pequefios, de aqui que la ecuacién de la

energia:
11226000 = Uy (T) (2.211)

Puede remplazar a la ecuacion (2.209). Para el niimero de moles que ocurre en la energia

interna de la mezcla de productos, tenemos 5 ecuaciones:

ny +2n, + ny =40

ny+n, =24
n, +n, =15
ng =25
_ :j : Zi (2.212)

Las tablas dan la ecuacién que aseguran un valor para k para una (T) asumida. Eliminando
tres de los cuatro nimeros de los moles desconocidos por sustitucion en la ecuacion de accién
de masas, resulta una ecuacién simple cuadrética, y el calculo de la composicién de equilibrio

es simple. Nétese que el nimero de los moles total (N) sera.

N=ny+n;, +n3+n,+ns=24+15+5= 44
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Es constante, independiente de la composicién. También la composicién es independiente de
la presidn, puesto que la (p).no. ocurre en la ecuaciones (2.212).El niimero total de moles es
constante porque no hay cambio en el nimero de moles en la ecuacion (2.208). Resolviendo
la ecuacion la ecuacion (2,209) por el esquema que alcanza un intervalo medio, discutido en

el apéndice, la temperatura de la llama es 3225k y las fracciones morales son:

Xco =0.420
Xcoz=0.126
Xy, =0.103
Xp,0 =0.238
Xy, =0.114
1.001

L a presion total correspondiente se pude estimar a partir de la ecuacion ideal de los gases:

Suponiendo que se quema 1 mol de pélvora, entonces N es igual a 44 moles, la masa de la
pélvora es 1098 gramos y ocupa un volumen de 1098 cm3 suponiendo que la pélvora
ocupol/10 del volumen del recipiente antes de la ignicién (considerando como una carga de

0.1), entonces el volumen del recipiente sera:
V =10 x 1098 = 10980cm? y
P = 1060 atm, usamos:

cm3atm

= 82.05
R =82.057 e

Esa presion predicha es suficientemente alta para garantizar un calculo alternativo usando la

ecuacion de co-volumen:

P= (2.213)

Donde: v = es el volumen por el mol
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_V _10980 cm®
vE N~ 44 mezcla de mol

El valor de (b) puede ser aproximado pesando los (bi) para cada gas por su fraccién molar:

b= ZXL-b,- (2.214)
Tomando los valores de (b;) del apéndice:

TABLA No. 20
FRACCIONES MOLARES DE ALGUNOS GASES

GAS b;(cm3 /mol) X xib;

- CO 31 0.420 13.02
Co, 31.3 0.126 3.94
H, 21.7 0.103 2.24
H,0 18.7 0.238 4.45
N, 30 , 0.114 3.42

m3

Total = 27.1 —~

mezcla de mol

_ 250
y: P =1060(atm) % (250—27.1)

P= 1190 atm.

Presumiblemente este segundo valor es mejor aproximaciéon que el niimero anterior si se

repite el calculo de la temperatura de la llama para una mezcla totalmente disociada que

contienen:

C0,C0,,H,, H,0,0,,NO,0,H,0H, N>

La nueva temperatura se encontrara dentro de uno por ciento (1%) de 3225) °K. La razon para

coincidencia es el efecto de inhibicion de una alta presion en las reacciones de disociacion.

Cuando la cantidad de oxigeno en la molécula de pdlvora alcanza, o excede la cantidad

requerida para oxidar completamente todo el C y el H a CO, y H,O el producto de la mezcla

de gases puede ser representado para las siguientes especies: CO, CO,, H,, H,0, 0,, N,

El método descrito para la celulosa decanitrato puede ser aplicado a cualquier pélvora para la

cual se conoce el calor de formacion.
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2.9.3 COMBUSTIBLES SOLIDOS COMO PROPULSANTES DE COHETES

Las polvoras, fundidas, dentro de una vaina sélida, son empleados como combustibles de
cohetes. Al igual que los combustibles, liquidos, la descomposicion produce una mezcla
gaseosa a alta presion y temperatura, el cual desarrolla una fuerza de reaccién de empuje que
fluye a través de una tobera convergente- divergente. Hay una diferencia significativa entre
los combustibles liquidos y so6lidos que son usados en cohetes. En motores cohete de
combustible liquido la velocidad del flujo de gas a través de la tobera esta controlado por la
velocidad a la cual el combustible y el oxigeno son bombeados dentro de la cdmara de
combustién (uno de los mayores. problemas en el disefio de motores cohete de combustible
liquido es hermanar la relacion de quemado y las relaciones de bombeo. Este problema no ha
sido discutido, porque su solucién conduce al andlisis dentro del campo de la cinética de
reaccion).En un motor cohete de combustible sélido, la velocidad de la descomposicion
depende de la composicién del combustible, la geometria del molde y la presion y

temperatura prevista en la cdmara de combustion.

La fig.N°71., lustra un motor cohete de combustible sélido con el combustible moldeado
dentro de un cilindro, el cual se quema como si fuera un cigarrillo cuando se prende sobre la

cara totalmente expuesta.

Examinando la performance de un motor debemos considerar dos velocidades de flujo: mg,
la relacion de la masa de flujo de gas continuo a través de la tobera, y md, la relacién de la

masa de la descomposicion del combustible. De la ecuacion (2.182), tenemos:

_ MW
g = TAp. o (2.215)

Donde:

At = Area de la seccion transversal en la garganta de la tobera.

MW = Peso molecular de los gases.

T, = Temperatura de la cdmara de combustién.

' = Funcion de la relacion del calor especifico del gas (ver ecuacion 2.182).

p.= Presion en la camara de combustion.
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Como descubrimos en la seccion previa, Tc no estd influenciada por pc, para combustibles
con deficiencias de oxigeno. Consecuentemente si se asume que Tc es virtualmente constante,
entonces la relacion del flujo de masa, en la parte de la tobera del motor es directamente
proporcional a la presion, (la ecuacion 2.215) se aplica al sistema de flujos que alcanzan la
velocidad acistica en alguna seccién At, lo cual es cierto para motores de combustible

s6lido).
L a relacion de descomposicion de masa pude formularse como:

Ty = p A v ‘ (2.216)

Fig. No. 71

Cohete de combustible sélido

Donde:
p = Densidad del combustible fundido.
A= Superficie sobre la cual la composicion tiene lugar.

Vs = Relacion (cm/s, por ejemplo), a la cual la zona de descomposicién se mueve dentro del

combustible moldeado, en el direccién normal a A.

Se encontré experimentalmente la relacién de regresion superficial (vs), para correlacionarlo

con la-presion de la cdmara de acuerdo a:
vs=ap" (2.217)
Donde:

a ,n= Son aproximada constantes, sus fnagnitudes son fijadas por la composicién del
combustible y por consiguiente pueden ser ajustados alterando los ingredientes totales como:

Pélvora, ligante, aditivos, etc. que van dentro de la masa fundida.
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Claramente pera la operacién de un motor cohete estable debemos tener que:
My = my (2.218)

La Fig. N°.72,, ilustra dos posibilidades que pueden surgir. En la fig.No.72.a, la operacién es
inestable si n>1 en la ecuacion (2.217).Si la presion se eleva por encima del valor asociado
con la interseccion, que es el punto de operacién deseado, la relacion descomposicién se
incrementara mas rapidamente que la velocidad que la velocidad del flujo del gas y el motor
(tedricamente)explotara. Por otro lado en la figura No.72a, si la presion desciende de bajo de
la interseccidn, el resultado serd un decremento estable en la velocidad de descomposicion y
la reaccion superficial (tedricamente) cesar. Cada n<l.como en la Fig.No.72b., la operacion

sera estable.

La manufactura de combustible de pélvora solida moldeada es un gran sub-tecnologia. Los
propelentes pueden ser producidos con (n) valores que cubren el rango de 0.2 a 0.7 y con
velocidades de regresion superficial que pueden variar ampliamente, para la mayoria de

cohetes (v;) cae en el rango de 0.25 a 1.5 m/s.

Los combustibles sélidos tiene algunas ventaja distintiva cuando se les compra con
combustibles criogénicos, tales como oxigeno liquido e hidrogeno liquido. La facilidad de
almacenaje por largos periodos es una ventaja obvia, mientras que los combustibles liquidos
son bombeados a velocidades estables y por consiguiente produce empuje constante, las
pélvoras pueden ser moldeados a una variedad de formas, tal que la superficie del
combustible que se descompone, (A) en la ecuacién (2.218), no es necesariamente constante,

pero puede cambiar con el tiempo en algln aspecto predeterminado.

4 4

n>1 n<i
.E_‘: d P .E.t,: y 7"73
‘; -~ -
E & :
(INESTABLE) (ESTABLE)

Y

Y

Pc
@ 73

Fig.No.72.
Cohete de combustible sélido (mostrando el comportamiento de un motor estable e

inestable, dependiendo del valor de n, en la ecuacion (2.219)
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La fig.No.73 es un ejemplo, cuando el combustible moldeado estd en un cilindro profundo, y
la superficie de descomposicidn se extiende sobre la superficie mas interna segiin se indico.
(A), se incrementara con el tiempo asi como el empuje. Se disponen de una variedad de
perfiles (empuje-tiempo), sin embargo para alcanzarlos el area superficial propuesta debe ser

encendida rapida y exactamente, (de lo contrario no se garantiza los calculos).

F 3

EMPUJE

AGUJERO

- # EMPUJE
PROGRESIVO

\

T IEMEQ

Fig.No.73

Motor cohete de combustible sélido, y su curva (empuje-tiempo) asociado
2.9.4 POLVORA COMO PROPULSANTES

Las pélvoras han sido usadas durante centurias para propulsar proyectiles de cafiones y
fusiles. La larga historia no ha eliminado la necesidad de informacién empirica sobre las
caracteristicas de descomposicion de una pélvora, cuando las predicciones exactas sobre la
trayectoria de vuelo del misil hacia el objetivo no se cumplen exactamente. La balistica
interna es concertada con el movimiento de un proyectil segiin se mueva en el tubo del cafién,

aqui examinaron el problema son simplificaciones.

Un proyectil se mueve bajo la accidn de presion en su superficie y las fuerzas que actiian entre
el proyectil y el tubo del cafién. Consideremos primeramente la presion que los gases
producen por descomposicion de la pélvora expulsada. En la Fig. No 74.a., una particula de
gas con masa (m) y velocidad(c), se mueve hacia un piston estacionarlo con superficie (A), a
una distancia (l) desde la parte final del cilindro. Si la colision con el pistdn es perfectamente

eléstica, el cambio de momentum de la particula serd: 2mec.

Si hubiera N particulas en el cilindro, entonces podemos asumir que una tercera parte se
mueve normalmente hacia el pistén, esto es, no hay direccién preferida, una circunstancia

sustentada por la observacion es que la presién en la superficie interna entre el cilindro y el
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piston es uniforme en todas partes. El nimero de particulas que colisionan con el pistén

estacionario por unidad de tiempo es:

b) Piston en movimiento

Fig.No.74 a) Piston estacionario

Tal que el cambio de momentum en el gas por unidad de tiempo es:

1 1 4 '
§ch2 I 4 (2.219)

Esta es también la fuerza que ejerce el gas sobre el piston, dividido por el drea A. Tenemos a

la vez la presion ejercida por el gas sobre el piston:

1 Nmc?
= (2.220)

Donde:

V =A.L =Esel volumen del cilindro. La ecuacidon (2.220), se puede considerar un triunfo de
la teoria cinética.

Puesto que: PV=NRT, la velocidad de la particulas se puede encontrar de:
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Donde:

R= Es la constante universal de los gases=8.314KJ/kmo1.K.

MW= Es el peso molecular del gas.

Entonces:

¢ =158 MTW(’?) : (T en K) (2.221)

a 3000 °K, por ejemplo las velocidades son:

TABLA No. 21
PESO MOLECULAR Y VELOCIDAD DE COMBUSTION PARA ALGUNOS GASES
GAS : MW ‘ ¢ (m/s)
H, 2 6000
H,0 18 2000
CO 28 1600
co, 44 1300

En Una mezcla de gases como todas las particulas estan a la misma temperatura, entonces la
ecuacion (2.221) se aplica para cada gas .Consideremos ahora la fig. No.74b., una situacién
diferente donde. el pistén se mueve hacia derecha con velocidad (v).El andlisis que aqui
damos debe ser revisado minuciosidad. Primero examinemos el cambio de momentum que
resulta de la colision de un particulas con masa (m) que se mueve con velocidad (c¢) normal al
pistén medido con respecto a la pared del cilindro. Para un observador que se mueve con el
piston esa particula parece que se aproxima con velocidad (c-v) y revota con la misma
velocidad, puesto que la colisién es elastica. El observador registra para cada colision el

colisién el cambio de momentum:

2m(c — v) (2.222)

Para un observador estacionarlo, la particula parece aproximarse al piston con velocidad (v) y
puesto que ambos observadores deben reportar el mismo cambio de momentum, en la carcasa
estacionaria de referencia, la particula rebota con velocidad (c-2v). Puesto que el piston estd

en movimiento hay una transferencia de trabajo entre el gas y el piston y un cambio de
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energia del gas. La energia del gas es totalmente cinética. Como se vio anteriormente el
niimero de particulas que colisionan con el pistén en movimiento en el intervalo de tiempo

(dt) es:

N X d dt

3 2L
y en ese intervalo de tiempo:
Decrecimiento de la energia cinética = % X Z—CL? [c? = (c = 2v)%]dt
Decrecimiento de la energia cinética = %chz % (1 - Z) (2.222,)

El trabajo hecho por el gas sobre el piston, w, durante el intervalo de tiempo ( dt ) es:
W=pxAxvxdt (2.223)

Donde:

p = presion que el gas ejerce sobre el piston.

Igualando el decrecimiento de la energia cinética con la transferencia de trabajo, usando la

ecuacion (2.220), tenemos:
v
p=P (1 — E) (2.224)

Aqui:

P = Es la presion estdtica que deberia ser registrada en cualquier superficie estacionaria
(donde el piston se mueve hacia dentro, el signo de la ecuacion (2.224) cambia de menos a
mas), puesto que la velocidad en la boca del tubo en revélveres y cafiones puede ser del orden
de 1000 m/s, el factor de correccion (v/s) puede ser sustancial y debe entrar en un cuidadoso

andlisis del movimiento del proyectil en el del cafién.

Como ejemplo ilustrativo si se dalas siguiente condiciones:
Masa de la bala =43.5 gr.
Masa de la pélvora =12.9 gr.
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Longitud del tubo del cafién = 0.762m.

Seccidn transversal del drea del cafién =3. 22 cm?2.

La pdlvora es decanitrato de celulosa, segun la seccion 2.9.2. En rifles reales el cafién
contiene una ranura helicoidal interna que le da giro y estabiliza el comportamiento del
proyectil durante el vuelo libre, después que este abandona el cafién, se requiere de una fuerza
F para arrancar el movimiento de la bala ,y se necesita una fuerza algo menor F’ para vencer

la friccion entre la bala y el cafion. Estos items ser&n ignorados.
Para completar el esquema del problema necesitamos especificar el factor de carga (A):

_ Volumen inicial de la pélvora
"~ Volumen de la cimara de la pblvora

Y debemos especificar de alguna manera la caracteristica del quemado de la po6lvora. Se
puede escoger el factor de carga entre 0 y 1.Puesto que la masa de la polvora es fija al igual
que su volumen, asi el (A ) fija el volumen de la cdmara de la p6lvora. Durante €l movimiento

en cualquier instante, la presion estatica detras de la bala se calcula a través de la ecuacién:

p=_1_ (2.225)

En la cual:

V =volumen ocupado por los gases de la pélvora.

V =volumen de la cdmara de la pélvora +volumen del cafién detrds de la bala —volumen de la
Pélvora aun no quemada.

N= Numero de moles del gas. .

b = Co-volumen (seglin la ecuacién (2.214).

Al igual que las caracteristicas de quemado de la p6lvora, la disposicion més simple es asumir
que n=o, en la ecuacion (2.217), con (a) en esa ecuacién constante; la relacion de quemado
serd constante. Sin embargo podemos imaginar que la relacién de quemado es susceptible de
manipuleo. Una podlvora finamente dividida con wuna relacién grande de érea
superficial/volumen, puede esperarse que se queme mas rapidamente que la misma pdlvora

con una relacion menor.
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La Fig. No. 75. llustra las variaciones en el tiempo para la presion estatica P, la relacion de
presiones: p/P (2.224), la velocidad de la bala (v) para A = 0.6, y un tiempo de quemado
total de 1/1000 segundos.

La velocidad en la boca del cafidn es alrededor de 800 m/s. La forma en que P emerge con el
tiempo es caracteristica de los célculos balisticos internos. La forma de la curva cambiara si la
relacion de quemado es una funcion de P. El calculo procede de dividir el tiempo de quemado
en un numero de intervalos de igual tamafio (el efecto de los intervalos iguales sobre los

resultados necesitan ser investigado).

Durante el periodo de quemado la presién estética P cambiara segtin el resultado del quemado
y del movimiento de la bala, los célculos muestran algin aspecto de quemado progresivo
discutido anteriormente, excepto que para un motor la posicién del pistén es funcion del
tiempo, mientras que un revolver el objetivo es determinar la posicién de la bala en funcién

del tiempo. Con la bala momentdneamente estacionaria la ecuacion de la energia seré:
Up(T) = Up(T + AT) = Q (2.226)

Donde:
U, = Denota la energia interna de los gases de combustion
Q = Energia extraida (relevada)
Q = f X M, X Upgivora (2.227)
Donde: f denota la fraccion de la masa de la pdlvora inicial Mp, el cual se quema en el
intervalo de tiempo At, produciendo un cambio de temperatura AT, cuando el proyectil se

mueve, la ecuacion de la energia seré:
Up(T) = Up(T + AT) = p X AX v X At (2.228)

Como (p) calculado desde la ecuacion (2.224), (v) denota la velocidad de la bala y (A) denota
la seccion transversal del area del tubo del cafién. Notese que en la ecuacion (2.226), los
términos de energia estdn asociados con las masas diferentes del gas, mientras que en la
ecuacion (2.228), la masa del gas es idéntica para ambos términos. Para un tubo de cafion

horizontal, el cambio de velocidad de la bala se deriva de:

MyAv = (p ~ Darm)AAL (2.229)
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Fig. No. 75

Calculos del disparo de un cafion, D = 0.6, Tiempo de quemado 1/1000 segundos

Donde: Pym denota la presion ambiental, y Mb denota la masa de la bala. Nétese que el gas no
se expande isoentrépicamente cuando la bala se mueve. Esta es una consecuencia de la
ecuacion (2.224). Cuando un gas es comprimido y luego expandido a su volumen original por
un piston que se mueve a una velocidad infinita, el trabajo requerido para la compresion no se
recupera durante la expansion, y el gas es mas caliente al final del golpe de la expansion. El

gas no realiza un ciclo.

El factor de carga puede ser alterado, para una masa de pdlvora fija, cambiando el volumen
de la camara de polvora. El tiempo de quemado puede ser alterado para la misma pélvora
cambiando el tamario de los granos de la pélvora. Los efectos separados de esos pardmetros
sobre la variacion de la presion estdtica con el tiempo se ilustra en la figuras No. 76 y 77. Las

curvas estan disefiadas solamente para el periodo de quemado.

Incluyendo el Co — Volumen, el factor (b) incrementa la presion estatica calculada, como en

la ecuacidn (2.225), mientras que la inclusién de la velocidad decrece la presion (p), que actiia
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sobre el piston como en la ecuacién (2.224), los efectos de esta Gltima son més grandes que

los del primero, como indican los niimeros de la tabla No. 22.

Las velocidades en la boca del cafién en la primera columna estin basados en la presion
estética, calculado a partir de la ecuacién ideal de los gases: PV = NRT, que actda para mover
la bala. En la segunda columna estén incluidas, el factor de co-volumen y la correccion de la

velocidad de la bala.

P(atm) 41 gf“\,

3000

‘A =06

. Fin del gquemado

TIEMPO : 1/1000 s

Fig. No. 76

Efecto del tiempo de quemado sobre la presién estitica (p)

‘| PIEMPO DE QUEMADO = 0,001 s

Fin del
quemago

R R

TIEMPO : 1/1000 s

Fig. No. 77

Efecto del factor de carga sobre la presion estatica (p)
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TABLA No. 22

COMPARACION DE LOS CALCULOS DE LA VELOCIDAD EN LA BOCA DEL
CANON (m/s) FACTOR DE CARGA = 0.6

Tiempo de quemado

Ignorando el co-

Incluyendo el co-

(segundos) volumen y la volumen y la
velocidad de la bala | velocidad de la bala
0.0005 1030 856
0.00075 977 822
0.001 929 789
0.00125 884 758
0.0015 842 713

La Tabla No. 23, ilustra como la carga y el tiempo de quemado se combinan para producir

diferentes velocidades en la boca del cafién y picos depresién. En cuanto se incrementa el

tiempo de quemado, tanto la velocidad de la boca del cafidn y el pico de presion, disminuyen

para todos los factores de carga. De otro lado para un tiempo de quemado dado, la velocidad

en la boca del cafién muestra un maximo, mientras que el pico de presién se incrementa

lentamente con el incremento del factor de carga.

Un tiempo de quemado corto y una carga grande producird la mas alta velocidad en la boca

del cafion, pero el precio que se paga es el alto pico de presion, con la posibilidad de dafio al

tubo del cafién y a la cdmara de la pélvora.
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CAPITULO 11
DISENO DE UN MOTOR A REACCION DE PROPULSOR LiQUIDO

3.1 DISENO DE UN COHETE DE COMBUSTIBLE LIQUIDO
MONOPROPULSANTE (A BASE DE PEROXIDO DE HIDROGENO):

El presente disefio se basa en la descomposicion del peréxido de hidrogeno H,O-, concentrado
(al 95% + 5% de agua) ,en oxigeno (0;) y vapor de agua sobrecalentado (a 972 °C) con la
ayuda de un catalizador (di6xido de manganeso en pellets) los productos de. la
descomposicién se expansionan en una tobera convergente-divergente y proporcionan el
empuje necesario para que el cohete sea disparado desde su rampa de lanzamiento, para
presurizar el peroxido de hidrégeno se utiliza un tanque de gas inerte (Nitrogeno a 200 bar) de
presion con un reductor de presién de 200 bar a 25 bar.

DATOS INICIALES:

- Empuje esperado = 400 Kg.

- Tiempo de descomposicidn estimado = 36 segundos.

- Carga util estimada =20 Kg.

- Impulso especifico = 120 kg.s/kg (probado experimentalmente)

3.1.1 -Flujo de masa necesario (Gy):

E 400 Kg

GZ:E= 120 Kg.s/Kg

= 3.33 kg/s

3.1.2 Velocidad real de los gases a la salida (Ve):

_ExG _ 400Kgx9.81m/s?
T Gy 120Kg.s/Kg

Ve = 1178.38 m/s

3.1.3 Relacion de presion de salida a la presion de ingreso (ps/po):

ps _ lbar

= = 0.05
po 20 bar 0

De las tablas de relaciones isoentropicas unidimensionales tenemos:
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M | A/A* | plpo oo T/To

2.6 2.9 0.05 0.118 0.425

3.1.4 Numero de Mach tedrico a la salida (Ms) :

Ms=12.6
' 1,0 = r
% .
22 o =% - —
d > +
1,0

T (K)
To = 1245 L

Fig.No.2
pe=1 bar /
T‘S: 565
T6=529.125 }Fr-z

Fig. No. 78
Esquema del vaporizador con la tobera convergente-divergente y la expansion de los

gases en el diagrama T-S

3.1.5 Temperatura teorica de los gases a la salida (Ts):

T
T—S =0.425 - Ts = 0.425xTo = 0.425 x 1245 = 529.125 K = 256.125°C
0

3.1.6 Velocidad tedrica de los gases a la salida (Ws):

Ws = /2x Cp (To—Ts) = /2 x 1003.5 x (1245 — 529.125) = 1198.65 m/s

3.1.7 Temperatura real de los gases a la salida (Ts'):

Eficiencia de expansion de la tobera: neg, = 0.95 (asumido)

To—Tsr ,
Nexp = TZ_TSS - (To - Ts') = Ngep(To — Ts)

Ts’ = To — Nexp (To — Ts) = 1245 — 0.95(1245-529.125) = 564.91875 K
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TABLA No. 23

COMBINACIONES DE TIEMPO DE QUEMADO Y CARGA PARA OBTENER
DIFERENTES VELOCIDADES Y PICOS DE PRESION

Tiempo de Carga( A )
Quemado 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7
(segundos)
0.0005 813 (1) 833 846 854 857
(2204) (2574) (2981) (3483) (4133)
(2)
0.00075 791 806 815 818 821
(1684) (1974) (2303) (2696) (3224)
0.001 771 782 788 789 787
(1403) (1649) (1925) (2282) (2774)
0.00125 746 757 760 759 756
(1213) (1427) (1665) (1960) (2396)
0.0015 724 732 732 730 726
(1078) (1513) (1513) (1807) (2160)

(1) Velocidad en la boca del cafién en metros por segundos.

(2) Pico de presion en atmosferas.
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Ts*=565K

3.1.8 Velocidad real de los gases a la salida (Wsl) :

Ws' = \/2 xCp (To—Ts") = JZ x 1003.5 (1245 — 565) = 1168.23 m/s
3.1.9 Gasto masico por la tobera ( Gy):

Gy = E = 3.33 Kg/s (Ya fue calculado anteriormente)

3.1.10 Empuje del motor cohete (E) :

G 3.33Kg/s
L Ws = g/

E 7 xWs 9.81m/$2x1168 3m/s 96.56 Kg
3.1.11 Impulso especifico (le):
le = E  396.56 Kg 119.09 kgxs
TGy 333kgfs U T

3.1.12 Gasto especifico de combustible (G.)

Gyrx 3600 3600 3600 Kg
e = = = = 30.23
E le 119.09 Kg x s

3.1.13 Relacion perdxido de hidrégeno(H,O,)/ nitrogeno (N2), 7(x,0,/n,)

2.7 (Probado experimentalmente)

|4 mH,0
T(Hzoz) — l(/HZOZ) — M(H302) _
N, (N2) MY(N32)

3.1.14 Tiempo de "combustién" (descomposicion) esperado (t.)
Te =36 s (dato inicial)

3.1.15 Masa total de propulsante (Mp):
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Mp = m@,0,) + M, =t x G =365x333Kg/s =120Kg
3.1.16 Masa del peréxido de hidrogeno (my,0,)):
M(H,0,) = 2.7 XM(,) e vreeen (D
Ademas
M0, + My = 120Kg ... ... (2)
Remplazando la ecuacion (1) en la ecuacion (2):
2.7xm,) + mpy,) = 120 Kg

3.7m,) =120 Kg

mey,) = 12:_;{9 = 32.45 Kg (Masa del nitrégeno)

My,0,) = Mp —my,) = 120 Kg — 32.45 Kg = 87.55 Kg. ( masa del peréxido )

3.1.17 Volumen que ocupa el perdxido de hidrégeno a 25 bar (Vy,0,)) ¢

Peso especifico del perdxido de hidrégeno:

kg 1 litro
litro > 1000 cm?

Shp0,) = 1445 =0.001445 Kg/cm?3

v _ m(Hzoz) _ 87.55 Kg
H202) = 50y 0.001445 Kg/cm?

= 60,588.235 cm?

Digamos:

Viryo,) = 60,600 cm? = 60,6 litros (Perdxido de hidrogeno)
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3.1.18 Volumen del tanque de nitrégeno ( V(y,)) :

Vin,o,) 60,600 cm?
= = = 4,4 3
(Vivy) % 57 22,444,444 cm

Digamos:
(Vi,)) = 22,500 cm® = 22.5 Litros
3.1.19 Dimensiones del tanque de peroxido de hidrdégeno:
Datos iniciales: Di = 250 mm @(didmetro interior).
VHZOV2 = 60,600 cm® Volumen del tanque

Volumen de las 2 partes semiesféricas (Vesfera):

4 3_4 3 3
Vesfera=§x7rxr =§xnx(12.5) = 8181 cm

Volumen de la parte cilindrica central ( V.):
Ve = V0, — Vesfera = 60,600 cm3 — 8181 cm3 = 52,419 cm?
Longitud de la parte cilindrica central (L):

nxDizL L 4xVec 4x52,419 cm3
xL->L=

= =106.79 cm
¢ 4 mxD}  mwx25%cm?

L=107 cm= 1070 mm
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/1' ‘\\ o Py
- 7 1\
| ! ! \
| } ] i1 Tanque de
| Ta“f'“.g de | I| nitrégeno
| : gzroxl ° | || comprimido
r?' rﬂﬂgwl hidrogeno |
e | | ' !
| | |
o |
; ! /
7/
\ /
N s/ 125 R
Fig. No. 79 : Fig. No. 80
Tanque de peroxido Tanque de nitrégeno
De hidrogeno comprimido
3.1.20 Dimensiones del tanque de nitrégeno comprimido (N>):
Datos iniciales: Di =250 mm @(didmetro interior)
Vi, = 22,500 cm® (Volumen del tanque)
* Volumen de las 2 partes semiesféricas(Vestera)
4 4 3
Vesfera = XX r3= XX (12.5)3 = 8181 cm

* Volumen de la parte cilindrica central (Vc):
Ve = Vi, = Vespera = 22,500 cm® — 8181 cm® = 14,319 cm®
* Longitud de la parte cilindrica central (L):

 x Di? Lol 4xVe 4x14,319cm?
XL — = =
¢ 4 nxD?  mwx25%cm?

=2917cm =30cm
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L=30cm =300 mm

3.1.21 Dimensiones del generador de gases (vaporizador

0
He t Inyector
4 —
—y
—_— o AN
S Dioxido de manganeso
en pellets,
S o
™ g Plancha con 2gujeros
Casca,
|
, $200 l
0’_"" H!.O
T.9%2C

Fig.No.81. Dimensiones del generador de gases (vaporizador):

3.1.22 Diseiio del tanque de nitrégeno comprimido :
Datos iniciales: pi = 200 Kg/cm?
di = 25cm®
fs. =15

»  Calculo del espesor de la plancha del tanque, considerando el esfuerzo tangencial:

t_pi x di
ET®

1) .

* Considerando una plancha de acero al carbono, SAE 1020

Sy = 3374 Kg/em?



248

iy
RIS
.’/‘i\ A
S =
o
o |.~ & zso::l
8 thl. 2 2.00-_'-3l
" rﬂ—' ‘ boy
J ~— —
t |k —y
] et
= | =
- =
s

Fig. No. 82
Tanque de nitrogeno comprimido

Sy _3374Kg/cm?

— = 2
Ogd = Fs 1t 2250 Kg/cm

Remplazando valores en la ecuacion (1):

__ 200Kg/cm?x 25cm

=1.11cm
2x 2250—K‘gz
cm

t

=11.11mm = 1/2 pulg.
= 12.7 mm.

» Considerando una plancha de acero inoxidable AISI 316
Sy = 2460 Kg/cm?

g = L = 2200 a0 kg em?
= fs 15 g

Remplazando valores en la ecuacién (1):
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__200Kg/cm® x 25cm
© 2x1640 Kg/cm?

= 1.5244 cm = 15.24 mm = 5/8 pulg. = 15.875 mm.

» Considerando una plancha de duraluminio 7075 (T-6)
Sy = 5062 Kg/cm®

S Sy _ 5062 Kg/cm?
= fs. 1.5

= 3375 Kg/cm?

Remplazando valores en la ecuacion (1):

_200Kg/cm?® x 25cm
~ 2x3375Kg/cm?

=0.74cm =74 mm =5/16 pulg.= 7.9375 mm.

» Considerando una plancha de aluminio puro 3003 - H14
Sy = 1476 Kg/cm®

S Sy _ 1476 Kg/cm?
“ = fs. 15

=984 Kg/cm?

Remplazando valores en la ecuacion (1):

_ 200Kg/cm? x 25cm
~ 2x984Kg/cm?

= 2.54 cm = 254mm = 1 pulg
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3.1.23 Diseiio del tanque de peréxido de hidrogeno .

-
(H20,): ,{ x 7‘)\

Datos iniciales: pi = 25Kg/cm? !L"' Q.\q‘/"‘

‘ —

di = 25cm¢ ~ —e=|

#2lso "’|

s =15 -

/ f-_g;c- 25 bor |

appn

» Calculamos el espesor de la plancha del tanque, g —-{

considerando el esfuerzo tangencial: o ¢ _-:

e 3

_pl x di —

t= 2x Oad (1) ::

—-I

—lpn

—

» Considerando una plancha de acero al carbono, SAE
1020:

(P

@‘Tm TN
For ‘ )

s

<7 4

Sy = 3374 Kg/cm?
' Fig. No. 83
Tanque de peroxido de
Hidrégeno

.= Sy _3374 Kg/cm?
= £, 1.5

Remplazando valores en la ecuacion (1):

= 2250 Kg/cm?

_25Kg/cm® x 25cm
© 2x2250Kg/cm?

= 0.14 cm = 1/16 pulg

t=1/16 pulg. = 1.5875 mm.
» Considerando una plancha de acero inoxidable AISI 316:

Sy = 2460 Kg/cm?
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S Sy _ 2460 Kg/cm?
" fs. 1.5

= 1640 Kg/cm?

Remplazando valores en la ecuacion (1):

_ 25Kg/cm? x 25cm
 2x1640 Kg/cm?

=0.19cm = 3/32 pulg = 2.38125 mm

* Considerando una plancha de duraluminio 7075 (T-6):
Sy = 5062 Kg/cm?

S Sy _ 5062 Kg/cm?
£, 1.5

= 3375 Kg/cm?

Remplazando valores en la ecuacion (1:

_25Kg/cm? x 25cm

2% 3375 Rgjemz 00926 cm = 1/20pulg = 1.27 mm

Considerando una plancha de aluminio puro: 3003 (H-14):
Sy = 1476 Kg/cm®

. Sy _ 1476 Kg/cm?
= £, 15

=984 Kg/cm?

Remplazando valores en la ecuacién No.(1):

_25Kg/cm? x 25cm
© 2x984 Kg/cm?

=0.3176 cm = 1/8pulg = 3.175 mm



3.1.24 Diseiio del vaporizador de peréxido de hidrégeno:

Datos iniciales: pi = 25Kg/cm®
di =20cm9
fs. = 1.5

Calculemos el espesor de la plancha del vaporizador, considerando el esfuerzo

tangencial ;

‘= pi x di 1
T 2x Oad M
Considerando una plancha de acero inoxidable AISI 316 :
Sy = 2460 Kg/cm?
S 2460 Kg/cm?
Y - 9/ _ 1640 Kg/cm?

ad =755 1.5
Remplazando valores en la ecuacion (1):

_ 25Kg/cm? x 20cm
~ 2x1640Kg/cm?

= 0.1524 cm = 1.5875 mm = 1/16 pulg

Considerando una plancha de duraluminio 7075 (T-6):
Sy = 5062 Kg/cm®

Sy _ 5062 Kg/cm?

= = 2
Oad s 1T 3375 Kg/cm

Remplazando valores, en la ecuacion (1):



_ 25Kg/cm? x 20cm
~ 2x3375Kg/cm?

= 0.074 cm = 1/32 pulg = 0.79375 mm

» Considerando una plancha de aluminio puro 3003 (H-14)
Sy = 1476 Kg/em?

Sy 1476 Kg/cm®

— — 2
Ogd = Fso 1 984 Kg/cm

Remplazando valores en la ecuacion (1):

_25Kg/cm? x 20cm

=0.25cm = 1/8pulg = 3.175 mm

2x984 Kg/cm?
t
* o
I ,
2 -
o . 1™ Pis|2sber
O et 5
A —e "
A —f
’ ’
. = —
.' "1 . —.4”
® 200
Fig. No. 84

Vaporizador
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3.1.25 Descomposicion del perdoxido de hidrégeno (H,0,) concentrado a 95 % + 5

% de agua :
2 H,0, — 2 H50 + 0,
100% 53% +  47% (en peso)
* Masa del peréxido de hidrogeno (mpy,0,)

M(u,0,) = 87,55 Kg (ya fue calculado anteriormente)

* Masa del oxigeno proveniente de la descomposicién (my,):

87.55Kg ——  100%
XKg —  47%

47% x 87.55 Kg i
X = 100% = 41.1485 K g de oxigeno = m,)

* Masa del vapor de agua sobrecalentado proveniente de la descomposicién:

87.55Kg —  100%
YKg — 53%

53% x 87.55 Kg
Y = 100% = 46.4015 Kg de vapor de agua sobrecalentado = M(k,0)
0

3.1.26 Caracteristicas del gas mezclado proveniente de la descomposicion al
entrar a la tobera :
Datos iniciales: Volumen = 6,600 cm’

Mme,) = 41.1485 Kg de oxigeno



M0y = 46.4015 Kg de vapor de agua sobrecalentado

p = 20bar
972°C=1245K

3
Il

Fracciones en masa de los gases:

M(n,0) M(H,0) _
9(4,0) = 57 = —— Zm = 0.53
j=11Yy (02) (H20)

g,y = 1—0.53 = 0.47
Fracciones en volumen de los gases:

9(H,0)/UH,0)  0.47/31.996

r(Hzo) = 5_7-=1 g}/uj - 0.53 + 0.47 = 0.667
18.014 ° 31.996
T(Hzo) = 0.667
YoM, _ 047/31.996
T(o)) = ", 9j/ly  _0.53 4 047 = 0333
18.014 * 31.996
T, = 0.333
Peso molecular aparente de la mezcla (Umezcla):
B 1 B 1 B 1
tmezcta = gm0 hu ~ U0ho) U | 053 047

Yo, | Yoy 18014 T 31.996

Umezcla = 22.67
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Constante (R) de los gases de la mezcla (Rmezcta):

o __wR _s8314
mezcla — umezcla - 2267

= 366.74019 J/Kg K
Constante (K) de los gases de la mezcla (Kmezcla) :

K0y = 1232 a T =972°C } K. o= 1.2675
mezcia '

Ko,y =1303 a T=972°C

3.1.27 Calculo de Ia tobera convergente-divergente (De Laval).
El peroxido de hidrogeno se descompone en el vaporizador, con la ayuda de un
catalizador en vapor de agua sobrecalentado y oxigeno como producto de esta
descomposicion se eleva la temperatura a 972°C = 1245 K, ésta mezcla de gases se
expande en la tobera convergente-divergente, proporcionando el Empuje necesario para
que el cohete abandone su rampa de lanzamiento:

Datos iniciales:

To = 972°C-1245K
Unmezela = 22.67

Rmezcla = 366.74 J/Kg K
Kinezcla = 11,2675

Gs = 3.33Kg/s

po = 20 bar = 20 x 10°
N/m 2

P2 = 1 bar=1x 10’ N/m?
¢ = 0.95

¥ = 10°

Fig. No. 85

Expansién de los gases en la tobera

U)"
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\ -&/Z
H,_O + 02 8 T /—%_’W r
— a— r . —a
T02932C 4 T -ﬁL\J\ N
Pra 20 bor ¥ B
1 2.
xcow. ‘dw.
L+ =400
Fig. No. 86

Dimensiones de la tobera convergente-divergente

*Velocidad tedrica de salida por la tobera (sin pérdidas por rozamiento)

cr= o) aro 1-(2)]

- ( 1.2675
2= 1.2675 — 1

1.2675-1
1 ) 1.2675

366.74 24 1—(—
)x x 1245 50

C, = 1,4239371 m/s
*Velocidad efectiva de salida por la tobera (Cy ):
Cre = B x Cy = 0.95x 1423.9371 m/s = 1,352.7402 m/s

*Temperatura al final de la expansién isoentrdpica (T>):

1.2675-1

k-1 1\ 1.2675
T, =To (pa/po) ¥ = 1245 (—2—0—> =661.6k
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*Temperatura real de expansion (T2 ):
Ty, =To — @2 (T, — T,) = 1245 — (0.95)2 (1245 — 661.6) K = 714.4 K
Volumen especifico real para el punto (2¢) , (Ve ):

Rmezcia X Toe _ 366.74 x 714.4

- —gs = 261999 m’/Kg
2

Voe =

Seccion de salida por la tobera () :

_mxvy, 3.33Kg/s x2.61999m®/kg

= 2
f= Cae 1352.7402 m/s 0.0064495508 m
Diametro del orificio de salida de la tobera (d2):
4o |4Efo_ [4x00064495508 oo oo o
2 T - 3.1416 - m= . mm = mm

La velocidad del sonido se alcanza en el punto (5):

C..=a= 2( 12675 ) 366.74 x 1245
or = 4= 12675 +1) F2°0%*

Cor = a=714.46202 m/s
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“y

Fig. No. 87

Expansion de los gases en la.tobera de Laval

*Velocidad en la seccién minima de la tobera (punto 4):

Conin = D X Y~/ Rmezcia X T, = 0.95 x 1.068 V366.74 x 1245

y=1.068 (para gases perfectos poli atémicos, pag. No.125 de Problemas de

Termodindmica de T. Andrianova).
Cmin = 685.58084 = 685.581 m/s
Temperatura en la seccidén minima de la tobera (Typ):

2 k—1
Trnin = T — 0%(T, = Tp) = To — 0 [To - T, (m)] =To [1 a k+1
1.2675 -1

.= — 2
Tonin = 1245 [1 (0-95) (1.2675+1

)] =1,112.4459 K

Volumen especifico de la seccion minima (vpin):

Rmezcla X Tmin _ R Tmin _ R Tmin _ 366.74 x 1112.4459
Prin " perxteor  PBexpo  0.528 x 20 x 105 N/m?

Vmin

Vinin = 0.3863431 m*/Kg
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Area de la seccién minima de la. Tobera ( fin) -

M X Vpin _ 3.33 x 0.3863431

i = = 0.0018765434 m?
Fnin o ool 0018765434 m

Didmetro de la seccion minima de la tobera (dpmiq):

4xf,, 4 x 0.0018765434
in = J T{ = j — = 0.0488803 m = 48.88 mm

Apin =49 mm @

Longitud de la parte divergente de la tobera ( Ldiv):

Lot dmn 9149
v = 2Tan (y/2) 2 Tan (10°/2)

= 240.0311 = 240 mm

3.1.28 Calculo de los pesos de los distintos componentes del cohete :
*Peso del tanque de nitr6geno comprimido a 200 bar de presiéon. Se construird en
planchas de acero al carbono SAE 1020 de 1/2 pulgada de espesor:

Volumen de la parte cilindrica (V)

v, =z [(De)* — D L
v, = %[(27.54)2 — (25)%] % 30

v, = %[(758.4516) — (625)] x 30

V, = 3144.3792 cm3

Volumen de las 2 partes semiesféricas (V)

V, = %ﬂ [(Re)? — (R3] = %”[(13.77)3 — (12.5)3]
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A
v, = —3—[(2610.9696) — (1953.125)] = 2755.573 ¢cm?

1213 R

300

l
l__

- 128 R

Fig.No.88
Dimensiones del tanque de nitrégeno
Volumen total de la parte metalica del tanque de nitrégeno:

Ving) = Vi + V, = 31443792 cm® + 2755.573 cm?® = 5899.9522 cm3

Peso del tanque de nitrégeno:
P,y = Ya X Vin,) = 7.85 grs/cm® x 5899.9522 cm? = 46314.625 grs
P(Nz) = 46.3146

*Peso del tanque de perdxido de hidrégeno comprimido a 25 bar de presién. Se

construira en planchas de acero inoxidable AISI 316 de 3/32 pulgadas de espesor:

Volumen de la parte cilindrica ( V)

v, = Z—[(De)z — (DD*xL = %[(25.47‘6)2 ~ (25)2]x 107 cm

V, =2019.1362 cm3

Volumen de las 2 partes semiesféricas (V3)

V, = %” [(Re)® — (R)?] = 4—;—[(12.738)3 — (12.5)3]
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l25
4T 227 N

V, = 5 [(2066.8251) — (1953.125)] /’ = \
V, = 476.266 cm® : 1
. |
A |
s I

l
| |
Volumen total del tanque de peréxido de hidrégeno: Q : A o

o
Vo) = Vi + Va = 2019.1362 + 476.266 = i @) :
Vin,o,) = 2495.4022 cm? |2 b |
| |
*Peso del tanque de peroxido de hidrégeno: | |
v )
P4,0,) = Yainox X Y(u,0,) 123.3g R _- /
P(n,0,) = 7.92grs/cm® x 2495.4022 cm®
F254.3¢
Fig.No.89

Dimensiones del tanque de peréxido

De hidrogeno

P(i,0,) = 19763.585 grs = 19.7636 Kg

*Peso del vaporizador. Se construird en planchas de acero inoxidable AISI- 316 de 1/4 de

pulgada de espesor:

Volumen de la parte cilindrica metélica
i
Vi =7 [(De)? - (D?x L
i1
Vi = 7(2127)* - (20)) x 25

Vi = 1029.1249 cm?

Peso de la parte cilindrica:

Py = Vainox X Vi = 7.92 grs/cm3 x 1029.1249 cm3
P, = 8150.6691 grs = 8.150 Kg
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Volumen de la parte superior semiesférica (V2):

Vo =5 x E{(Re) — (RD®) = x £1(10635)° - (10)°]

L ?‘ 29¢ |

#212.3

Y4 .
B ’oo Qb:k
RAN

t\-. -
f

250

% 200

@ 212.3

Fig.No.90

Dimensiones del vaporizador

V, = 42485391 cm?

Peso de la parte superior semiesférica (P,)

Py = Yginox X Vo = 7.92grs/cm? x 424.85391 cm3 = 3364.843 grs.
P, = 3.3648 Kg

Volumen de los bordes empernados (V3):

Vs
Vs = 71(29-8)* - (20)*]x 1.27 = 486.79826 cm’
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Peso de los bordes empernados: (P5):

Ps = Yainox X Vs = 7.92grs/cm® x 486.79826 cm3 = 3855.4422 grs.
P, = 3.8554 Kg.

Volumen que ocupa el diéxido de manganeso en pellets (V4):

7 Di? m (20)2 3
Vy = n x L= 2 x 25 =7850cm

~ Peso del Di¢xido de manganeso en pellets (P4):

Py = Yaisxido X Va = 5.026grs/cm3x 7850 cm® = 39454.1 grs.= 39.4 Kg.
Peso total del vaporizador + el dioxido de manganeso (Pyap):

Pyap. = P, + Py + Py + P, = 8.150 + 3.3648 + 3.8554 + 39.4
Pyap. = 54.77 Kg.

212.
l ¥ 200 | *Peso de la tobera convergente-Divergente (De

Laval). Esta tobera se construird en planchas de
#413 acero inoxidable AISI- 316 de 1/4 de pulgada de
#el.3 I- 1 espesor y soldado con electrodos INOX-A:

l -l I
#1033
Fig. No. 91

Dimensiones de la tobera convergente-divergente

[ e}
400

240

o
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| P212,%F
Peso de la parte convergente: I-—m————-l

Volumen del cascarén conico truncado (Veony):
Vconv4 = Vcono mayor ~ Vcono menor
Datos: DI = 2127cm©®

dl = 6.17cm 0

160

D2 = 20cm @ # H‘S
2 = 49cm ¢ ¢cl.=l-
h = l6cm

Viony = 0.2618 x h[(D? + D,.d, + d2) — (D? + D,.d, + d2)] Fig. No. 92

Parte convergente de la tobera

Veony = 0.2618 x 16[(21.27)% + (21.27) (6.17)% — (20)? + (20)(4.9) + (4.9)?]
Veony = 417.65561 cm?®

Peso de la parte convergente (Pcony) :
Feonv = Yac.inox. X Veony, = 7.92 grs/cm3 x 417.65561cm®
P.ony = 3307.8324 grs = 3.3078 K g.

Peso de la parte divergente:

Volumen del cascardn coénico truncado (Vgiver)

Vdiver. = Vcono mayor ~ vcono menor

Datos: D; = 1037cm@
d = 6.17cm ©
D, = 9lcm 0
d = 49cm @
h = 24cm

Vaiver. = 0.2618 x h[(D? + Dy.d; + d?) — (D + D,.d;, + d3)]
Vaiver = 0.2618 x 24[(10.37)% + (10.37) (6.17)% + (6.17)% — (9.1)2 + (9.1)(4.9) +
(4.9)%]
Vaiver = 365.54841 cm3
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Peso de la parte divergente (Pgiver):

Pyiver = Vacinox. X Vaier. = 7.92 grs/cm® x 365.54841 cm®
Pyiver = 2895.1434 grs = 2.8951 Kg.

®¥ci.*
249

240

Fig. No. 93

Parte divergente de la Tobera
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Peso total de la tobera (Pybera):

Probera = Poonw, + Paiver. = 3.3078 Kg. +2.8951 Kg.= 6.2029 K g.

Peso de tuberias, véalvulas y alineadores (Pyccesorios):

Paccesorios = 10 Kg (estimado),

» Peso del fuselaje. Se construira con planchas de duraluminio de 1 mm de espesor:

Volumen del tubo cilindrico (V¢iiin):

[De? — Di?|x L

NE

Veitin. =
n 2 2
Veitin. = Z[(30) —(29.8)*] x 300

Vcilin. = 2818.008 cm?

Peso del fuselaje (Puselaie),
Prusetaje = Yai X Veum, = 2.75 grs./cm3x 2818.008 cm?

Pfuselaje = 7749.5237 grs = 7.75 Kg



268

AAALTALMLALC A LALAAAA TR AL ALV LI AL A LG L LR Y
LML AL WA N AT LM M BB R G AR R LR TR 5 )

¥298

#2300

A

Fig. No. 94

Dimensiones del fuselaje

* Peso de las aletas direccionales. Se construirdn de planchas de aluminio de 1/8 pulgada de

espesor y soldados al fuselaje por método de soldadura TIG:

Volumen de una aleta direccional (Vaew):

34)(25
-(——)2(—2 cm? x 0.3175 cm

Valeta = (25 X 36) +

Vitera = 420.6875 cmS3

» Peso de una aleta direccional (Pajera):

Paieta = Yai X Vaieta = 2.75 grs/cm® x 420.6875 cm?®

Phleta = 1156.8906 grs.= 1.1568906 Kg
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300

3¢0

250'

Fig. No. 95

Dimensiones de las aletas direccionales

* Peso total de las 4 aletas direccionales(Pr aetas):

Pratetas = 4 X Pgrerq = 4 x 1.1568906 = 4.6275625 Kg

* Peso del morro supersénico. El morro serd construido de 2 materiales diferentes, la parte
inferior de duraluminio 7075 y la punta de acero inoxidable AISI 316 de 3/16 pulg. de

espesor:

Peso aproximado de la base construida de duraluminio. Aproximando la figura a un cono

truncado:

Area lateral del cono truncado (Ag,):
Acp. =nxS(R+1r)=nx77cm (15cm + 7.5 cm)

Acy = 5442.8093 cm?
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Volumen del cono truncado (V..):
Vee = Acp xt =5442.8093 cm x 0.47625 cm

V., = 2592.1379 cm3

Peso del cono truncado (P, ):
P.p = yauxV. =275grs/cm3 x 25921379 cm?®

P.. = 71283793 grs = 7.1284 Kg

Peso aproximado de la punta construida de ace;O inoxidable AISI 316.
Aproximando la figura a un cono: (plancha de 3/16 pulgada de espesor):
Area lateral del cono (Ao):
A, =15708xdxS =15708x15cmx32cm
A. = 753.984 cm?
Volumen del cono (V;):
V. =A,xt=753984 cm? x 0.47625 cm

V. = 359.08488 cm3

Peso del cono (P)
P. = Yacinox. X Vo = 7.75 grs/cm® x 359.08488 cm?
P, = 27829078 grs.= 2.7829 Kg.
Peso total del morro (Pmerro);

Poorro = Per + P, = 71284 Kg + 2.7829 Kg = 99113 Kg

Peso de la carga util (P ,):

Peu. =20 Kg (estimado)
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» Peso total del cohete con los tanques de nitrogeno y de peréxido de Nitrégeno vacios
(Mbo):

Mbo = PNZ + PHZOZ + Pvap. + Ptob. t+ Pacce. + Pfuse. + Paletas + Pmorro + Pcarga ueil

Mbo = 46.3146 + 19.7636 + 54.77 + 6.2029 + 10 + 7.75 + 4.6276 +
99113 + 20

Mbo = 179.34 Kg = 180 Kg = Mf

e Peso inicial del cohete con los tanques llenos en el momento del disparo
(Mo):
Mo = Mbo + Mp = 180 Kg + 120 Kg = 300 Kg

3.1.29 Rendimiento térmico del cohete (n,):

Ue)2 _ 00115 $2299) _ 0 4180 = 41820
h p = u X 390 = U. = . (1]

n, = 0.0115 x

Donde:

he = Poder calorifico de la descomposicion del perdxido de hidrégeno concentrado
al 95 % + 5 % de agua en oxigeno (0,) y vapor de agua sobrecalentado (H,0) a
972°C = 390 Kcal/Kg. (de tablas).
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3.1.30 Velocidad fina! que alcanza el cohete (Vf)

Mo 300
Ve = Vinax = Ve Ln (M_f) = 1352.74m/sLn (1_80) =691m/s

3.1.31 Rendimiento de propulsién del cohete (np):

Vinax _6_9.1__
py = 72) _ 2 (z5270) = 0.81022 = 81.022 %
P71+ (Viman/Ve)? 691 )2
1352.74

1+ (

3.1.32 Rendimiento total del cohete (n) :

2x () 2% (mem)

= 0.38521 = 38.521 %

ne = > =

7% + (V_{/nég) 0.41182 + (15;6592?74)

3.1.33 Rendimiento total integral del cohete (nt.int.):

.2 2
—_ (VTT/(T%) Xne (1365%?74) x 04182 01637 = 16.37%

) (mz5270)

e -1 e -1

3.1.34 Trabajo de empuje del motor cohete (I, x Vi) :

Ve? V2, [ (1352.74)2  (691)?
M= 12x981m/s? ' 2x981

Ie X Vipge = ( 0.81022

2xg 2xg

I, x Vipay = 95,284.948 Kg x m.
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3.1.35 ESTABILIDAD DEL MOTOR COHETE DE PEROXIDO DE HIDROGENO:

1. DISENO DE LAS ALETAS DEL COHETE DE PEROXIDO DE HIDROGENO

1338
goO

Esquema del cohete para el calculo de las aletas

*Disefio de Aletas: (How to make amateur rocket PG 130 John H. Wick man)

a)

b)

Para 3 aletas:
Area de una aleta (4,)
A; =017 x [(d +0.5) x L]
Para 4 aletas:
Area de una aleta (4,)

A; =013 x [(d + 0.5) x L]
Donde:

d= Diametro exterior del fuselaje (pulgadas)

L= Longitud del cohete sin el morro (pulgadas)

Para este modelo utilizaremos 4 aletas:
d=13.78"¢
L=123.622”

Area de una aleta (A7)

o~
[
< &
- n.
0
y
w
ay
o = 3350 340 | 30
ML
FOO
910 BI40= 123,622 |
Hos50
Fig. No. 96
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A, = 013 X [(d +0.5) x L] = 0.13 x [(13.78" + 0.5") x 123.622"]

A; = 0.13 x [(14.28") x (123.622")] = 0.13 x [1765.32216 pulg?]
= 229.4918808 pulg?

d) Dimensiones de las aletas (1°™ disposicion):

340 360
r‘ 1 .. I{]
13.38C 14.13323

100 = 2%.56

———— — —}.

72¢%
8.2583"

Fig. No. 97

Primera dimension de las aletas

Ap = Ay + A, = [(14.17323") x (8.8583")] + [ >

Ar = (125.5507233 pulg?) + (59.2886019 pulg?)
Ar = 184.84 pulg?

Como: Ar < A;(se tiene que aumentar el area de aleta)

13.386" x 8.8583"]

2. Dimensiones de aleta (2"** disposicién):

240 1 360
13.38¢" | uaF3es”

H.8u"

300

i
;

B *F00 = 2%.5¢"

Fig. No. 98

Segunda dimension de las aletas
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13.386" x 11.811")
2

Ar = A{+4, = (14.17323" x 11.811") + (
Ar = 167.4000195pulg? + 79.051023
Ap = 246.4510425

Como: Ar > A, (Dimensiones correctas de las aleta)

2. CACULO DE LA ESTABILIDAD DEL COHETE DE PEROXIDO DE
HIDROGENO (UTILIZANDO EL METODO DE BARROWMAN)

(Y-R-.-ﬁ'-HZLCY:: 360

oatli— 7’ '

o e
—~

O
{n
’ .
Ny mi
= Y 0
— - =Y 5l 0l
WT—El—‘! LGOS
R = | =7
e ' > o
: <y }
Co
& o
2 0

f
=

Fig. No. 99

Esquema para el cilculo del Centro de presiones
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Datos:
S=300
R=175

Lr =350
Cr =700
Xg = 340
C, = C; =360
Xg = 3350

d =350

a) Calculo del centro de presiones ( Cp ) (Aplicando el método de Barrowman)
o Coeficiente de Fuerza Normal (CN)y: (CN)y = 2
o Ubicacion del ( Cp ) en la nariz o morro ojival, contado desde el extremo del
morro o nariz (X;) .

Para un morro en forma de ojiva:
X, =0.466 X L, =0.466 x 910 mm = 424.06 mm
L, = Longitud del morro o nariz = 910 mm

e Calculo de las aletas, coeficiente de fuerza normal para 4 aletas (CN)p; sin
factor de interferencia:
n= nimero de aletas
2 2
4xXn (E) 4 X4 (:7’—09)

16 x 0.734693877

2 1+ +v1t0436008255
Ui (e 11 ()
G+ C.

700 + 360

16 x 0.734693877  11.75510203

- _: ;
1+ 119837317 ~ 210837317 ot/ 182268

(CN)F =
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Valor por el que se debe multiplicar el coeficiente de fuerza normal (KTB);

coeficiente de interferencia:

175
)xz =1+ (—————) x 2 = 1+ 0.736842105

Krp =1+ ( 300 + 175

S+R

Kr, = 1736842105

e Fuerza Total en el arrastre (Cy)r

(Cx)r = Kr, x (Cy)r = 1736842105 X 5.347182268

o Ubicacion del ( Cp ) de las aletas Xp
Xa(Co+2X Cr) | 1
3Ch+Cr) 6

Cr X CT)

(CR+CT—CR+CT

XF =XB+

= 340(700 +2x 360) 1

Xp = 33 - _
- 50 + 30700 1 360) +6(700+360

700 x 360)
700 + 360

Xe = 3350 + 340(700 + 2 x 360) + 1 (700 + 360
== 3(700 + 360) :

700 x 360)

6 700 + 360

_ 340(1420) 1
Xr = 3350 + ———— +

3180 6(700 + 360 — 237.7358491)

Xr = 3350 + 151.8238994 + 137.0440252 = 3638.867925
o Coeficiente de fuerza normal total del cohete (Cy)
Cy = (Cy)n + (Cy)r = 249.287211308 = 11.28721131

¢ Centro de presiones total del modelo de cohete de peréxido de hidrégeno (X):

(Cn)n X Xn + (Cy)r X Xp

Cy _
(2 x424.06) + (9.287211308)(3638.867925)
B 11.28721131

X =
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848.12 + 33,794.93534  34,643.05534
11.28721131 ©11.28721131

X =3070mm

X = = 3069.230689

b) Célculo del centro de gravedad (CG)

£ Fy

50O
¥R

350_[ 300 |
1

=610

900

X2 = 1198 R=200
‘ %3 =1655
X =2180 —
Ky = 1480
X5 = LY48F
G =3250
X =23650 :
Fig. No. 100

Esquema para el cdlculo del centro de gravedad

F; =Peso del Morro +Carga util =P,y + Py = 9.9113 + 20 = 29.9113

F, =Peso del tanque de nitrégeno + contenido = P(y,) + Pcone, = 46.3146 + 32.45 =
78.7646

F3 =Peso de la vélvula reductora de presion + valvula selenoide =4+3=7

F, =Peso del fuselaje=7.75 +accesorios =7.75 +6.8629 = 14.6129

Fs =Peso del tanque de peroxido + contenido = P(Hzoz) + Poont. = 19.7636 + 87.55 =
107.3136

Fg =Peso de la valvula selenoide = 3

F; =Peso de la Tobera + Vaporizador + 4 aletas =Prqp + Pygp, + Pajer. = 54.77 + 4.6276 =
59.3976

R =Pes total del cohete completamente cargado = 300kg
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e Sumatoria de momentos con respecto al punto (0)

ZM():O

=F1><X1+F2XX2+F3XX3+F4XX4,+F5 XX5+F6
X Xg + F7 X X,

RxX

e Ubicacion del centro de gravedad :

Xuﬂx&+&x&+&x&+&x&+&x&+&x&+ﬂx&
B R

X

_ (29.9113kg x 610mm) + (78.7646kg x 1198mm) + (7kg X 1655mm) + (14.6129kg x 2480mm)
a 300kg

N (107.3136kg x 2487mm) + (3kg x 3250mm) + (59.3976kg X 3650mm)

X

_18245.893kg X mm + 94,350.9908kg X mm + 11,585kg X mm + 36,239.992kg x mm + 266,888.9232kg X m
B 300kg

+9750kg X mm + 216,801.24kg X mm

_ 653,871.03%kg x mm
- 300kg

~ 2180mm (contando a partor de la punta del morro)

= 2179.57013mm

¢) Distancia entre el Centro de Gravedad y el Centro de Presiones (L)
d)
Ly = Xep — X6 = 3070mm — 2180mm = 890mm
Ly, =890mm

Ademas:
D=350mm ¢
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*entonces:

Ly > D ...(OK)(El cohete volara en forma estable y en linea recta)

Ha50
910 ) 340 | 360
ol
Q
: . 2]

: :}‘bo [
/ ca. C.® il
4 - D i °)
\ $ - PR =r- s - g

300

Xecag= 2180
NKep = 3030 ,
Xe = 3350 300
Fig. No. 101

Ubicacion del Centro de gravedad y del Centro de Presiones en el cohete de propulsor

liquido

3.1.36. VUELO VERTICAL DEL COHETE DE PEROXIDO DE HIDROGENO :

Mo = Masa total del cohete en el momento del arranque.

Mp = Masa del propulsante en el momento del arranque.

Vv = Velocidad del cohete (positivo hacia arriba).

Z = Elevacion del cohete por encima de la plataforma de lanzamiento (positivo

hacia arriba).

"Mbo = Masa del cohete al terminar de quemar el propulsante,
Zbo = Elevacion del cohete al terminar de quemar el combustible
Vbo = Velocidad del cohete al terminar de quemar el combustible.
Vc = Velocidad del cohete durante el periodo de vuelo por inercia (cuando se

termina de quemar todo el propulsante).

Entonces: Mo
Donde: Mp

Ms = Masa de la estructura

Mp + Ms + Me + Mpl

Masa del propulsante
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Me = Masa del motor cohete y accesorios
Mpl = Masa de la carga util
Antes del arranque: t =0
v =20
Z =0
Mo = 300 Kg.
Al finalizar de quemar el combustible: t = tbo
Zbo
Vbo
Mbo = Mo —Mp =300 - 120 = 180 Kg
Al finalizar el vuelo por inercia: t = tméx
Zmax
vV =0
Mbo
g(gravedad) V=0
Mbo
Ve
Mbo
V=Vbo
o =Mow¢
Mhe =Mo-HMp 2t
v i
M
v=0 ZbO i
M, 2
Z2=0
S 1
vuelo propulsado _vuelo por inercia
t=0 t=tbo U= tmax

Fig. No. 102

Secuencia del vuelo vertical
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*Relacién de masas del propulsante ()

_ Mp 120Kg
" Mo 300Kg
*Relacién de quemado (B):
1 dM G 333Kg 1
2 S
= =2X___ s _gp 5(—): 775% d
B x at = Mp_ 120 Kg 277 S 2.775% de Mp

Se "quema" en cada segundo
B = 0.02775 (1/s)

*Tiempo de vuelo activo (propulsado):

1 1
F Tt = E = 0z77s sy o0t

*Masa al terminar de quemar el combustible (Mbo) :
Mbo = Mo - Mp =300 - 120 = 180 Kg.

*Velocidad del cohete al finalizar de quemar el combustible (Vbo):

Datos: Ve = 1352.74 m/s
go = 9.81m/s’
= 0.02775 (1/s)

B

1 ) 9.81 m/s?

— 2
Vbo =Ve In (l—n) 1-04/  0.02775 (1/S)

~£ = 135274 m/s Ln (

Vbo =337.5m/s

*Altura que alcanza el cohete al finalizar el quemado (Zbo):

Zbo_—[( )Ln(l n)+1]—1/2 (ﬂ;’)

B
1352.74 m/s
0.02775 (1/s) [

9.81 m/s?
(0.02775)2 (1/s)?

Zho = —oe ZTUS. (%— )Ln(1—0.4)+1]—§x
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Zbo = 5,025.6494 m = 5.025 Km

*Altura total que alcanza el cohete (vuelo propulsado + vuelo por inercia):

2., =L [Ln ( ! )]2 +Yf[1 +%Ln(1 —n)]

2 go 1-m B
_ (1352.74)* [ ( 1 )]2 N 1352.74m/s [1 N 1, o 4)]
M T 2%9.81m/s? 1-04 0.02775 (1/s)l” ' = n(1 - 0.

Zmax = 10,831.296 m = 10.831296 Km

*Tiempo total de vuelo (tpnsx): hasta alcanzar la méaxima altitud:

; _ Ve L ( 1 )_1352.74m/s ( 1 )
max = o X MM T %) T T98im/sz \1-o04

tmie = 70.439781s = 70.44 s

Calda del cohete (sin tomar en cuenta la resistencia del aire). Movimiento uniformemente

acelerado, aceleracién: a = g = 9.81 m/s?

Tiempo de caida (t;):

Hoir = Zmax = 10,831.296 m.

g x t? 2 X Hpyps 2 x Hps
Hpsx = Zcqt(.g:—gmai—)tc= _—g'la_{

~ ]2 x10,831.296 m
=

= 46.99165s =475

9.81 m/s?

*Velocidad al final de la caida (Vc = V{):
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Ve=Vr=guxt,=\2x9xZpnsy

VC=Vf=gxtC= JZXQXZméx

V., =/2x9.81m/s? x 10,831.296m = 461m/s = 1,659.56 Km/hora = 1.5 Mach.

*Tiempo total de vuelo vertical (subida + caida), sin tomar en cuenta la resistencia del aire:
\
tr = tmax + . = 70.44 + 47 =117.44 s = 1.96 minutos

*Caida del cohete teniendo en cuenta la resistencia del aire). Movimiento no
uniformemente acelerado):

Aceleracion inicial: a; = g =9.81 m/s*

Aceleracion final: a; =0

Ademds se consideran los siguientes datos constantes durante la caida:

Mf = 180Kg
A = 0.0706858 m*

Cw = 0.025 (para L/D = 13.5)

Hmsx = 10,831.296 m

pa = 0.525Kg/m® (a 8,000 m.s.n.m.)

La velocidad de caida tiende hacia una velocidad limite Vo, cuando la resistencia del aire

F. llega a tener la misma magnitud que el Peso G del cuerpo en caida:
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Vo2 x Cwx pg x A

G=Mf=gxm=F, = >

*Velocidad limite de caida (Vo):

Vo = 2xgxm 2xMf 2x 180
0= CwxpaxA  JCwxp,xA . ]0.025x0.525 x 0.0706858
Vo = 62292463 m/s

*Velocidad de caida del cohete (Vc):

’ 1 1
= V —_—— = . —_—_— = .
Ve=Vo |1-— = (622 92463)m/sj1 T31aeg9Ty = A4S m/s

Ve =404.52m/s = 1956.272 Km/hora = 1.3167 Mach.

Donde:

9 X Hypax 9.81m/s? x 10,831.296 m
X=¢ Voz =g (62242463)*m/s? = 02738283

X = 1.3149891
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*Tiempo de caida (t; ):

t, = Kgc—’Ln (x+ Vx2-1)

| 62292463 m/s
~ 9.81m/s?

Ln (1.3149891 + /(13149)2 — 1)

t. = 49.163 s

*Tiempo total de vuelo vertical (subida + caida), tomando en consideracién la

resistencia el aire (tr):

tr=tmax. +tc=70.44 s +49.163 s =119.603 s = 1.9934 minutos
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3.1.37 VUELO DEL COHETE DE PEROXIDO DE HIDROGENO CON OTROS
ANGULOS DE LANZAMIENTO 6 (SIN CONSIDERAR LA RESISTENCIA
DEL AIRE):
El vuelo se inicia en el punto (A) contintia por los puntos (B), (C), (D) y (E). El tramo
AB es en linea recta debido a que es el tramo de vuelo propulsado, transcurre por un

tiempo de 36 segundos hasta que se agota el propulsante. En los tramos BC, CD, y DE

y A y

£s
NN

A%
OQ(

Lrdn = ALCANCE mAniMo

se considera el vuelo parabdlico, debido a eme se realiza con masa del cohete

constante.
Fig. No. 103

Perfil de la secuencia de vuelo del cohete liquido

3.1.38 VUELO DEL COHETE DE PEROXIDO DE HIDROGENO CON UN ANGULO
DE LANZAMIENTO DE 6 = 45° (SIN CONSIDERAR LA RESISTENCIA DEL
AIRE):

a. VUELO PROPULSADO BAJO UN ANGULO DE 0 = 45°;
El vuelo transcurre del punto A hasta el punto B, inicialmente tenemos una masa de
Mo = 300 Kg con los tanques llenos de propulsante, en el punto B tenemos una masa

Mf= 180 Kg cuando se termina de "quemar" e] peréxido de hidrégeno:
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Datos:

Ve = 1352.74 m/s (velocidad real de salida por la tobera) .
Mo =300 Kg (masa en el momento del lanzamiento), punto A.

Mf = 180 Kg (masa al finalizar de quemar el propulsor), punto B.

34

Moz 300

V=o A Ky =-l

Fig. No. 104

Vuelo activo (propulsado) a 45 grados con la horizontal

» Segiin Tsiolkovski: (velocidad del cohete al finalizar la combustion):
Vf =Vmax = Ve Ln (Mo/Mf) = (1352.74m/s)Ln (300 Kg/180 Kg)
Vf =Vmax = Vg =691m/s

» Desplazamiento del cohete hasta finalizar el quemado :(L):

T = 04
B = 0.02775 (1/s)
Ve = 135274 m/s
Ve 171 go
L =7 [(;—1) In(1-m+ 1]——1/2x Iz
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L =5025m = 5.025 Km.
Célculo de los desplazamientos horizontal y vertical del cohete hasta finalizar el quemado.

Como el disparo se hace bajo, un dngulo de 45°, tenemos:

[*=X2+Y; , ademds : X, =Y, » L*=2X}

12 [(5025)2 m?
Xp= |5 = [F————=35532116m =Y,

b.VUELO POR INERCIA DEL COHETE BAJO UN ANGULO DE LANZAMIENTO
DE 6 = 45° CON TRAYECTORIA PARABOLICA (SIN CONSIDERAR LA
RESISTENCIA DEL AIRE) '

Entonces:

El vuelo transcurre del punto (B) pasando por el punto (C) hasta llegar al punto (D).

En el punto (B) la masa es Mf = 180 Kg, constante durante toda la trayectoria del

J

M4=180 Ke.

[}
LMAx

~ "
punto (B) hasta el punto (D) ,en el punto (B) también la velocidad es V= 691 m/s
Fig. No. 105

Vuelo por inercia con un angulo de 45 grados
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El cuerpo se mueve sometido a la accion de la fuerza constante de la gravedad P,
dirigida verticalmente hacia abajo. Para un punto cualquiera de la trayectoria del

cohete M(x,y),tenemos:

mV = Pt+mVo 0 \Y% = gt+Vo
Vx = VoCosb Vy = VoSen6-gt
X = Vo.t.Cos 6 Y = Vo.t.Sen06-1/2 .g.t?

La ecuacién de la trayectoria sera:

Y=x.tg0 g.x"
=xt9 2Vo2.Cos26
La altura maxima de elevacion sera:
(Vo Sen 6)?
Yiax = 25

El alcance maximo a lo largo del eje horizontal sera:

(Vo? Sen 6)
KXmax = 7

Para nuestro caso:

Tiempo para alcanzar la méxima altitud (tymax ):

En el punto (C), Vy =0, o sea:
VoSen6.gt=0

Vo Sen 6 =g.t.



291

Vo Seng 691 %x Sen 45°
Chmax = P = 981 g = 49.81 seg.

* Tiempo total para el vuelo parabdlico (tr)

tr = 2 X thmar = 2 x 49.81 = 99.62 seg.

= Alcance méximo (distancia maxima).sobre el eje X , (L’ méx)

U - Vo®.Sen26  (691)* m?/s. Sen 2(45°)
max = g B 9.81 m/s2
L' nse = 48,672.885m = 48.672885 Km

= 48,672.885m

* Altura maxima que alcanza el cohete en el tramo de (B) a (D), (H’max ):

H' s =V0.5en0. tymax — 1/2 g . thmax

H' iz = (691 m/s. Sen 45°. 99.62 s) — (1/2. 9.81m/s? . 49.812

H'max = 12,168.221 m = 12.168221 Km

= Velocidad final del cohete en el punto (D), (Vp)?

Vp =V + g.t =691m/s + (9.81m/s?)(99.62 s) = 1668.2722 m/s
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¢. VUELO POR INERCIA DEL COHETE EN EL ULTIMO TRAMO HASTA
HACER IMPACTO (SIN CONSIDERAR LA RESISTENCIA DEL AIRE):

553,206

XeF __] =

L

Fig. No. 106

Secuencia del vuelo en el ultimo tramo por inercia

Con un angulo de lanzamiento de 45 grados
Sabemos que:

h=VoSen@xt + 1/2xg x t

Remplazando valores:
3553 =691 xSen45° x t + 1/2 x9.81 x t*

3553 = 488.61t x 4.905 t?



293

Ordenando:
4905t% +488.61t— 3553 =0

4,905 t2 N 488.61 t— 3553 0
4.905 4.905 4905 4.905

t> +99.615t — 683.59 = 0

Resolviendo esta ecuacién de 2do. Grado:

a=1
—bim b =99.615
x =
2a ¢ =-683.59

—99.615 +1/99.6152 — 4(1)(—683.59)
x =

2(1)
~99.615 + 112.506
_ —99.615 + 112.506 > = 6.4455 seg
L= 2 ~99.615 — 112.506

= —106.06 s

2

*Calculo de la distancia Xgr:

(691)m

Xgrp=VoCos Oxt; = .

x Cos 45° x (6.4455 seg) = 3,149.3408 m

*Velocidad final del cohete en el punto de impacto (V ):
Ve=V;=Vo+gxt=691m/s+ (9.81)m/s? x (56.2555 seg) = 1242.8664 m/s

Vg = Vp = 1242.8664 m/s = 4474.319 Km/hora = 3.884 Mach.



294

- d. PARAMETROS BASICOS DE TODO EL VUELO DEL COHETE BAJO UN
ANGULO DE LANZAMIENTO DE 6=45° (SIN CONSIDERAR LA
RESISTENCIA DEL AIRE):

* Altura méxima que alcanza el cohete de peroxido de hidrogeno:(Hmax):

Hmix =Yy + H'msy = 3553.2m+12,1682m

Hpmaz = 15,721.4m = 15.7214 Km

* Alcance maximo del cohete (Lax):

Lmgx = Xp + L'max + Xgr = 3553.2m + 48,672.885 m + 3,149.3408
Ly = 55,375.425 m = 55.375425 Km

» Tiempo total de vuelo del cohete (vuelo propulsado + vuelo por inercia):

trotar = tr + tp + t; = 99.62 + 36 + 6.4455 = 142.0655 seg = 2.3677583 min

3.1.39 VUELO DEL COHETE DE PEROXIDO DE HIDROGENO CON UN
ANGULO DE LANZAMIENTO DE 6= 60°(SIN CONSIDERAR LA
RESISTENCIA DEL AIRE):

a. YUELO PROPULSADO BAJO UN ANGULO DE LANZAMIENTO DE 6 =
60°(SIN PERDIDAS):

El vuelo transcurre desde el punto A hasta el punto B, en el momento de

lanzamiento tenemos una masa inicial de Mo = 300 Kg (con los tanques llenos de
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propulsante. En el punto B se termina de descomponer toda la provisiéon de
peroxido de hidrégeno, y por lo tanto una masa final de Mf=180 Kg. El vuelo del
punto A al punto B transcurre en linea recta;

Datos:

Ve =1352.74 m/s (Velocidad real de los gases de salida por la tobera)
Mo =300 Kg (masa del cohete en el momento del lanzamiento, punto A).

Mf = 180 Kg (masa del cohete al finalizar de "quemar” el propulsante), B.

V= 691 m/g

Msw l%okcI
‘to.s 26

Jr

0260

Mos200K

L
Veo gt % | x

Fig. No. 107 Vuelo propulsado con un angulo lanzamiento de 60 grados

*Velocidad del cohete al finalizar la parte activa de vuelo (V£): Segin Tsiolkovski

Ve = Vipar = Vi L (MO)—(135274 )L (300)—691
f= méx"enM_ﬁ— 74m/s) Ln T80) = m/s

Vi = Vinax = Vp = 691m/s
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*Desplazamiento del cohete hasta finalizar la descomposicién del perdxido de

hidrogeno (L):

Datos: nt = 04

B = 0.02775 (1/s)

Ve = 1352.74 m/s
Versl go
L=—[(——1) In(1—nx +1]—1 2 X =
5lz e

L =5025m = 5.025 Km

= Calculo de los desplazamientos horizontal y vertical del cohete hasta finalizar el

quemado. Como el disparo se hace bajo un dngulo de 60°, de la figura tenemos:

Y X
IP=X;+¥}, ademss Sen6 =—, Cosf=—"

Xp=LxCos6 = (5025) Cos 60° = 2,512.5m
Y, =LxSenf = (5025) Sen 60° = 4,351.78 m

b. VUELO POR INERCIA DEL COHETE BAJO UN ANGULO DE
LANZAMIENTO DE 6= 60° CON TRAYECTORIA PARABOLICA (SIN
CONSIDERAR LA RESISTENCIA DEL AIRE) :

El vuelo contintia por el punto (B), pasando por el punto (C) hasta llegar al punto
(D).En el punto (B),la masa es Mf = 180 Kg y la velocidad es : Vf =691 m/s. La
masa es constante durante toda la trayectoria parabolica. El cohete se mueve
sometido a la accion de la fuerza constante de la gravedad (P), dirigida
verticalmente hacia abajo. Para un punto cualquiera de la trayectoria M(x,y),debe

cumplirse:
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mV = P.t+ mVo 0 \% = gt+Vo
Vx = Vo Cos6 Vy = Vo Sen0-gt
X = Vo.t.CosH Y = VotSen0-Y%gt
g’ A
M¢ < 130ks.
No _y:zg
: e I~
N |
MéxY) // :
6
|
P i ¥
Vo:, #—- Voz=Nta GO g ( Hebx S
4 : Yox
92|60 { \
g N=180 ke, Heaigo ke,
Lpan
-
- Fig. No. 108

Yuelo por inercia para un angulo de lanzamiento de 60 grados

* Tiempo para alcanzar la maxima altitud (tymax):

En el punto (C), Voy =0, o sea:
VoSen6-gt=0

Vo Sen 0 = g.thmax

; _VoSenf 691 m/s x Sen 60°
hmax = g T 9.81m/s?

=61s
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» Tiempo total de vuelo para la trayectoria parabdlica (tr):

tr =2 X thmax = 2x61s=1225

= Alcance maximo (sobre el eje X),del vuelo parabolico (L’ nax):

Vo Senf (691)%2 m?s? Sen 2(60°)
g 9.81 m/s?

! —

hméax —

= 42,152m = 42152 Km

* Altura méaxima que alcanza el cohete en el vuelo parabélico (punto C):
H sy = V0 Senb x tpmax — 1/2% g X thmax
H i = (691m/s) x Sen 60° x 61 s — 1/2 x 9.81 m/s? x (61)? s
H' s = 18,252,332 m = 18.2523 Km

Velocidad final que alcanza el cohete en el punto (D), (Vp) :

Vo=V, +g.tr =691 m/s + 9.81m/s?x (122s) = 1887.82m/s
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. VUELO POR INERCIA DEL COHETE EN EL ULTIMO TRAMO HASTA
HACER IMPACTO CON EL SUELO (SIN CONSIDERAR LA RESISTENCIA
DEL AIRE):

Fig. No. 109

Vuelo por inercia en el ultimo tramo par un angulo de lanzamiento de 60 grados

Sabemos que:

h=VoSenfxt + 1/2 xg x t*

Remplazando valores:

4351.78 = 691 x Sen 60° x tpr + 1/2x 9.81 x t2;

4351.78 = 598.4235 tpg x 4.905 t2;
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Ordenando:

4.905 t3, + 598.4235 tp; — 4351.78 = 0

Dividiendo la ecuacidn anterior entre (4.905):

4905 , 598.4235 435178 0

2.905 P2t 2905 P T 2505 ~ 4.90%
(2. +1 22 t2, —887.213 = 0

Resolviendo esta ecuacién de 2do. grado: a=1

_ —b++VbZT=4ac P=122

2a c=-887.213

X

e —122 +/(122)? — 4(1)(—587.213)

2(1)
~122 + 135.77
_ —1224135.77 > =6885s
b= 2 ~122 — 135.77
> = ~128.885s

Calculo de la distancia Xgf:

Xgr =Vo Cosf x t; = (691)m/s x Cos 60° x 6.885 s = 2,378.7675m
*Velocidad final del cohete en el punto de impacto (V{):

Vi=Ve=Vo+gxt;=691m/s+(9.81m/s?)(67.885s) = 1356.9519 m/s
Ve = Vg = 1356.9519 m/s = 4885 Km/hora = 4.42 Mach
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d. PARAMETROS BASICOS DE TODO EL VUELO DEL COHETE BAJO UN
ANGULO DE LANZAMIENTO DE 6=60° (SIN CONSIDERAR LA
RESISTENCIA DEL AIRE):

Altura maxima que alcanza el cohete de peroxido de hidrogeno (Hmax):

Hpnsz = Yy + Hppsy = 435178 + 18,252.332 = 22,604.112 m
Hpaz = 22,604.112 m = 22.604112 Km

Alcance maximo del cohete (Lmax ):

Lngx = Xp + L'max + Xgp = 2512.5 + 42,152 + 2378.7675 = 47,043.258 m
Lmax = 47,043.258 m = 47.043 Km

= Tiempo total de vuelo del cohete (vuelo propulsado + vuelo por inercia)

tiotat = tp +tp + t; = 36 +122 + 6.885 = 164.885 5 = 2.748 minutos

3.1.40 VUELO DEL COHETE DE PEROXIDO DE HIDROGENO CON UN
ANGULO DE LANZAMIENTO DE 60=75° (SIN CONSIDERAR LA
RESISTENCIA DEL AIRE):

a. VUELO PROPULSADO BAJO UN ANGULO DE LANZAMIENTO DE
0=75° (SIN PERDIDAS):

El vuelo comienza en el punto (A), punto de lanzamiento, y va en linea recta al
punto (B). En el momento de lanzamiento tenemos: Mo = 300 Kg, (con los tanques
llenos de propulsante). En el punto (B), se termina de descomponer todo el

perdxido de hidrégeno, y se tiene la Mf = 180 Kgy Vf=691 m/s.
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Datos:
Ve =1352.74 m/s (Velocidad real de los gases a la salida por la tobera)
Mo = 300 Kg(masa del cohete en el punto de lanzamiento A).

Mf = 180 Kg(masa del cohete en el punto B).

* Velocidad del cohete al finalizar la parte activa de vuelo (V{):

Segun la ecuacion de Tsiolkovski :

Vf = Vméx = Vel (MO)— 1352.74 m/s) L (300)—691
f=Vmax =Veln MF = ( .74m/s) Ln 180, = m/s

» Desplazamiento en linea recta del cohete hasta finalizar la parte activa de vuelo

(vuelo propulsado) (L):

Datos: n = 0.4

B = 0,02775(1/s)
Ve = 1352,74 m/s
Ve /1 1 go
L= 7 [(-7—[—1) Ln (1—ﬂ)+1]—§x}—

L=5025m = 5.025 Km
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Fig. No. 110.

Tramo activo de vuelo para un dngulo de lanzamiento de 75 grados

e Calculo de los desplazamientos horizontal y vertical del cohete hasta
finalizar “el quemado”. Como el disparo se hace bajo un dngulo de 75°,de la

figura tenemos:

Y X
[* = X2 4+ Y} ,ademas: Sen 6 = Tp , Cos 8 = Tp

X, = Lx Cos 6 = (5025) Cos 75° = 1300.5657 m
Y, = L x Sen 6 = (5025) Sen 75° = 4853.78 m

b. VUELO POR INERCIA DEL COHETE BAJO UN ANGULO DE
LANZAMIENTO DE 6= 75° CON TRAYECTORIA PARABOLICA (SIN
CONSIDERAR LA RESISTENCIA DEL AIRE) :

El vuelo del cohete por inercia sigue una trayectoria parabélica, pasando por los

puntos (B),(C) y (D),manteniéndose la masa constante Mf = 180 Kg. Llega a su
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maxima altitud en el punto (C),donde Vy = 0. En el punto (B), la velocidad es V =
691 m/s.
El cohete se mueve Sometido a la accion de la fuerza constante de la gravedad (P),

dirigida verticalmente hacia abajo. Para un punto cualquiera de la trayectoria

M(x,y),debe cumplirse:

mV = P.t+ mVo ) A" = gt+ Vo

Vx = Vo Cosb6 Vy = Vo Senf6-g.t

X = Vo.t.Cos 0 Y = Vo.t.Sen 6 - Ya.g.t’

Ng = (30 Ks,

Fig. No. 111

Vuelo por inercia paran un angulo de lanzamiento de 75 grados
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Tiempo para alcanzar la maxima altitud (thmax):

En el punto (C),la velocidad Voy - 0, 0 sea:

Vo Sen6-gt=0

Vo Sen 0 = g-thméx

VoSen® 691m/sx Sen75°

b= - — 68.0382
hmax g 9.81 m/s? >

Tiempo total de vuelo para la trayectoria parabdlica (tr):
tr = 2 X thmax = 2 X 68.0382 = 136.0764 s
Alcance méaximo(sobre el eje X),del vuelo parabolico (Lmax):

Vo? Sen 26 _ (691)% m?s® x Sen 2 (75°)
g B 9.81m/s?

]
Lméx -

= 24,336.442 m = 24.336 Km

Altura maxima que alcanza el cohete en el vuelo parabélico(punto C) :
H iy = V0 Sen 20 x tymax — 1/2 % g X th s
H'msx = (691 m/s)x Sen 75° x-68s — 1/2 x 9.81 m/s? X (68)? s?

H' . = 22,706.203 m = 22.706 Km

Velocidad final que alcanza el cohete en el punto (D),(Vp):

Vo=V, +g.tr = 691m/s + 9.81m/s?x (136 s) = 2025.16 m/s
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c. VUELO POR INERCIA DEL COHETE EN EL ULTIMO TRAMO HASTA
HACER IMPACTO CON EL SUELO CON UN ANGULO DE
LANZAMIENTO DE 75° (SIN CONSIDERAR PERDIDAS DEBIDO A LA
RESISTENCIA DEL  AIRE):

Fig. No. 112

Vuelo por inercia en el dltimo tramo

Con un angule de lanzamiento de 75 grados
Sabemos que:
h=Vo Senfxt+1/2xgxt?
Remplazando valores:

4853.78 = 691 x Sen75° x t; + 1/2x9.81 x t?
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Ordenando:
4,905 t? + 667.45475 t; — 4853.78 = 0

Dividiendo la ecuacién anterior entre (4.905):

4'9051: +667.45475t 485378 0
4905 4905 ' 4905 = 4.905

t? + 136.0764 t? —989.55759 = 0

Resolviendo esta ecuacion de 2do. Grado:

a=1
—b + Vb2 — 4ac b=136.0764
X = —
: 2a : c =-989.55759

—136.0764 + /(136.0764)2 — 4(1)(—989.55759)
X =

2(1)
—136.0764 + 149.9167
_ —136.0764 + 149.9167 > =692s
ti= 2 —136.0764 — 149.9167
= —142.99 s
2
i = 692 S

*Caélculo de la distancia Xgf:

Xgr =Vo Cos@ xt; = (691)m/sx Cos 75°x 6.92 s = 1237.6m = 1.2376 Km

*Velocidad final del cohete en el punto de impacto (V£):

Ve=Ve=Vo+gxt;=691m/s+ (9.81m/s?)(74.92 5) = 14259652 m/s
= tynsx + t; = 68 + 6.92 = 7492 5
Vi = Vg = 1452.9652 m/s = 5133.47 Km/hora = 4.64 Mach
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d. PARAMETROS BASICOS DE TODO EL VUELO DEL COHETE BAJO UN
ANGULO DE LANZAMIENTO DE O = 75° (SIN CONSIDERAR LA
RESISTENCIA DEL AIRE):

Altura méxima que alcanza el cohete de peroxido de hidrogeno (Hmyy ):

Hmsx = Yo + H'msy =4853.78 + 22706.203 = 27,559.983m

Hose = 27,559.983m 27.559983 Km

Alcance maximo del cohete (Lnmax):
Lipsy = Xp + L' sx + Xgrp = 1300.5657 + 24336.442 + 1237.6
= 26,874.608 m

Lopsx = 26,874.608 m = 26.8746 Km
Tiempo total del vuelo(vuelo propulsado + vuelo por inercia):

tiotar = tp + b7 + t; =36 + 136 + 6.92 = 178.92 s = 2.982 minutos

3.1.41 CALCULO DE LA RESISTENCIA AERODINAMICA PARA EL TRAMO
DE VUELO PROPULSADO :

FUERZA DE RESISTENCIA AERODINAMICA, La fuerza aerodindmica que se

opone al movimiento del cohete dentro de la atmosfera estd dada por la formula:

Fr=05xpaxCwxA(V+Vo) (3.1)
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Donde:

pa. = Densidad del aire a la altura considerada (Kg/m3)

Cw = Coeficiente de resistencia aerodinamica.

A = Area de la seccién transversal del cohete (m?)
Vo = Velocidad inicial del cohete (m/s)

VI = Velocidad final del cohete (m/s).

» Coeficiente de resistencia aerodinamica (Cw):

Este coeficiente depende de la longitud del cohete y de su diametro, segiin R.J.Priem

(Technical Report R-67 NASA-1967), para :

. 4050
L Loso . _
7 = 200 = 13,5 D ammme Cw = 0.025:
Fig. No. 113

Esquema para el calculo de la resistencia aerodinimica
" Area de la seccion transversal del cohete (A) :

nd?  m(0.3)?
A= 2 = (4 ) = 0.0706858 m?

* Densidad promedio del aire (pa) :

po = pa(o s.nm) + pa(3553 snm) _ 1.226 Kg/m3 + 0.819 Kg/m3
“ 2 B 2

pa = 1.0225 Kg/m?
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Ademas:
Vo=0
V=691 m/s

Remplazando valores en la ecuacién (3.1):

Fr = 0.5x 1.0225 Kg/m3 x 0.025 x 0.0706858 m? (691 + 0) m?/s?

K 1Kg.
GXM _ 43138 N x K9S

Fr = 431.38 -2 981N

=44 Kg.f

Digamos que: Fr = 10 % x. E, por lo tanto los pardmetros del cohete calculados para el
vuelo sin friccion se pueden reducir en un 10% para tener los pardmetros de vuelo real (con
friccién del aire y con vientos laterales), pero el tiempo de vuelo se incrementa en un 10%
aproximadamente. Estos datos concuerdan con los pardmetros de vuelo de cohetes va
construidos Tierra-Tierra (como por ejemplo el V~2 y el Scud-A), datos extraidos de (

Rocket Propulsién and Spaceflight Dynamics, por J.W.Corneliase). Por lo tanto tenernos:

LANZAMIENTO A 6= 45°

SIN FRICCION CON FRICCION
Hoax = 15,7214 m Hmax = 14,149.26 m
Lmax = 55,375.425 Lnax = 49,837.8825 m
toa = 142.0655 seg tor = 156.27205 seg.
Vona = 1242.8664 m/s = 4474319 | Vgga = 1118.57976 m/s = 4026.887136
km/hora Km/hora
= 3.884 Mach = 3.35573928 Mach




311

LANZAMIENTO A 6= 60°

SIN FRICCION CON FRICCION

Huax = 22,604.112 m Hmax = 20,343.7008 m
Lmax = 47,043.268 m Lmix = 42,338.941 m
totat = 164.885 seg toat = 181.3735 seg

Vena = 1,356.45 m/s = 4m885 Km/hora Vena = 1220.805 m/s = 4394.9 km/hora

= 4.42 Mach = 3.97 Mach

LANZAMIENTO A 6=175°

SIN FRICCION CON FRICCION
Hmax = 27,559.983 m Hmax = 24,803.9847 m
Loax = 26874.608 m Lmsx = 24,187.147m
tom = 178.92 seg totat = 196.812 seg
Vona = 14529652 m/s = 5133.47 | Vina = 1307.66568 m/s = 4707.607248
Km/hora Km/hora
= 4.64 Mach = 3.962300604 Mach

Para obtener los pardmetros "verdaderamente reales" de este cohete de perdxido de
hidrégeno, tendriamos que construir como minimo 5 prototipos para lanzarlos de la

siguiente manera: en vuelo vertical a 6= 45°, a 6= 60°, a 6= 75°, tener uno de reserva.

Para medir los parametros tendriamos que colocar en la carga util del cohete: sensores de
altura, radio altimetros, un radio receptor-transmisor, etc. y tener un equipo de seguimiento-

rastreo y telemetria en tierra (camaras de video, radares, etc.).
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TABLA No.24

3.1.42 CUADRO COMPARATIVO DE PERFORMANCE DE COHETES:

A. UTILIZANDO TANQUES DE ACERO PARA LOS PROPULSANTES
(PEROXIDO DE HIDROGENO Y NITROGENO COMPRIMIDO):

PARAMETRO COHETE No.1 COHETE No.2| COHETE No, 3
Mo = Masa inicial(tanques llenos), (Kg) 300 461.53 1760
Mf=Masa final (tanques vacios), (Kg) 180 250.3 10U0
T =Mp/Mo (relacion de masas del propulsante) 0.4 0.4576734 0.4318182
B =Gs/Mp (relacion de quemado), (1/seg) 0.0275 0.0276144 0.0263158
Ve=Velocidad real de salida por la tobera (m/s) 1352.74 1352.74 1352.74
Ve = Velocidad en el punto de impacto (MACH) 3.884 4.66 3.99788
Lyax = Alcance maximo (Km) 55.37525 79.478623 67.945937
Hyjux = Altura mdxima (Km) 15.7214 22.435203 19.206041
Carga Util = (Kg de TNT) 35 .50 138
t,=Tiempo de vuelo activo(seg) 36 36 38
tr = Tiempo total de vuelo (seg) 142.0655 163.5063 155.69613
Gy = Flujo de masa por la tobera(Kg/seg) 3.33 5 20
Vg = Velocidad al terminar el "quemado” (MACH) 2.1594 2.5866375 2.3896
Mp=Masa del propulsante (Kg) 120 211.23 760
E = Empuje (Kg) 400 600 2400
Ie = Impulso especifico(kg x seg/se

i pecifico(kg x seg/seg) 120 120 120




B. UTILIZANDO TANQUES
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o)
D

DE DURALUMINIO

7075(T-6) PARA LOS

PROPULSANTES (PEROXIDO DE HIDROGENO Y NITROGENO
COMPRIMIDO).
PARAMETRO COHETE No. 1 COHETE No.2 | COHETE No.3

Mo = Masa inicial(tanques llenos), (Kg) 268 405.53 1445
Mf=Masa final (tanques vacios), (Kg) 148 194.3 685
T =Mp/Mo (relacion de masas del propulsante) 0.4477612 0.5208739 0.525952
Jij =.GZ/MP (relacion de quemado), (1/seg) 0.02775 0.0236709 0.0263158
Ve=Velocidad real de salida por la tobera 1352.74 1352.74 1352.74
Ve = Velocidad en el punto de impacto (MACH) 45238 3.591 7.89623
Lyax = Alcance maximo (Km) 76.914 114.31422 117.30033
Hyux = Altura mdxima (Km) 21.164322 32.116559 32.868847
Carga Util = (Kg de TNT) 35 50 138
t,=Tiempo de vuelo activo(seg) 36 36 38
tr = Tiempo total de vuelo (seg) 159.58395 194.90708 192.64294
Gy = Flujo de masa por la tobera(Kg/seg) 3.33 5 20
Ve = Velocidad al terminar el "quemado"” (MACH) 251 3.11 3.15546
Mp=Masa del propulsante (Kg) 120 211.23 760
E = Empuje (Kg) 400 600 2400
le = Impulso especifico(kg x seg/se

v pecificofkg x seg/seg) 120 120 120
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3.1.43. PROGRAMA DE SIMULACIGN DE VUELO DE COHETES DE

PEROXIDO DE HIDROGENO:

program vuelo_cohete;

uses crt;

var
a,b,c,x,Vo,Mo,Mp,V,2, Mbo, Zbo,Vbo, Vc, Ms, Me,Mpl,t, tmax, zmax, pi,beta,G,tbo,Ve,
go,te,tT,cw,Xp,yYp,l:real;

Lpedido,vd,hmaxl, xmax, ymax, thmax,xef,ti, hmax,pil,sonido,temperatura,Calculo
rtheta,Lcalculado:real;
procedure vuelo vertical;

begin

clrscr; .

gotoxy(10,5);writeln(VUELO VERTICAL DEL COHETE DE PEROXIDO DE HIDROGENO’);
gotoxy(3,7);write( 'Entre la masa total del cohete : 7);readin(Mo);

gotoxy(3,8);write(’'Entre la masa del Propulsante : ‘);readln(Mp);
gotoxy(3,9);;write({’Entre el Flujo de masa de propulsante : ‘);readln(G);
pi:=Mp/Mo;

gotoxy(5,10) ;write{ ‘Relacidén de Masas del Propulsante :‘,pi:8:5);
beta:=G/Mp;

gotoxy(5,13);write(’Relacidén de Quemado : ', beta:8:5);

gotoxy(5,15) ;write('Tiempo de vVuelo active : /,l/beta:3:0,°
segundos’ ) ;readln;

clrser;

Mbo:=Mo~Mp;

-gotoxy(7,5);write(’Masa al terminar de Quemar el Combustible : ',Mbo:S5:3,~
Rg’);

gotoxy(7,7);write(’'Velocidad del <Cohete al finalizar de quemar el
Combustible’);

Ve:=1352.74;

go:1=92.81;

Vho:=Ve*Ln(l/(l-pil))-go/beta;

gotoxy(10,9);write('Vho = 7,Vbo:8:5,’' m/s‘);

gotoxy(7,11);write( ‘Altura que alcanza el cohete &l finalizar el gquemado’);
Zbo:r=((Ve/beta)*(((1l/pi)~1)*Ln(l-pi)+1)-1/2*(go/(exp(2*in({beta)))))/1000;
gotoxy(l0,13);write(’Zbo = * ,Zbc:8:5,° Km’);
Zmax:=Ver*Ve/(2*go)*1ln(1l/(1l-pi))*In(l/(l~-pl))+Ve/beta*{1+1/pi*ln(l-pi));
gotoxy(7,15);write( Altura total gque alcanza el cchete = ’,Zmax/1000:8:5,"'
Em’);

gotoxy(20,16);write{’ (vuelo propulsado + vuelo por inercia)’);
tmax:=ve/go*in(1l/(l-pi));

gotoxy(7,18);write( 'Tismpo total de vuelo = ’,tmax:4:2,  seg.’);readln;
clrscr;

gotoxy(5,3);writeln(‘CAIDA DEL COHETE (sin tomar en cuenta la resistencia
del aire)’);

gotoxy(10,4);write({ 'Movimiento Uniformemente Aceleradco, 2 = g = 9.81
m/s?’ };

to:i=sqri(2*zmax/go);

gotoxy(7,7);write(’'Tiempo de Calda = ',tc:2:0,’
Vei=sgrt(2¥go*zmax);
gotoxy(7,9);write(’Velocidad al final de la Caida = *,Vc/307:3:2," Mach’);
gotoxy(7,11);write(’Tiempo total de vuelo vertical = ', (tmaxtte)/60:3:2,
min’);readln;

clrscr; . .
gotoxy(7,3);writeln{’CAIDA DEL COHETE (tomando en cuenta la resistencla del
aire)');

gotoiy215,4);write(‘Movimiento No Uniformemente Aczlerado’);:
gotoxy(7,6);write(’Considerando constante los siguientes datos :°);
gotoxy(10,8);write('Mf = ‘/, (mo-mp):3:0,’ Kg’');

4]

eg.);

gotoxy(10,9);write(‘a = 0.0706858 m2‘);
gotoxy(10,10);write(’Cw = €.025 (para L/D = 13.5)°');
gotoxy(10,11);write(‘Hmdx = ‘,Zmax:8:5, ‘' metros’);

gotoxy(10,12);write(’fa = 0.525 Kg/m3 (a 8000 m.s.n.m.)’);
Vor=sqgrt(2*(mo-mp)/(0.025%0.525*0.07068358));
gotoxy(7,14);write(‘Velocidad Limite de Caida = ', ,Vo:8:5,’ m/s’);
X:=exp(go*Zmax/(Vo*Vo)*In(2.718281818));
gotexy(7,16);write{’Velocidad de Caida del Cohete =
/ ,Vo¥sgrt(l-1/(X*X))/307:8:5,* Mach’);

tc:= Vo/gor*ln(X+tsgrt (X*X-1));
gotoxy(7,18):;write(’'Tiempo de Caida = ’,tc:8:3,’ seg’);
tT:=tmax+t+tc;



315

gotoxy(7,20);write( 'Tiempo total de vuelo vertical = ’,tT/60:8:3,
min’);readin;
end;

precedure vuelo parabolico;
‘begin
clrscr;
'gotoxy(S 3);write(’VUELC DEL COHETE DE PEROXIDO DE HIDROGENO CON UN ANGULO
DE LANZAMIENTO');
gotoxy(15,4); wrltp(’sin Considerar la Resistenca del Aire’);
gotoxy(?,ﬁ);write(’Entre el Angulo de Lanzamiento (@8): ’);rveadln(theta);
gotoxy(30,8);write(’'VUELO PROPULSADO’);
Vo:= Ve*ln(Mo/(Mo Mp)),
‘gotoxy(7 10);write(’'Velocidad del Cohete al Finalizar la Combustidn =
T, V0:5:0,° m/s )i
jL'-Ve/beta*((l/pl 1)y*In(l-pi)+l)~1/2*go/(beta*beta);
‘”_toxy(7 12);write('Desplazamiento del Cohete Hasta Finalizar el Quemado =

*+L/1000:6: 3 Km’);
“pil:=3. 141592654/180-

p-=L*Cos(theta*pll),
Yp:=L*sin(theta*pil);

gotoxy(7,14);write(’Desplazamiento Horizontal = ' Xp/1000:6:3,‘ Km’);
‘gotoxy(7,16);write(’Desplazamiento Vertical = ’,¥p/1000:6:3,° Km');
gotoxy(30,18);write(VUELO POR INERCIA’);
thmax:i=Vo*sin(theta*pil)/go;

gotoxy(7,21);write(’'Tiempo para alcanzar la Madxima altitud = ’/,thmax:5:2,’
seg’);
gotoxy(7,23);write(’Tiempo Total para el Vuelo Parabdlico = ', ,2*thmax:5:2,
seg’);

readln;clrscr;

gotoxy(7,5);write(’Alcance Mdximo =

', Vo*Vorsin(2+ttheta*pil)/(1000%g0):5:3, " Km’);
Hmaxl:=Vo*sin(theta*pil)*thmax-1/2*go*thmax*thmax;

gotoxy(7,7);write(’Altura Médxima (de B a D) = ', hmax1/1000:5:3,’ Km‘’);
VD:=votgo*(2*thmax);

gotoxy(7,9);vwrite(’vVelocidad final del Cohete en el punto D = ‘,Vd:5:3,’
m/s’);

gotoxy(25,12);writeln(’VUELO POR INERCIA DEL COHETE EN EI ULTIMO TRAMO’);
Db:=2*Vo*sin(theta*pil)/go;c:=-2*%yp/go;
ti:=(-b+tsqrt(b*b-4*c))/2;
"Ref:= vo*cos(theta*pll)*tl'
-gotoxy(7,14);write(‘Distancla Horizontal de E a F = ’,xef:6:3,’ m’);
gotoxy(7,16);write('Velocidad final del Cohete en el Impacto =
', (Votgo*ti)/307:6:3,' Mach’);
readln;clrscr;
gotoxy(18,7);write(’PARAMETROS BASICOS DE TCDO EL VUELO ’,theta:3,’
gradecs’ });
gotoxy(10,10);write( ‘Altura Mdxima que Alcanza el Cchete =
', (yp+hmax1)/1000:6:3,’ Km’);
gotoxy(10,12);write(’Alcance Mdximo del Cohete =
', (Xptief+Vo*Vo*sin(2*thetarpil)/go)/1000:6:3,’ Km’);
gotoxy(10,14);write({ 'Tiempo Total de Vuelc del Cohete =
', {2*%thmax+ti+l/beta)/60:€:3, " min’);
‘readln;
end;
‘procedure Calculo_del angulo _de Tiro;
begin
clrscr;
Write(’Entre el Alcance Deseado en metros : ‘);readln(Lpedido);
theta:=43;
repeat
Xp:=L*Cos(theta*pil);
Yp:=L*sin(theta*pil);
b —2*Vo*51n(theta*p11)/go c:=-2*yp/go;
tii=(-btsqrt(b*b-4*c))/2;
Xef:= vo*cos(theta*pil)*ti;
Calculo:=(Xp+Xef+Vo*Vo*sin(2*theta*pil)/go);
theta:=theta-1/60;

until Calculo-Lpedido<=10;
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writeln(’'Anqulo : ',trunc(theta):3,’ grados ',60*frac(theta):3:0,’
minutos'’);

writeln(’ Lcalculado : ’,Calculo:3:2);
writeln(’ error : ‘,Calculo-Lpedido:3:2,’ metros’);
readln;

.end;

-begin

clrscr;

-vuelo_vertical;

vuelo_parabclico;

Calculo_del anguleo de tiro;
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CAPITULO IV

DISENO DE UN MOTOR A REACCION DE PROPULSOR SOLIDO

41 DISENO DE UN COHETE DE COMBUSTIBLE SOLIDO DE
PROPULSORES COMPUESTOS

El presente disefio se basa en un cohete de combustible sélido de grano compuesto a
base de Nitrato de Potasio (64%); como oxidante, y Dextrosa (34%) como
combustible, mas un 2% de Aditivos Balisticos (1% de Polvo de Aluminio + 1% de
Polvo de Magnesio) todos estos componentes con un tamafio promedio de Particulas
de entre 75 a 100 micrones, mezclados previamente y luego fundidos en caliente en
un recipiente y con fuego directo; se utilizaran inhibidores de (PVC) para Inhibir el
area Lateral externa de los granos, y se utilizard para la Balistica Interna de los
cohetes de configuraciéon (BATES) “BALISTIC TEST”; que consisten en unos
segmentos de Granos Inhibidos por la parte exterior, y con un agujero cilindrico en
la parte central, para la camara de Combustion y el Fuselaje se utilizaran tubos para
calderas tipo ASTM A-192, de 3 pulgadas de Didmetro Nominal; por ser el mejor
tipo de Tubo que se encuentra en el Mercado Interno; la Presion Interna que
soportan en caliente estos Tubos estd alrededor de 90 Bares (Determinado
Experimentalmente); por lo tanto en el Disefio no se debe sobrepasar esta presion,; la
Longitud de los Granos debe estar entre 1.5 a 2 veces su Didmetro, el Agujero
Central del Grano debe ser aproximadamente la Tercera Parte del Didmetro exterior
del Tubo; el Didmetro de la Garganta de la Tobera debe estar alrededor de la Cuarta
Parte del Didmetro exterior del Tubo. El Fuselaje estard dividido en dos partes; una
parte para la Camara de Combustién, donde en la parte inferior estard la Tobera
roscada, y en la parte superior estara el Tapén de Acero también roscado, en la otra
parte del Fuselaje se colocara el Sistema de Recuperacion por Paracaidas; este tramo
de Fuselaje estara roscado en su parte inferior para ensamblar con el Tapon roscado,
y en el otro extremo estara liso donde se ensamblara el Morro (Ojiva), de Aluminio,

esta disposicion es asi porque cuando el Cohete alcance su méxima altura (Apogeo);
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expulsara el Morro y todo el cohete, el Fuselaje més el Morro bajara “Colgado” en
un paracaidas y se recuperaréan los datos tomados. El cohete constara de tres aletas

de Aluminio empernado a unos Clips, que a su vez estén soldados al Fuselaje.

42 INTRODUCCION A LAS CARTAS DE DISENO PARA MOTORES
COHETE SOLIDOS':

Aqui se presentan gréficos de disefio que pueden usarse para determinar la presiéon

de camara de un motor cohete de propelente sélido de estado - estable. Un "grifico de
prop

presién de la camara vs. Kn" se proporciona para cada uno de los siguientes tres

propelentes basados en nitrato de potasio:

e KN-Sorbitol
o KN-Dextrosa

e KN-Sacarosa

Para que los datos del grafico sean considerados vélidos, es necesario que el

propelente sea preparado por el método "normal":

e El propelente debe ser fundido en caliente.

¢ El oxidante debe molerse tan finamente que el tamafio maximo de particula sea de
75-100 micrones.

e Los constituyentes deben ser muy bien mezclados antes de fundirlos.

e Debe tener la proporcién estandar de O/C 65/35.

El término estado — estable infiere la condicion operativa en que la presion de la
cémara es solamente una funcion del 4rea de la superficie de quemado del grano. En otras
palabras, la generacion de gases de la combustion y salida de gases a través de la tobera ,
estd en un estado de equilibrio (balanceado). Por consiguiente, esto excluye la acumulacion

inicial de presion asi como la disminucion final.
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También se presentan las ecuaciones y datos que fueron usados para desarrollar los

graficos del disefio.

Cuando es necesario conocer el Kn del motor (la proporcion de la superficie del
area de combustién vs. el area de la garganta de la tobera) se utilizan los gréficos. También
se presenta la metodologia para el calculo del 4rea de combustién de un grano tubular y un

grano BATES y se proporcionan ejemplos de tales calculos y uso de los graficos.

*Tomado de la pagina web-“Experimental Rocketry”’-Richard Kakka.

43 CARTAS DE DISENO EXPERIMENTALES:

Chamber Pressure v.s. Kn
KN-Sorbitol
1600
+ 10
1400 —
1200 ] 8
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Kn
Fig. No. 114

Carta de disefio para un propulsante a base de KN-Sorbitol
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Chamber Pressure v.s. Kn

KN-Dextrose
1600
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Kn
Fig. No. 115

Carta de disefio para un propulsante a base de KN-Dextrosa

Chamber Pressure v.s. Kn
KN-Sucrose
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Fig. No. 116

Carta de disefio para un propulsante a base de KN-Sacarosa
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44 DESARROLLO DE LAS CARTAS DE DISENO:

Las tres cartas de disefio fueron construidos para las condiciones de cémara de

estado - estable, con la siguiente ecuacion:

Po =[Kn£pc*}l~n
(4.1) o

Donde los pardmetros se definen como:

Po = presion de la cdmara del motor.Kn = Klemmung,

Kn=Ab /At (4.2)

(Proporcién del area de combustidn vs. el de la garganta de la tobera).
a = coeficiente de combustion bajo presion.

a = factor de la conversién, MPa a Pa (« = 1.000.000).

p = densidad de la masa de propelente.

c* =velocidad de salida caracteristica del propelente.

n = exponente de combustion bajo presion.

Los coeficientes y exponentes de combustion bajo presion son basados en medidas
experimentales. Para KN-Dextrosa, los valores usados son a = 0.0665 in/sec (8.26 mm/seg)

y n=0.319. La velocidad de salida caracteristica se calcula con la siguiente ecuacion:

: 4.3
e R’To(k+l):_—: &
Mk\ 2

Se dan los parametros aplicables para cada tipo de propelente en las tablas 25,26 y 27:
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Tabla No. 25

PRESION DE LA CAMARA DEL MOTOR COHETE COMO UNA FUNCION DEL
PROPUSLANTE: KN-SORBITOL (65/35)

Rocket Motor chamber pressure as a function of Kn
KN-Sorbitol (65/35) propellant
R 8314 J/mol-K  Universal gas constant
M 33.9 kg/kmol  Effective molecular wt. of products
R 208.4 J/kg-K Specific gas constant
k 1.042 Ratio specific heats, avg. value
Bc 0.95 Combustion efficiency
To 1600 K Ideal combustion temperature
To act 1620 K Actual chamber temperature
c* 914 mfs Characteristic exhaust velocity
2’ grain 1.841 g/cm® Grain ideal density
plp 0.95 Density ratio (actualfideal)
porain 1.749 gfcm® Grain actual density

Tabla No. 26

PRESION DE LA CAMARA DEL MOTOR COHETE COMO UNA FUNCION DEL

Rocket Motor chamber pressure as a function of Kn
KN-Dextrose (65/39) propellant
R' 8314 J/mol-K  Universal gas constant
M 42.39 kg/kmol Effective molecular w.of products
R 196.1 Jfkg-K  Specific gas constant

k 1.043 Ratio specific heats, avg. value
9c 0.95 Combustion efficiency
. To 1710 K Ideal combustion temperature
To act 1625 K Actual chamber temperature
c* 916 m/s Characteristic exhaust velocity
P grain 1.879 gfcm®  Grain ideal density
plp 095 Density ratio (actual/ideal)

parain 1.785 g/cm®  Grain actual density

PROPULSANTE: KN - DEXTROSA (65/35)
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Tabla No. 27

PRESION DE LA CAMARA DEL MOTOR COHETE COMO UNA FUNCION DEL
PROPULSANTE: KN-ZACAROSA (65/35)

Rocket Motor chamber pressure as a function of Kn
KN-Sucrese (65/35) propellant
R 8314 J/mol-K  Universal gas constant
M 41.99 kg/kmol  Effective molecular wt. of products
R 198.0 J/kg-K Specific gas constant
k 1.043 Ratio specific heats, avg. value
e 0.95 Combustion efficiency
To 1720 K Ideal combustion temperature
To act 1634 K Actual chamber temperature
c* 923 m/s Characteristic exhaust velocity
P’ grain 1.889 g/cm®  Grain ideal density
pip 0.95 Density ratio (actual/ideal)
 orain 1.795 g/cm®  Grain actual density

45 DETERMINACION DEL FACTOR (Kn):

Fig. No. 117

Grano cilindrico hueco
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El 4rea de la superficie de combustion para un grano tubular, como el mostrado en

la Fig.No.117, puede calcularse de la siguiente manera:

Grano con quemado sin restriccidn (ninguna superficie inhibida):

i = Ay niciat =%” (D2 —d2)+”L(D+d)

4.4
4y =5 (D) (L ~1) “

Donde: ¢ = % (D - d) 4.5)

Grano con superficie exterior inhibida (quemando nicleo y en los extremos y

Extremos):
A= o= Yy (D~ d L (46)
Ay poa =1 D(L~21) @

Grano con ambos extremos inhibidos (quemando en la superficie exterior y central):

A, =constante=n L(D~d)

Il nHBITED

Fig. No. 118
Grano BATES
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En la Fig.No.118 se muestra un grano de configuracion BATES. Este normalmente
consiste en dos o mas segmentos de propelente, inhibidos en las superficies externas. Esta
configuracion se usa, tipicamente, cuando se desea un perfil de Kn casi neutro (curva
Media en la Fig.No.119). Kn tiende a un valor maximo para luego decaer. La forma de la
curva es determinada por las proporciones Lo/D y do/D. Una opcién sensata de longitud del
segmento y didmetro del centro es necesaria, sino Kn puede tener un perfil progresivo
(curva Superior) o uno regresivo (curva Inferior). Para producir un perfil simétrico (Kn
inicial = Kn final) el Kn méaximo debe ocurrir cuando la regresion de la superficie sea la

mitad del espesor.

| oort™™ Apmax = th
Ayfna ot sopSE 0
Kl’l -\\‘-
N
N

N Apmax = £10

Web Regression, %

Fig. No. 119
Perfiles (K;) para granos BATES

La superficie de combustion instantanea esta dada por:

@8)
4,= N7 (D -d?)+ 7 L d| (Beuacién 1)

Donde N es el nimero de segmentos; d y L son los valores instantaneos de didmetro

del centro y longitud del segmento, y salen de:
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Donde x es la regresion lineal de la superficie (distancia de combustible que se ha
quemado, normal a la superficie del mismo). Esto se ilustra en la Fig.No.120. Las lineas
punteadas representan la geometria de las superficies de combustion en un punto arbitrario

de regresion de la superficie.

Fig. No. 120

Representacion de un grano BATES con la regresion del diafragma

Las superficies de combustidn inicial y final estan dadas por:

Abinicial=N[%7r(D2 —d02)+7Z'L0d0] (411)
Ay =Nm D(Lo-2t) @1
Donde: t=%(D—do) (4.13)

El valor de x cuando el area de la superficie de combustion alcanza su valor
maximo es importante para determinar la presion maxima de camara. Este valor de x puede
ser encontrado igualando la derivada (representado por la pendiente en la curva de Kn vs

regresion de la superficie de combustible) a cero (dAb/dx = 0).

El valor de x, para la méaxima superficie de combustion (Ab), se encuentra con:

x= Y (Lo—2do) (4.14)
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El valor de Abméx es encontrado entonces sustituyendo X en las ecuaciones No.4.9

yNo0.4.10 para encontrar d y L, y sustituyendo estos valores en la No.4.8.

Nota: El perfil de Kn es progresivo si por célculo x > do. En este caso Abmax =

Abfinal. -
El perfil dé Kn es regresivo si por calculo x < 0. En este caso Abméax = Abinicial

Al c{iseﬁar el motor de un cohete, la dimensién D est4d normalmente limitada por
factores como cubierta o tamafio del fuselaje. La opcidén de diametro del centro, do, es
normalménte basado en el espesor de combustible deseado (qué determina €l tiempo de
combustion) y las consideraciones de erosion de la combustion. Asi, la longitud del
segmento, Lo, es el pardmetro que puede estar disponible para controlar el perfil de Kn. El
valor de Lo puede encontrarse para dar un perfil simétrico de Kn (Kﬁ iniciales y finales

son iguales).

Si D y do se especifican:

Lo= % (3D +do)
' Para un perfil simétrico

El "aplanamiento" de la curva que siempre es concava descendente es dependiente
de la proporcion do/D. Cuando do/D se aproxima a la unidad la concavidad se acerca a una

linea recta.

\

46 EJEMPLOS DE USO FRECUENTE:

| Ejemplo 1: Determine la presion de camara de estado continuo inicial, maxima y final para

un KN - DEXTROSA grano tubular sin restriccion de con las siguientes dimensiones:

o Diametro exterior 2.25 pulgadas
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¢ Didmetro del centro 1.00 pulgadas
» Longitud de grano 10.50 pulgadas

El didmetro de garganta de la tobera es 0.650 pulgadas.
Solucidn:

Ay = Ay = Yo (D? =d? )+ L(D+d)

Ay = Ay = V5 7(2.257 1,00 )+ 7 10.50(2.25+ 1.00) = 1141’

b max
t=1/(2.25-1.00)=0.625in.

Ay fina =7[(D+d)(L“t)

Ay o =7 (2.25+1.00)(10.50-0.0625)= 101 in’

El 4rea de la garganta de la tobera es:

A= 14nD2 =An 0.6507 = 0.332 in’

Esto da un Kn inicial y maximo = 114/ 0.332 = 343.
El Kn final =101/ 0.332 = 304.
De laNo.115: La presion de camara inicial y méaxima = 1080 Psi.

La presion de camara final es 950 Psi.

Ejemplo 2: Determine la presion de cdmara de estado continuo inicial, maxima, y

final para un grano BATES de KN-Sorbitol con las siguientes dimensiones:

e Diametro exterior 75 mm.

Diametro del centro 22 mm.

Longitud del segmento 100 mm

3 segmentos.

El didmetro de garganta de la tobera es 13 mm.
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Solucion:

El valor de regresion del combustible, x, al punto de presién maxima de camara se

encuentra con la siguiente ecuacion:

x= 4 (Lo - 2do)

x=LA(100-2-22)= 9,33 mm

Sustituya el valor de x en las ecuaciones siguientes:

d=do+2x y L=Lo—2x
d=22+2-9,33=40,7mm
L=100-2-933=813mm

Sustituya los valores de D, L y d en la ecuacion para el area ardiente:

4, =N|Yx(D?-a)+n Ld]
Apnis =3 [% 7 (757~ 4072 )+ 7 813-40,7|= 49.861 mm’

La superficie de combustion inicial y final se dan por:

Ay i =N l%ﬂ' (DZ - d02)+ 7 Lo do]

A, =3 [% 7 (757 = 22?)+ 7 100- 22]: 44.938 mm’
t=1/,(D~do)

t=1/(75-22)= 26,5 mm

Ay ot = N D (Lo = 2t)

Ay g =3 w75 (100~ 2-26,5)=33.205,5 mm’

El area de la garganta de la tobera es:

_ 2 _ 2 _ 2
A—AﬂD —Aﬂ]j’ = 132,67 mm
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Ahora puede calcularse el Kn inicial, maximo y final:
Kn inicial = 44.938 / 132,67 = 339

Kn méx =49.861 /132,67 =376

Kn final = 33.205,5 /132,67 =250

DelaFigNo.114.: La presiéon de camara maxima, inicial y final son

respectivamente 6,3 MPa, 5,0 MPa y 3,1 MPa.

Ejemplo 3: Un motor cohete con un grano tipo BATES de KN-Dextrosa serad
disefiado para dar un perfil de combustién aproximadamente neutro, igualando los valores
inicial y final de Kn (produciendo el méximo de Kn a la mitad de camino de regresion del
combustible). Para los siguientes segmentos y didmetro de centro: ;De qué longitud inicial

deben ser los segmentos?

¢ Diidmetro exterior 50 mm.
e Diametro de centro 18 mm.

e 4 segmentos

Solucidn:

Lo = 1/, (3D +do)
Lo=1/(3-50+18)=84 mm

Verificamos que las 4reas inicial y final son idénticas:

Ay =4 [%n (507 - 182)+ 7 84-18|= 32.656 mm’
= 1/)(50-18)=16 mm
Ay ra =4 w50(84—2-16)=32.656 mm’

e Tomado de la Pagina Web: “Experimental Rocketry Site” de Richard Nakka's
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CALCULO DE LA PRESION ESTADO-ESTABLE: INICIAL, MAXIMO Y
FINAL PARA UNA CAMARA DE COMBUSTION DE CONFIGURACION
“BATES” DE KN (64%9 + DEX (34%) + 2% (Al + Mg); DE LAS
SIGUIENTES CARACTERISTICAS:

- CARACTERITICAS DEL TUBO DE ACERO SIN COSTURA PARA
CALDERAS TIPO ASTM A-192, DE 3 PULGADAS DE DIAMETRO
NOMINAL:

Diﬁmetro Exterior = 3 Pulg. = 76.2 mm

Dismetro Interior = 69.8 mm |

Presion méxima permitida en frio (20°C) = 4952.38 psi =336.9 BARES

Presion méxima permitida en caliente ( ) = 65 BARES =955.5 psi
Espesor del Tubo =3.2 mm

Longitud Comercial del Tubo = 6185 mm

Lphgitud del Tubo para cada Cohete = 6185/6 = 1030 (dejando 1 mm para cada

uno de los 5 cortes)

e DIMENSIONES DEL INHIBIDOR (TUBO DE PVC):
Diametro Exterior = 68 mm
Diametro Interior =63 mm
Longitud de cada Inhibidor = 120 mm
Espesor del Tubo PVC = 2.5 mm

Longitud del Separador € = 5 mm

¢ DIMENSIONES DEL GRANO:
Diadmetro Exterior del Grano: De = 63 mm
Didmetro Interior del Grano: Di =25 mm
Diametro del Nicleo: dy = 25mm
Longitud del Grano: L, =115 mm

Numero de Granos: N, = 5
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e (Calculo del Frente de Regresion del Grano (X):
1 1 1
x=7 (Lo — 2xdo) = 3 (115mm — 2x25mm) = 3 (115mm — 50mm)

1

X=10.83mm
e Calculo de los Parametros (d) y (L):

d=do+ 2(x) = 25mm + 2(10.83mm) = 25mm + 21.66mm = 46.66mm
L=Lo—2x=115mm — 2(10.83mm) = 115mm — 21.66mm = 93.34mm

e Espesor Inicial del Frente de Quemado del Grano (t):
1 1 1
t= 3 (D —do) = 7 (63mm — 25mm) = 5 (38mm) = 19mm

o Area Superficial de Quemado Inicial del Grano (AbmiciaL):

. 1
Abiniciat = No [5 x X (D% —dy?) +m X Lo X do]
1
Abiniciar = 5 [5 X 1 X (632 — 252)mm? + w X 115mm X 25mm}
1
Abipiciat = 5 [E X 1 X (3969 — 625)mm? + (9932.078879)mm2]

1
Abinicia1 =5 [E X 1 X (3344)mm? + (9032.078879)mm2]

Abiniciar = 5[(5252.742917)mm? + (9032.078879)mm?]

e Area Superficial de Quemado Méaximo del Grano (Abmax):

1
Abm;,x=NO[Ean(Dz—d2)+nxLxd]

1
Abps, = 5 [E X 1 X (632 — 46.662)mm? + m X 93.34mm X 46.66mm]
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1
Abpsy =5 [E x 1 X (3969 — 2177.1556)mm? + (13,682.40381)mm2]

1
Abpsy = 5 [E X 1 X (1791.8444)mm? + (13,682.40381)mm2}

Ab4, = 5[(2,814.622602)mm? + (13,682.40381)mm?]
Abps, = 5(16,497.02641mm?]
Abs, = 82,485.13206mm?
e Area Superficial de Quemado Final del Grano (AbgmaL):
Abfingr = No Xt X D X [Lg — 2 X t]
Abfing =5 %X X 63mm X [115mm — 2 X 19mm]
Abfing =5 X X 63mm X [115mm — 38mm]
Abfing =5 X T X 63mm X 77mm
Abging = 76,199.32981mm?
¢ Presién Estado — Estable en la Camara de Combustién utilizando el Propulsante

KN (64%) + DEX (34%) + Aditivos (2%):

La presién en la Camara de Combustion no debe sobrepasar de ninguna
manera los 65 BARES, utilizando un Tubo de Acero para Calderas tipo ASTM
A-192.

e Primera Alternativa: Utilizando un Didmetro de la Garganta de la Tobera de:

dg=dt=20 mm ¢

e Area de la Seccion Transversal de la Garganta de la Tobera (Ag):

_ X dg’ _ % (20)mm?

— 2
Ag=— 7 = 314.1592654mm

e Valores de (Kn): Inicial, Maximo y Final:

Area de quemado superficial

"~ Kreade la garganta de la tobera
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Abinicial _ 71,424.10898mm?

Kyiirioiar, = = = 227.35
nlintetal) T 314.1592654mm?

X _ Abmax _ 82,485.13206mm” _ . o000 56 s
n(max) = A, 314.1592654mm2 ‘ ST

Absingi  76,199.32981mm?

o _ = 242.55
Kn(finany A,  314.1592654mm?

Presiéon Estado—Estable en la Camara de Combustién (utilizando el grafico

experimental de la Fig. No. 121):

g ~ Chamber Pressure v.s. Kn
# KN-Dextrose
!
; 1600
| 1400 AR
1200 = / 8
@ 1000 e @
= 200 2 5
: [e] / o]
i O BO0 ~ 4 O
400 T ,
200 -
0 0
0 &80 100 150 200 250 300 350 400 450 500
Kn
Fig. No. 121

Utilizacion de la Carta de Disefio KN - Dextrosa

Para:

Kntniciany = 227.35 ———>  Dnicia) = 3.-083MPa = 30.83 bar
Kn(maxy = 262.56 ————>  P(max) = SMPa = 50 bar

Ko(finan = 24255 ———>  D(finary = 4MPa = 40 bar

Nota: La presion maxima en la Camara de Combustion seria de 50 BAR, pero
como el Fuselaje todavia puede soportar mayor presion, aumentamos la presion
reduciendo la Garganta de la Tobera, para obtener un mejor rendimiento del

Motor a Reaccidn.
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e Segunda Alternativa: Utilizando un Diametro de la Garganta de la Tobera de:

dg=dt=19 mmé

o Area de la Seccion Transversal de la Garganta de la Tobera (Ag):

4 = T Xd,’ _ % (19%)mm?
g 4 4

= 283.528737mm?

e Valores de (Kn): Inicial, Maximo y Final:
Abiiciar  71,424.10898mm?

nlnicial) =g 283.528737mmz -0 O30T

X _ Abpg,  82,485.13206mm?
nma T4, T 283.528737mm?

X _ Abging _ 76,199.32981mm?
nUinal) T4, T 283.528737mm?

= 290.9233573

= 268.7534626

e Presion Estado — Estable en la Camara de Combustién (utilizando el Gréafico
Experimental de la Fig. No. 3)

Para:

Kn(inicial) = 251.9113573 —_—> p(inicial) = 4.33MPa = 43.33 bar
Knmaz) = 290.9233573  ——— Par) = 6.3125MPa = 63.125 bar
Kn(final) = 268.7534626 e P(final) = 55MPa = 55bar

Nota: Con un Diametro de Garganta de Tobera de 19 mm se podria obtener en la
Cémara de Combustion una Presion Maxima de 63.125 BAR, lo que podria estar
muy proximo a la Presion Maxima permitida de 65 BAR; por lo tanto se tendria
que bajar un poco esta presion aumentando ligeramente el Didmetro de la

Garganta de la Tobera.
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Tercera Alternativa: Utilizando un Diametro de la Garganta de la Tobera de:

dg=dt=19.5 mm¢

o Area de la Seccion Transversal de la Garganta de la Tobera (Ag):

X dg2 _ % (19.5%)mm?

- 2
Ag ) 2 = 298.6476516mm

e Valores de (Kn): Inicial, Maximo y Final:
X _ Abiniciar _ 71,424.10898mm?
niniclal) = =4 T 298.6476516mm?

. _ Abps,  82,485.13206mm?
nman) T4 T 298.6476516mm?

K _ Abgingr  76,199.32981mm?
nUime T4, T 298.6476516mm?

= 239.1584484

= 276.1954819

= 255.147929

e Presidn Estado — Estable en la Camara de Combustién (utilizando el Grafico

Experimental de la Figura No. 3)

Para:
Kn(iniciany = 2391584484 —>  p(niciary = 3.83MPa = 38.3 bar
Knmaxy = 276.1954819 ————>  Pgnix) = 5.875MPa = 58.75 bar
Kn(finay = 255.147929 —>  D(fina)) = 4-444MPa = 44.44bar

Cuarta Alternativa: Utilizando un Didmetro de la Garganta de la Tobera de: dg=

dt=19.25 mm¢

e Area de la Seccién Transversal de la Garganta de la Tobera (Ag):

nxd,? 7 x(19.252)mm?
Ag=—p = 4

= 291.0391069mm?
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e Valores de (Kn): Inicial, Mé&ximo y Final:

Abiniciar _ 71,424.10898mm?

Kn(niciaty = = = 245.410693
nlinielal) =g 291.0391069mmz _ - +>-4106932

Abps,  82,485.13206mm?

Ko _ = 283.4159744
n(max) = T4 291.0391069mm? >

Absing  76,199.32981mm?

P _ = 261.8181818
n(final) A, 291.0391069mm? 518

e Presion Estado — Estable en la Camara de Combustion (utilizando el Grafico
Experimental de la Fig. No. 3):

Para:
Kn(inicial) = 2454106932 ——* P(inicial) = 4.0625MPa =|40.625 bar

Knmixy = 2834159744 ————>  P(msxy = 6MPa =[60 bar |
Kn(finay = 261.8181818 ———>  D(sinay = SMPa

Nota: Utilizaremos una Tobera con una Garganta de 19.25 milimetros de

Didmetro y con una Presién Méaxima en la Cadmara de Combustion de 60 BAR.

48 CALCULO DEL PESO DEL PROPULSANTE: (Pprop)
No = Numero de Granos =5
p = Densidad del Propulsante = 1.785 gr/cm3

e Volumen de un Grano de Propulsante (Vigrano):

A /A
V1 GRANO — Z(d@z - diz) X1l= 2(632 - 2.52)Cm2 X 11.5cm =

T
2(39.69 —6.25)cm? X 11.5¢m

T
Vigrano = 7 (33.44)em? X 11.5¢m = 302.0327177cm?®
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e Volumen de los cinco granos de Propulsante (Vsgranos):
Vs GRANOS = 5% Vl GRANO = 5% 3020322717767713 = 1510163589C7n3

e Peso Total del Propulsante (Pprop):

Porop = W = Vs granos X ¥ = 1510.163589cm? x 1.78597/

Pprop = W, = 2695.642006gr X = 2.695642006kg

1000gr
4.9 EMPUJE TOTAL DESARROLLADO POR EL. MOTOR A REACCION: (E)
E=WPXISPX9 (415)

Donde:
Wp = 2.695642006kg
Isp = 1325.S‘eg

— m
g =981/,

E = 2.695642006kg x 132.5 seg X 9.81™/ , -, = 3503.86287 kg x ™fseg

kg xm lkg—f
E = 3503. —9— T _ 357 _
03.86287 [seg X ggacge y = 3573164393 kg - f
9.80605 N
E =357.3164393 kg - f X —m = 3,503.86287 N

e Impulso Total Desarrollado por el Motor Cohete (E x t):

E Xt =13503.86287 N x 26.42258429 seg = 92,581.11201 N X s

410 DISENO DE LA CAMARA DE COMBUSTION:
La Camara de Combustién y el Fuselaje del Motor Cohete de Combustible So6lido
seran de un tubo de acero sin costura para calderas tipo ASTM A-192 de 3 Pulgadas
de Didmetro Nominal y de las siguientes caracteristicas:
Didmetro Nominal = 3 pulgadas = 76.2mm¢
Diametro Exterior =3 pulgadas  =76.2mmé
Diametro Interior = 2.75 pulgadas = 69.8mm¢
Espesor del Tubo =3.2mm
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¢ Presion Maxima Admisible del Tubo en Frio (20°C):
Prix aa.s = 4952.38 psi = 336.9bares

¢ Presion Maxima Admisible en Caliente:

Pprsx aa.c = 90bares(prueba estatica)

o Presion Maxima Actuante sobre el Tubo en Caliente.

P, max act

= 60 bares

o Factor de Seguridad para este Disefio (f.s.):

fos= Prmixaac _ 90bares _
) Prixact 60 bares

Nota: El tubo Seleccionado soportard correctamente la Presién generada en la

Camara de Combustién.

411 CALCULO DE LOS PESOS DEL MOTOR A REACCION DE PROPULSOR
SOLIDO:
- 330 F00
> a0 ‘50— 50
= I BE
Il M- 5 ¢
¢ Peso del Fuselaje (Inferior + Superior); (Pf):
(Superior) (Inferior)
Fig. No.122 Fuselaje del Cohete Sélido
Pr=5.8 kg

e Peso del Tapdn Superior (Prapon); de Acero AISI/SAE 1020:
)

joo —
5o 2.0 3o SHAFLAN
Graugy f— - | 25"
P SIS ///)7"//// SIS
4 - 4
M7
8 Z, o| ¥
>_anl O = __/, w| =
e | ¥ — 1> P
W 55 / 35 =
o+ |' T
=y R 7 4
‘_L_M. -V

Prapon = 0.87 kg

Fig. No.123 Tapdn Superior del Cohete Sélido
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¢ Peso del Morro u Ojiva, de Aluminio Fundido Pwm):

Py = 0.705 kg

50 H
S50 50 | 50 __-: S50 o 2S l 25

‘2g ‘ N —l
~ L Bt = |
| o
/V o~ o
. /"4”_ S S U0 SV — - o SRR
@ é & ol ¥ R

5L

L7 7 2 e =1

Fig. No.124

Morro u Ojiva del Cohete Sélido

* Peso de la Tobera, de Acero AISI/SAE 1020(P+):

HLSH[1.S

Pr=1.42 kg

Tobera Convergente — Divergente del Cohete Sélido

200
§S {45
5¢ is {0
l 4 '——__
2
LI 3
Lw 23 |46 | ’
r L )
Fig. No.125
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o Peso de las Aletas de Aluminio (3 Aletas); de 2.5 milimetros de Espesor:

250

Is0

Fig. No.126

Aletas direccionales del Cohete Sélido

Paveras = 0.37 kg
e Peso de los Inhibidores de (PVC):

\ VT
N
\ \
§ \
N N
N
N N
% ;
A N
N
N
N
N N
I FAX)
! #Aéeg
Fig. No.127

Inhibidor de PVC del Cohete Sélido
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¢ Volumen de un Inhibidor (V| wn):

i s i
Viing = Z(de2 - diz) X[ = 1(6'82 ~6.3)cm? x 12cm = 1(46.24 —39.69)cm? X 12cm

T
Vying = 7 (6.55)cm? X 12cm = 61.73229564cm3

e Peso de un Inhibidor (P wh):
— — 3 ar
Py ine = Vi iwn X Ypve = (61.73229564cm?) x (1.43055 /em3)

Pl INH = 88311135539r
e Peso de los Cinco Inhibidores de (PVC); (Ps inn):
P5 INH — 5 X Pl INH = 5% 883111355397' = 4‘4’1555677797‘

1kg
1000gr

P vy = 441.5556777gr X = 0.4415556777 kg = 0.442kg

e Peso del Sistema de Recuperacion por Paracaidas (Precup.):
(Paracaidas + Dispositivo de Expulsién) (Carga Util):
Precyp = 300grs = 0.3kg
e Peso Total del Cohete Vacio, sin Propelente (Prc.v)
Prcy = Py + Pr+ Prupon + Propera + P3 areras + Ps v + Precup
Prcy = (0.705) + (5.8) + (0.87) + (1.42) + (0.37) + (0.442) + (0.3)
Prcy =9.907kg
o Peso Total del Cohete con Propulsante incluido, al momento del Lanzamiento
(ProtaL):
Prorar = Prcy + Wp = (9.907kg) + (2.695642006kg)
Prorar = 12.60264201 kg =~ 12.603kg

e Relacién: Empuje/Peso Total, en el momento del Lanzamiento (V2 / PTOTAL):

E 357.3164393 kg X f
YE = = = 28.35169716 ~ 28.3517
/PTOTAL PTOTAL 12.603 kg X f 5 69
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412 FLUJO DE MASA POR LA GARGANTA DE LA TOBERA (M):
: / M
M=kxXA; Xpc T (4.16)

Donde para este Combustible:

K=1.043

Ag = At=291.0391069 mm> = 0.0002910391069 m*
pc = 60 bar

R'=8314 J/k.mol.K

M = 42.39 kg/kmol

Tec=1625°K = 1352°C

C*=916 m/s

P =1.785 grs/cm’

e Reemplazando Valores en la Ecuacion 1:

kg 1Kmol _ N Xxs?
_ N 4239 x X

M = 1.043 x 0.0002910391069m2 X 60 X 105 — Kmol ~ 1000 mol ™ _m
m? lg394— 125K x NXT

Kmol X K 1]

kg xm - )
: N x s2 52 s
M = 1821322731 —— x —S-— x 5.60144422 X 10

M = 0.102020376 %9/

413 TIEMPO TOTAL DE COMBUSTION (t.):

. Wp £, = WP _ 2695642006k
=22 s = TR 2O

- = 26.42258429
tc M 0.102020376]{9/5 26.42 8 seg

te = 26.42258429seg ~ 26" 25 21.3""
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4.14 ESTABILIDAD DEL MOTOR A REACCION DE PROPULSOR SOLIDO:
4.14.1 DISENO DE LAS ALETAS DEL COHETE DE PROPULSOR SOLIDO*;

%25 1

| el y
[ L:\QOO, = 4Y4F. 24/ .
: /7
(=)
o
st S
1]
S e
™ .
“ .
225 | 330 20 s %00 ) jso
P o
Fig. No.128

Dimensiones exteriores del cohete de 3 pulgadas de didmetro

a. Considerando 3 Aletas:
o Areade una Aleta (A)): '
' A; = 0.17 x [(d + 0.5) x L]

b. Considerando 4 Aletas:
e Areade una Aleta (A)):
A; =013 x[(d+0.5) x L]

Donde:

d = Diametro Exterior del Fuselaje (Pulgadas)
L = Longitud del Cohete sin considerar el Morro (Pulgadas)
c. Para este Modelo utilizaremos 3 Aletas Direccionales

Entonces:
d=76.2 mm=3")
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L = 1200 mm = 47.2441"
o Area que debe tener una Aleta (A,):
A1=0.17 X [(d + 0.5) X L] = 0.17 x [(3" + 0.5") x 47.2441"]
= 0.17{(3.5" X 47.2441")]
A; = 0.17(165.35435pulg?) = 28/1102395pulg?

d. Dimensiones de las Aletas (1ra. Disposicion):

150mm X 150mm 50mm X 150mm
Ar_(250mm x 150mm) — ( > ) - ( > )

Ar=37,500mm? — 11,200mm? — 3.750mm?

1)?pulg?
Ap_22,500mm? x é%fz—m% = 34.87506975pulg?

Ar = 34.8751pulg?

Ar > A, (OK)(Las dimensiones de la aleta son correctas)

jso  iec
— - -
5.9055%) .Z.' 343"

{So
$.955512 |

2 co ‘Sc
250 = 9,24

2;2.“

Fig. No.129 Dimensiones de las aletas

* Tomado del libro "How to make amateur rocket”, by Jhon H. Wickman CP Technologies
3745A Studer, Casper, WY 82604 — 2002
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4.142 CALCULO DE LA ESTABILIDAD DEL COHETE DE COMBUSTIBLE
SOLIDO (UTILIZANDO EL METODO DE BARROWMAN):

!
0
W
O
V2
c{.‘ Y.
3 A S S
A\ J ' IR Y
() % F Ca = 200 *:J e “’}';
\ " 4
o
HiE
i
]
v
Xe = JC2S

Fig. No.130

Ubicacién de las aletas para el cdlculo del Centro de presiones

DATOS:

S =150 Xr =150
R=38.1 C,=Cr=100
Lr=180 Xg = 1025
Cr =200 d=76.2

a. Calculo del Centro de Presiones (Cp):
o Coeficiente de Fuerza Normal (Cn)n
(Cyn =2
e Ubicacion del (Cp) en la Nariz 6 Morro Ojival, contado desde el extremo del
Morro 6 Nariz (Xp):
» Para un Morro en forma de Ojiva (Xp):
X, = 0466 X L, 4.17)
Donde:
L, = Longitud del Morro 6 Nariz =225 mm
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Xn=0.466 x 225 mm = 104.85 mm
e Calculo de las Aletas Estabilizadoras. Coeficientes de Fuerza Normal para 3
Aletas (Cy)r, sin factor de Interferencia:

n = Numero de Aletas

$\2 15042
(Cy)p = AXn (a) 4x3 (—76_2) 12 x 3.87500775
NJF — = =
oL N2 1+\/1+(2x180 )2 1++V1+ 144
1+ |1+ (CR e ) 200 + 100
T
(CN)F — 12%3.87500775 _ 46.500093 — 1814956546 (418)

1+1.562049935  2.562049935

* Tomado del libro”How to make amateur rocket”, by Jhon H. Wickman CP Technologies
3745A Studer, Casper, WY 82604 — 2002

e Coeficiente de Interferencia 6 Valor por el que se debe multiplicar el

Coeficiente de Fuerza Normal (Krp):

38.1
Kr, = 1+( )x2—1+(m)x2—1+0.405103668

S+R
K7, = 1.405103668 (4.19)
o Fuerza Total en el Arrastre (Cy)r:

(Cw)r = Kr, X (Cy)p = 1405103668 x 18.14956546 = 25.50202101 (4.20)

e Ubicacién del (Cp) de las aletas (X5):

_ Xp(Cr+2%xCpr) 1
= —{C —
Xp XB+ 3(CR CT) +6( R+,CT

Cr X CT)
Crp + Cr

% = 1025 + 150(200 + 2 x 100) +1(200 100 - 200 X 100)
3(200 + 100) 6 200 + 100
Xrp =1025+ 150(400) +1(200 + 100 — 66.67)
900 6
Xr = 1025 + 66.67 + 38.888333 = 1130.558333 4.21)

e Coeficiente de Fuerza Normal Total del Cohete (Cy):
Cy = (Cy)n + (Cy)r = 2+ 25.50202101 = 27.50202101 (4.22)
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e Centro de Presiones Total del Modelo del Cohete de Propulsante Solido de 3
Pulgadas de Didmetro (Xcp): 4

_ (G X X+ (Cy)7 X (Rp)

XCP = CN (4‘23)
P (2 x 104.85) + (25.50202101)(1130.558333)
cp = 27.50202101
% - 209.7 + 28831.52236 N 29,041.22236 1055 966845
P 27.50202101 27.50202101 '

Xcp = 1055.966845 = 1056mm (contados a partir de la punta dl morro)

b. Célculo del Centro de Gravedad del Motor a Reaccidn de Propulsor Sélido:

o

F

R o« e
/7'&

] y i Y m_,
‘76“;50 ) ' :

g HKe.a.

g =.390

o3 = 565 -

L, X4 =350 - &
e = q28 o
¢ = 13RS

g = |25
Fig. No. 131

Ubicacion de los pesos para el calculo del Centro de Gravedad (CG)

F1 = Peso del Morro u QOjiva = 0.705 kg

F2 = Peso del Sistema de Recuperacién (Carga Util) = 0.3 kg

F3 = Peso del Tapodn superior roscado = 0.87 kg

F4 = Peso del Fuselaje y Camara de Combustién = 5.8 kg

F5 = Peso de los granos + Inhibidores = 2.695642 + 0.442 = 3.137642 kg
F6 = Peso de las Aletas = 0.37 kg

F7 = Peso de la Tobera de Acero =1.42 kg

R = Peso del Cohete = 12.603 kg
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e Ubicacion del Centro de Gravedad (Xcg.):

- Sumatoria de Momentos con respecto al Punto (o0):

ZMozo

RXXeg=F XX +F XXy +F3 X X3+ Fy XXy + Fs XX+ Fg X X¢ + F
X X7 et vee (4.24)

R XX+ XX+ F3 X X3+ Fy X Xy + Fs X X5+ Fg X Xg + F; X X5
cG —
R

Xce
_ (0.705kg) x (150mm) + (0.3kg) x (390mm) + (0.87kg) x (565mm) + (5.8kg) x (750mm)
B 12.603kg

+(3.137642kg) % (925mm) + (0.37kg) x (1175mm) + (1.42kg) X (1275mm)
12.603kg

_ (105.75 kg.mm) + (117 kg.mm) + (491.55kg. mm) + (4350kg. mm)
€6~ 12.603kg
+(2902.31885 kg.mm) + (434.75 kg.mm) + (1810.5 kg. mm)
12.603kg

v _ 10,211.86885 kg.mm
€6~ 12.603kg

= 810.2728596 mm = 810.273mm

(contado a partir de la punta del morro)

c. Distancia entre el Centro de Gravedad y el Centro de Presiones (L):
Ly = Xcp — Xcg = 1056mm — 810.273mm = 245.727mm
Ly = 245.727mm (4.25)
Ademas:
D =76.2mm¢
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Como:

Ly > D (OK)(E!l cohete volaréd en forma estable y en linea recta)

- ]} 150 Jues |
225 | T
‘ -4
AL <} o
C.Ca Y- o
T > - I S il TS
\s’ LY
o
\ 2
Xee = 210,233 _[Li=2dsnd
Xep =los¢ *
j42s _
Fig. No.132

Ubicacion del Centro de Gravedad (CG) y del Centro de Presion (CP) en el Motor a

Reaccién de Propulsor Sélido

* Tomado del Libro: “How to Make Amateur Rocket”, by John H. Wickman CP
Technilogies 3745A Studer, Casper, WY 82604-2002.

415 CALCULO DE LA TOBERA CONVERGENTE DIVERGENTE (DE LAVAL)
PARA EL MOTOR DE REACCION DE PROPULSANTE SOLIDO

El propulsante sélido (64 %) de nitrato de potasio + 34% de dextrosat+2% de
aditivos balisticos), se combustiona en la cdmara de combustién del cohete generando una
presion de p. = 60 bares, a una temperatura de T, = 1625 K = 1352 °C, estos gases se
expanden en la tobera convergente-divergente, y salen a la atmoésfera que estdn a una
presion aproximada de 1 bar, proporcionando el empuje necesario para que el cohete

abandone su rampa de lanzamiento.



Datos Iniciales:
Ty = Temperatura real de la cAmara de combustion = 1352°C = 1625K

Umezcia = 22.67

Rpezcia = Constante del gas especifico = 196.1 ]/Kg.K

Kyezcia = Relacién de calores especificos = 1.043
M = Gy = Flujo de masa por la tobera = 0.102020376 kg/s
Do = P = Presién en la cdAmara de combustién = 60 bar = 60 x 10° N/m2

p2 = Presién atmosfeérica = 1 bar = 1 x 10° N/cm2

¢ = Coeficiente de expansién de la tobera (eficiencia de combustién) = 0.95

¥ = Angulo de la parte divergente = 20°

M = Peso molecular efectivo de los productos = 42.39 kg/Kmol

R’ = Constante Universal de los Gases = 8314 ]/mol.K

Perano = Densidad real del grano = 1.785 gr/cm3

T 4

&

Fig. No. 133

Expansion de la Tobera en el Diagrama T-S
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I
s
Fig. No. 134
Detalles del proceso de expansion en la tobera
io q 6 :
PRA R | s LY »
L \ » N B
4
\y \ * ‘
Q:d - 1\“2 ? Q
"5‘"‘ -&____,_ 3 _qce ?\ /h\ ’ s =<o . _t_
rT: Ry X/ .
5 Vs >
= _ Y

[

Fig. No. 135

Dimensiones de la Tobera
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TABLA No. 28

RESULTADOS DEL CALCULO DE LA TOBERA CONVERGENTE-
DIVERGENTE PARA EL MOTOR COHETE SOLIDO

Parametro Simbolo / Férmula Magnitud
C, = 2(———K RT, |1 — pz)—K’;—l
Velocidad tedrica de salida de 27 %\K - 1) 0 (E 2018.85 ™M/,
los gases por la tobera (sin (4.26)
rozamiento)
Velocidad efectiva de salida 2013 M/
de los gases por la tobera (con Cre = P XCy 4.27)
rozamiento)
Temperatura al final de la o\ 1373 K=1100°C
_ , T, =T (&) (4.28)
expansion Isoentropica Pe
Temperatura Real de Toe =To— 0%(Ty — Tp)  (4.29) 1398 K= 1125°C
expansion
Seccién de salida de los gases | ¢ _ MxVse (4.30) 3848.45 mm?
Coe )
por al tobera :
Diametro de salida de la d, = ’4x P 431) 70 mm
tobera m
Cr=a.= [2(Z5)RT,  (432)
Velocidad en el punto 5 *
Fig. N° 134 780 MY/
Conin = q)ll\/ Ryezcia XTo  (4.33)
Velocidad en la seccién Donde:
minima de la Tobera punto 4 | , — 1 pgg | o' Gases perfectos 783 M/
) poliatémicos)*
Fig. N° 134
¢ =0.95

Temperatura en la seccion

2

Tt = To = &2 [To = (55)] (4.34)

K+1

1594.132 K =1321 - 132°C
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minima de la tobera

7 ., 7 . . M><Vm n 2
Area de la seccion minima de Fnin = Cmm[ (4.35) 291.04 mm
la tobera
Diametro de la seccién [ 1925 mm
A = X min (4.36) ¢
minima de la tobera T
Longitud de la parte = %2-%min (4.37) 145 mm

divergente de la tobera

Loiw = 5 n(?)

*Datos tomados del libro: “Problemas de termodindmica Técnica” — por T. Andrianova

Edit. MIR- Mosct 1980

4.16 VUELO VERTICAL DEL MOTOR A REACCION DE PROPULSOR SOLIDO
DE 3 PULGADAS DE DIAMETRO.

En la siguiente tabla N° 29, se muestran los resultados del vuelo vertical del cohete de

propulsor sélido de 3 pulgadas de diametro.

TABLA No. 29

VUELO VERTICAL DEL COHETE DE PROPULSOR SOLIDO

Parametro Simbolo / Férmula Magnitud
Masa Inicial M, = M; (4.38) 12.603kg
Masa del propelente M, =W, (4.39) 2.695642006 kg
Masa total del cohete Mrey = Mpg (4.40) 9.907 kg
vacio
Relacion de masas : Masa
del propulsante/ Masa | . = Mp (4.41) 0.213888915
M
total en el arranque ’
Relacion de Quemado Al dM M 1
p=—mx=i () 0037846411 (%)
Tiempo de vuelo activo | (¢ —¢,.) = % (4.43) | 26.4225845 (seg)=26"25""21.3""
(Propulsado)




Velocidad del cohete al
finalizar de quemar todo el - 1Y _ 9% m
ql t Voo =V, In (H) 2 (444 2252373214 (S)
propelente
Vorr1 2,719.217892
Altura que alcanza el Zyo = 2 [(_ _ 1) In(1 - ) + 1] , m
cohete al finalizar el SR
quemado - e X 2%)
(4.45)
Altura total que alcanza el ; V2 [l ( 1 )]2
= n
cohete (apogeo)(Vuelo P07 2% gg 1-m 5,305 m
propulsado + Vuelo por " Ve [1 4 (_1_) In(1 — n)]
g T

inercia)
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CAPITULO V

DISCUSION DE RESULTADOS Y CONTRASTACION DE HIPOTESIS

5.1  DISCUCION DE RESULTADOS

1. SOBRE EL MOTOR A REACCION DE PROPELENTE LIQUIDO
MONOPROPULSANTE A BASE DE PEROXIDO DE HIDROGENO.

Segin lo propuesto en el capitulo III; la concentracién del peréxido de hidrégeno
utilizado como propulsor de los motores cohete liquidos varia de 80% a 95% y el
resto es agua, no conviene utilizar una concentraciéon de 100% porque es muy
propenso a descomposicion espontanea, mediante la luz solar directa 6 mediante una
onda sdnica, y se utiliza un catalizador diéxido de manganeso en pellets, para
acelerar la descomposicion, se utiliza un gas inerte a alta presion para presurizar el
peroxido de hidrégeno (nitrogeno a 200 bar), ésta disposicion es mas simple que
utilizar una turbo-bomba para bombear el peréxido de hidrégeno a la cdmara de
descomposicién “vaporizador” que contiene el catalizador; ademas el hecho de

adaptar materiales utilizados en otras industrias contribuye a abaratar costos.

El célculo se realizd para un motor a reaccion liquido utilizando tanques de
acero para los Propulsantes (perdxido de hidrégeno y nitrégeno comprimido); sin
embargo también se realizd el disefio utilizando tanques de duraluminio 7075 (T-6)
para los Propulsantes (peréxido de hidr()geno‘ mas nitrogeno comprimido); como se
indica en el punto 3.1.42; con lo que se consigue reducir el peso del cohete y
conseguir mayores alcances manteniendo la misma carga 1til, en suma se consigue

mejor eficiencia del motor a reaccién de propulsor liquido, como se puede ver en la

tabla N° 30.

Sin embargo éste tipo de mono-propulsante tiene el inconveniente de que en
el pais solo se encuentra de baja concentraciéon no apto para su utilizacién en
motores cohete; por lo que se tiene que encargar su concentracién a algun

laboratorio, lo que encareceria ligeramente el costo del motor cohete.



TABLA N° 30.

MOTORES DE PROPULSION LIQUIDA (LANZAMIENTO A 45° CON LA HORIZONTAL).

PARAMETROS

COHETE N° 1 COHETE N° 2 COHETE N° 3
DE
COMPARACION. Tanques de | Tanques de | Ganancia | Tanques de | Tanques de | Ganancia | Tanques de | Tanques de | Ganancia
acero dura. % acero dura. % acero dura. %
Mo 300 268 -11 461.33 405.53 -12 1760 1445 -17.9
Kg.)
Mf 180 148 -17.78 250.3 194.3 -22.37 1000 685 -31.5
(Xg.)
Mp 120 120 - 211.23 211.23 - 760 760 -
(Kg)
Lmax 55.375425 76.914 +38.89 79.47862 114.3142 +43.83 67.94593 117.3003 +72.64
(Km.)
Hmax 15.7214 21.16432 +34.62 2243520 | 32.11655 +43.15 19.20604 | 32.86884 +71.14
(Km.)
Carga util 35 35 - 50 50 - 138 138 -
(Kg.)
Empuje 400 400 - 600 600 - 2400 2400 -
(Kg.f)
Ve 3.884 4.5238 +16.47 4.66 5.591 20 5.99788 7.89623 +31 .65‘
(MACH)
Costo Aproéx. 3200 3800 -18.75 3900 4600 -17.95 4600 4900 -11.36
®
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También se incluye un programa de simulacién de vuelo del cohete de
perdxido de hidrégeno. Programa que se puede “correr” introduciendo datos tales
como: masa inicial, masa del propelente, angulo de lanzamiento, vuelo con

friccidn, vuelo sin friccidn, ete.

Después de analizar éstos resultados de la investigacion, queda abierta la
posibilidad de disefiar, fabrica y experimentar con motores a reaccion de propulsién
liquida a base de peréxido de hidrégeno, de mayores dimensiones, mas alcance, y

mayores cargas utiles.
SOBRE EL MOTOR A REACCION DE PROPELENTE SOLIDO

Como se indicd en el punto 2.1 (estado del arte); la mejor combinacion para
un propelente sélido actual es uno compuesto béasicamente de perclorato de amonio
como oxidante y un poliéster o poli vinilico como combustible, méas pequefias
cantidades de aditivos basicamente aluminio y berilio, a fin de incrementar el
empuje y el impulso especifico; pero lamentablemente el perclorato de amonio no
se produce en el pafs y su importacién estd restringida y requiere permisos
especiales. Por lo que para éste proyecto de investigacidén se tuvo que recurrir a

propelente y aditivos faciles de conseguir en el mercado interno.

Se probd basicamente con una combinacién de propulsores compuestos a
base de nitrato de potasio (KN 65%) con sorbitol (35%); nitrato de potasio (KN
65%), con dextrosa (DEX 35%); nitrato de potasio (KN 65%) con sacarosa;
fundidos en bafio maria y formando una molécula que es una mezcla de parte
oxidante y parte combustible. Se probd con los tres tipos de propulsores, pero
resulta que con esa composicion y con esa forma de fabricacion, el grano resulta
muy higroscépico y fragil y no se puede guardar a la intemperie por mucho

tiempo, ademas proporciona un impulso especifico relativamente bajo.

Se tuvo que hacer muchas pruebas estaticas y pruebas de lanzamiento. Al
final después de muchos ensayos, se tuvo que modificar la composicién del
propelente quedandonos finalmente con la siguiente composicion: nitrato de potasio

(KN 64%), dextrosa (DEX 34%), mds 2% de aditivos balisticos (1% de polvo de
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aluminio mds 1% de polvo de magnesio); fundidos con fuego directo en un
recipiente utilizando una cocina a gas de uso doméstico. Con ésta modificacion el
grano fundido en caliente, adquiri6 mayor consistencia, homogeneidad, mayor
densidad y, de hecho se obtuvo mayor impulso especifico, y no tiene poros como

cuando usamos e} procedimiento de fundicién en bafio maria.

Para la balistica interna del propelente se utilizé la configuracion “bates”
(balistic test); que consiste en varios segmentos o granos Propulsantes inhibidos por
sus superficies externas y con un agujero cilindrico central, se usa ésta
configuracién para obtener un perfil de (Kn) casi neutral. Se probé con muchos
tipos de inhibidores, papel comun, carton, papel de aluminio, papel de lija, etc.
Quedandonos finalmente con un inhibidor de PVC*, con un minimo de espesor de
2.5 milimetros, no es recomendable utilizar un tubo de PVC de menor espesor,
porque se corre el riesgo de que con el calor se deforme demasiado y pueda “soplar”

por la tobera u obstruir la tobera generando un reventon del cohete en pleno vuelo.

En cuanto al fuselaje y cdmara de combustion del motor, se utiliza para éste
proyecto de investigacion el tubo de acero sin costura para calderas de 3 pulgadas
de didmetro tipo ASTM A-192; que tiene ventajas en cuanto a resistencia y peso
comparado con el tubo de acero sin costura para agua tipo (SCHEDULE 40); que

también se utiliza en algunos modelos de cohetes.

El encendido es eléctrico, con una bateria y un cable ubicado a 200 metros
de la rampa de lanzamiento. Se prob6 con dos modalidades: el primero utilizando
un “grano iniciador” es decir al momento de fundir el grano y antes de que se
solidifique se introduce un alambre de NICRON, que al momento del lanzamiento
se pone al rojo vivo encendiendo los granos y generando una gran cantidad de
gases; €ste “grano iniciador” se ubica en contacto con el tapdn superior, es decir, la
combustion se realiza de arriba hacia abajo ; el segundo es utilizando un iniciador
pirotécnico a base de pdlvora negra con aditivos (polvo de aluminio mas polvo de
magnesio), que se encienden también con la ayuda de un alambre de NICRON

incrustado en el iniciador; en ambos casos se “obtura” la tobera con un tapén de
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plastico para evitar la “pérdida de gases” antes de que el cohete pueda alcanzar el

empuje necesario para abandonar su rampa de lanzamiento.

Si no usamos iniciador el cohete se demora algunas fracciones de segundo
mas en alcanzar el empuje necesario para abandonar la rampa de lanzamiento.
Desde el 1 de octubre de 2004 hasta junio de 2012, ya llevamos mas de 200
lanzamientos exitosos, habiendo acumulado una gran experiencia sobre el tema y
afinado calculos en base al método de ensayo-error. Si bien el calculo se realizé
para un cohete de 3 pulgadas de didmetro, también disefiamos, fabricamos y
experimentamos con cohetes de 2 pulgadas de diémetro, 2 "2 pulgadas, 3 pulgadas

de didmetro, 3 4 de diametro y 4 pulgadas de didmetro, como puede verse en la

tabla No.31.

*Este tipo de inhibidor esta en proceso de ser patentado por el autor ante

INDECOPI.

Mediante pruebas estdticas determinamos que la presién admisible en los
tubos de acero sin costura (SCHEDULE 40) y ASTM A-192( tubos para calderas) y
a una temperatura méxima en la cdmara de combustion de 1350 grados centigrados
y por un tiempo que no sobrepase los 30 segundos, la presion admisible es de 90
bares; pero para tener un factor de seguridad de alrededor de 1.5, todos los cohetes
disefiados, utilizando dicho tipo de tubos, utilizan una presiéon en la camara de
combustion de alrededor de 60 bares. Con ésta presion se garantiza una alta
velocidad de salida de los gases por la tobera, haciendo que las aletas direccionales
sean muy eficaces desde un primer momento; ademas al hacer un disefio lo hacemos
de tal forma que el empuje del cohete sea de 25 a 30 veces mas que el peso del

cohete con todo su combustible cargado en su rampa de lanzamiento.



TABLA No.31

CARACTERISTICAS TECNICAS DE COHETES DE PROPULSOR SOLIDO

PARAMETRO COHETE N°1 COHETE N°2 COHETE N°3 COHETE N°4 COHETE N°5 COHETE N°6
TANGARANA IB MANTONA 1A MANTONA IB MANTONA IC ISULA I-D SHUSHUPE
Didmetro Nominal 27 ¢ 27 ¢ 27 ¢ 2”7 ¢ 27 3¢
Nimero de Granos 5 2 3 4 5 5
Diametro Garganta-tobera 12.7 mm. ¢ 10 mm. ¢ 12 mm. ¢ 16 mm. ¢ 18 mm. ¢ 19.25 mm. ¢
Nimero Aletas 3 3 3 3 3 3
Iniciador S/l S/1 C/l Cl Ci C/1
Tobera (C/R , S/R) C/R C/R C/R C/R2 C/R C/R
Tapén (C/R, S/R) C/R S/R C/R C/R C/R C/R
Tipo de Rampa varilla varilla riel riel riel riel
Tipo de morro Ojiva Ojiva Ojiva Ojiva Ojiva Ojiva
Tipo de Fuselaje enterizo enterizo En 2 partes En 2 partes En 2 partes En 2 partes
Sist. Recuperacion S/p S/p C/p C/P C/P C/P
Tipo de Disparo eléctrico eléctrico eléctrico eléctrico eléctrico eléctrico
Angulo de Disparo 75° 75° 75° 75° 75° 75°
Alcances a2 45° (Km.) 5 6 8 10 12 15
Costo Aprox. (§) 150 190 230 260 300 380
Tipo de tubo ASTM A-192 SCHEDULE 40 SCHEDULE 40 SCHEDULE 40 ASTM A-192 ASTM A-192
Presion en C.C en BAR 51 50 55 60 62.5 60
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3. SOBRE LOS COSTOS DE LOS MOTORES A REACCION DE PROPULSOR
LIQUIDO Y SOLIDO FABRICADOS EN EL PAIS.

En la tabla No.32 se indican los costos del motor a reaccién de propulsante liquido
Monopropulsante a base de peréxido de hidrogeno. El costo de materiales para fabricar un
cohete asciende a la suma de 2,334 § ddlares USA, el maquinado y mano de obra suman
alrededor de 780 $ dolares USA, el costo del propelente es de 1095 $§ dolares USA. El
costo total del motor a reaccidn de propulsante liquido con fines de investigacidon (por
ejemplo como cohete sonda), asciende a la Suma de 4,209 § d6lares USA.

Si a este motor a reaccion de propulsor liquido, le hacemos algunos cambios agregandole
una cabeza de guerra (espoleta, carga explosiva), y un sistema de guia inercial, estimados
en un costo aproximado de 4,500 $ ddlares USA, se convierte en un misil Tierra-Tierra de
50 Kilémetros de alcance, cuyo costo total ascenderia a 8,109 $ délares USA, un costo
bastante mddico comparado con otros misiles Tierra-Tierra de similares caracteristicas
importados.

En la tabla No.33 se muestran los costos del motor a reaccién de propulsante solido
fabricado en el pais. El costo de materiales para fabricar un cohete es de 136 $ délares
USA, el costo del maquinado y mano de obra asciende a 150 $ doélares USA, el costo del
propelente solido es de 30 $ délares USA .El costo total del motor a reaccién de propulsor
solido con fines de investigacién (por ejemplo como cohete sonda o para producir lluvias
artificiales) serd de 316 $ dolares USA.

A este motor a reaccion de propulsor sélido, se le puede hacer algunas modificaciones,
para convertirlo en un misil antitanque, agregandole una cabeza de guerra, con doble carga
hueca en Tandem, un sistema de guia (guiado por cable, Laser o infrarrojo),y un dispositivo
de lanzamiento(Tripode, telemetro Laser, dispositivo de punteria, etc. ),estimado en 4,600 $
ddlares USA, con lo que se convertiria en un misil antitanque portétil de 5 Kilémetros de
alcance a un costo moderado de 4,916 $§ délares USA.
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TABLA N° 32

Costos del Motor a Reaccion de Propulsor Liquido Monopropulsante a Base de

Peroxido de Hidrégeno:

COSTO $
COMPONENTES DEL COSTO (DOLARES
USA)
a.- Costo de Materiales:
- Morro u Ojiva (de dos Materiales):
Punta: 2,7829 kg de Plancha de Acero Inoxidable AISI 316, de 3/16" 308
Parte Inferior: 7,1284 kg de Plancha de Duraluminio 7075 70 %
- 1 Plancha de Duraluminio 7075 de Imm Espesor x 10 pies x 5 pies 80%
- 50 kg de Plancha de 4 " Espesor, SAE 1020, Acero 2308%
- 20 kg de Plancha de Acero Inoxidable AISI 316 de 1/8 " Espesor 200 $
- 16 kg de Plancha de Acero Inoxidable AISI 316, de 1/4 " Espesor 160 $
- 7 kg de Plancha de Acero Inoxidable AISI 316, de 1/4 " Espesor 659
- 1 Vélvula Reductora de Presién de 200 bar/ 25 barde 1" %4 @ 150 $
-2 Vélvulas Solenoide de 1" 2 @ 160 $
- 2 Dispositivos de Alineamiento de Acero estructural ASTM A-36 60 $
- 4 Aletas Direccionales de Planchas de Aluminio AA—-6063 de " 1/8 de Espesor 25%
- 4 kg de Electrodos AWS E-6011, de 1/8"0 24 $
- 4 kg de Electrodos AWS E-7018, de 1/8"0 403
- 4 kg de Electrodos AWS E-316-316, de 1/8"Q 40%
- 200 metros de Alambres eléctrico Mellizo AWG # 16 70 %
- 1 Caja de Disparo con Dispositivos Eléctricos y Electronicos 150 $
- | Bateria de 11 Placas y 12 Voltios 120 §
- 1 Perfil Angular de Aluminio de L-1"x1"x1/8"x6 metros de Longitud 108§
- 40Pernos de Acero SAE N°5 de @3/8"x1"Long. C/R Galvanizado 20%
- 1 Metro de Tubo de Acero Inoxidable AISI-316,de 1 2" O 308
- Carga Util (Paracaidas, Sistema de Expulsion, Bateria, Switchs, Billa, Tubo de 600 $
PVC, Pélvora, Nicrdn, Terminales, Altimetro, Acelerémetro, Flash-BEKON, etc).
COSTO DE MATERJALES 2334

b.- Costos de Maquinado y Mano de Obra:
- Maquinado del Morro y Ojiva 100 $
- Rolado y Soldado del Fuselaje 80$
- Fabricacion del Tanque de Nitrogeno 90 3%
- Fabricacién del Tanque de Perdxido de Hidrégeno 110$
- Fabricacion del Vaporizador 80 $
- Fabricacion de la Tobera Convergente—Divergente 60%
- Fabricacion de 2 Dispositivos de Alineamiento 40 §
- Fabricacion de las Aletas de Alineamiento 208
- Fabricacion de la Caja de Disparo 508
- Conexion de los Tanques mediante Tubo de 1"%20 50%
- Montaje del Equipo 100 $

COSTO DE MAQUINADO Y MANO DE OBRA 780 $
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c.- Costo del Propelente:

- 32,45 kg de Nitrégeno Comprimido 175§
- 87,55 kg de Peroxido de Hidrogeno Liquido 7208
- 39,4 kg de Diéxido de Manganeso en Pellets 2008
1095 §
d.- Costo Total del Motor a Reaccion de Propelente Liquido con fines de 4209 S
Investigacion: (a+ b + ¢)
gacié
e.- Costo Adicional para convertirlo en un Misil Tierra — Tierra, de 50
Kilometros de Alcance, 20 kg de Explosivo (TNT), y Sistema de Guia:
- 1 Espoleta Mecanica de Impacto (Estimado) 100 §
- 20 kg de Carga Explosiva (TNT Fundido en el Morro) (Estimado) 400 $
- Sistema de Guia Inercial (Estimado) 4000 $
COSTO ADICIONAL PARA CONVERTIRLO EN UN MISIL 4500 $
TIERRA — TIERRA
f.- Costo Total del Motor a Reaccién de Combustible Liquido, Convertido en un 8109 §
Misil Tierra — Tierra de 50 kilémetros de Alcance y 20 kg de Carga Util: (USA)

(a—6008 +b+c+e)
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TABLA N° 33

Costos del Motor a Reaccion de Propulsor Sélido:

COSTO §
COMPONENTES DEL COSTO (DOLARES
USA)
a.- Costo de Materiales:
- 1 metro de Tubo de 3", Tipo ASTM A — 192, Acero para calderas , sin Costura 25%
- 1 Tocho de Aluminio Fundido de 3"@ x 250mm Longitud (Aluminio AA-6063) 118
- 1 Tocho de Acero SAE 1020, de 3"® x 100 mm Longitud 158
- 3 Aletas de Aluminio AA—-6063, de planchas de 1/8" 123
- 1 Tocho de Acero Laminado SAE 1020, de 3"® x 200mm Longitud 3035
-1 Angulo de Acero L —20mm x 20mm x 2mm x 250mm Longitud 43
- 0,5 kg de Electrodos AWS E-6011 DE 1/8"@ 33
- 1 Metro de Tubo de PVC 2@ 63
- Sistema de Expulsién del Paracaidas (Paracaidas, Bateria, Switch, Billa, Tubo PVC, 308
Pélvora, Nicron, Terminales, etc)
COSTO DE MATERIALES 136 §
b.- Costos de Maquinado y Mano de Obra:
- Maquinado del Morro u Qjiva 208
- Maquinado del Tapén Roscado 308
- Maquinado de la Tobera 70 %
- Maquinado del Fuselaje (Roscas) 208
- Soldadura de Clips para Aletas, y Guias de Lanzamiento 10 $
COSTO DE MAQUINADO Y MANO DE OBRA 150 $
c.- Costo del Propelente:
- Peso del Propelente Fundido = 2,7 kg
- 2 kg de Oxidante, Componente (A); (KN); (1,728 kg en el Grano) 10$
- 1 kg de Combustible; Componente (B); (DEX); (0,918 kg en el Grano) 6%
- 60 gramos de Aditivos Balisticos (Al + Mg); (0,054 kg en el Grano) 4%
- Fabricacion de los Granos Fundidos para 1 Cohete 109
COSTO DEL PROPELENTE 308
d.- Costo Total del Motor a Reaccion de Propulsor Solido con Fines de
Investigacion: (a+ b + ¢) 316 §
e.- Costo como Misil Antitanque de S Kilometros de Alcance y Doble Carga
Hueca en Tandem: :
- Cabeza de Guerra (2 kg. de Carga Hueca, TNT Fundida, mas Espoleta de Impacto) 3008
- Sistema de Guia (Guiado por Cable de Fibra Optica o Infrarrojo) (Estimado) 2500 8
- Dispositivo de Lanzamiento (Tripode, Telémetro, Dispositivo de Punteria, etc) 1800 §
(Estimado)
COSTO DE LOS DISPOSITIVOS PARA CONVERTIRLO EN UN MISIL 4600 ‘
ANTITANQUE 3
f.- Costo Total como Misil Antitanque (Cohete, Cabeza de Guerra, Sistema de 4916 $
Guia y Dispositivo de Lanzamiento) (USA)

d+e)=3163+4600$
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4. SOBRE LOS COSTOS DEL. MOTOR A REACCION DE PROPULSOR SOLIDO
NACIONAL COMPARADO CON OTROS SIMILARES IMPORTADOS Y
ADQUIRIDOS POR EL GOBIERNO DEL PERU.

En la tabla No.34 se indica la comparacion de costos del motor a reacciéon de
propulsante solido en su versidn antitanque de fabricacién nacional, con otros cohetes y
misiles similares importados adquiridos para nuestras Fuerzas Armadas.

Si comparamos el costo del cohete antitanque nacional de 3 pulgadas de didmetro y 6
‘Kilémetros de alcance, que tiene un costo de 616 $ dbélares USA, con el cohete antitanque
de origen aleman “Panserfaust-3”, de similares caracteristicas y que tiene un costo unitario
de 11,756$ doélares USA, lo que significa una diferencia de precios de 11,140 $ délares
USA, a favor del modelo aleman, con el costo de un “Panserfaust-3” se podria obtener 18
cohetes antitanque de Fabricacidn nacional “Shushupe I-AM”.

De igual manera si comparamos al cohete antitanque Nacional con el cohete antitanque de
origen Espafiol “Alcotan-100”, también de similares caracteristicas, y que tiene un costo
unitario de 25,287 § dodlares USA, lo que significa una diferencia de precios de 24,671 $
délares USA a favor del disefio Espafiol, con el costo de un “Alcotan-100”, se podria
fabricar 40.5 cohetes de disefio nacional “Shushupe I-AM”.

Si comparamos el costo de un misil antitanque de concepcion, disefio y fabricacién
nacional“Shushupe ANT-IA”, de 3 pulgadas de didmetro nominal y 5 Kilémetros de
alcance, de doble carga hueca en tAndem y con una capacidad de penetracién de 700 mm de
blindaje después de superar el blindaje reactivo (ERA),que tendria un costo de 4,916 $
dodlares USA, con el costo de un misil antitanque ruso “Komnet-E” , de similares
caracteristicas, que tiene un costo unitario de 87,500 $ dolares USA (sin incluir el costo del
tripode y dispositivos adicionales de lanzamiento),lo que significa una diferencia de precios
de 82,584 $ dolares USA a favor del misil ruso, con lo que cuesta un misil ruso “Kornet-
E”, se podria fabricar 16 misiles antitanque “Shushupe ANT —1A”, de Concepcién
y disefio nacional.

Del mismo modo si comparamos el misil antitanque nacional, con el misil antitanque de
origen israeli “Spike LR”, de similares caracteristicas técnicas y adquiridos por el gobierno
peruano a un precio unitario de 196,721 § doélares USA (sin incluir el costo del tripode y
dispositivos adicionales de lanzamiento), lo que significa una diferencia de precios de
191,805 § dolares USA a favor del modelo israeli ,y con lo que cuesta un misil antitanque
israelf “Spike LR”, se podria obtener 39 misiles de fabricacion nacional “Shushupe ANT-
IA”.

Segin lo mostrado en las Tablas No.32, No.33 y No.34, resulta a todas luces a corto,
mediano y largo plazo, mds ventajoso econdémica y estratégicamente, disefiar y fabricar
motores a reaccién de concepcién y disefio nacional, de distintos tipos de propelentes y
para diferentes usos segin las necesidades.
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TABLA N° 34

Comparacion de Costos del Motor a Reaccién de Propulsor Sélido en su Version

Antitanque, con otros Cohetes y Misiles similares importados

Costo del Motor a Reaccion de | Costo del Cohete o Misil | Diferencia Nimero de
Combustible Sélido Nacional | Antitanque Importado de  Precios | Cohetes o
del Misiles que se
Importado podria fabricar
con el | con el Costo del
Nacional Importado
a.- Cohete Antitanque | a.- a.-
“PANZERFAUST -3~ 11,140 % 18 Cohetes
Origen = Alemania
Fabricante = Dynamit
Nobel AG
Peso Total = 13,3 kg
a.- Cohete Antitanque de | Longitud =950 mm
Propulsor Sélido Nacional: Didmetros:
Nombre = Shushupe [-AM Cohete = 60 mm @
Didmetro Nominal = 3"@ Cabeza de Guerra=110 mm @
Longitud = 1448 mm Alcance =20m a 600 m
Peso Total = 14,603 kg Penetracion = 700 mm después
Alcance = Desde 20 m hasta Del blindaje reactivo (ERA).
6 km (Tiro Directo) Costo Unitario = 11,756 §
Cabeza de guerra = b.- b.-
Doble Carga Hueca en Tandem | b.- Cohete Antitanque | 24,671 $ 40,5 Cohetes

Penetracién = 700 mm después
Del blindaje reactivo (ERA).
Costo =616 $ (USA)

“ALCOTAN_100”

Origen = Espafia

Fabricante = Instalaza

Peso Total = 14 kg

Longitud = 1150 mm
Diametro = 100 mm @
Alcance = 30m a 600 m
Penetracion = 700 mm después
Del blindaje reactivo (ERA).
Costo Unitario = 25,287 $
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Costo del Cohete o Misil

Costo del Motor a Reaccion de Diferencia Nimero de
Combustible Sélido Nacional | Antitanque Importado de  Precios | Cohetes 0
del Misiles que se
Importado podria fabricar
con el | con el Costo del
Nacional Importado
c.- Misil “KORNET-E”: c.- C.-
Origen = Rusia 82,584 § 16 Misiles
Fabricante = KBP Instrument
Design Bureau (Tula-Rusia)
Longitud = 1200 mm
Diametro = 152 mm
Peso Total =29 kg
Alcance =100 ma 5500 m
Sistema de Guia = Laser
b.- Misil  Antitanque de | (SACLOS)
Propulsor Sélido Nacional: Cabeza de Guerra = 7 kg
Nombre = Shushupe ANT-1A HEAT,10 kg TNT, doble
Didmetro Nominal = 3"@ Carga Hueca en Tandem.
Longitud = 1448 mm Penetracidn = 700 mm después
Peso Total = 15 kg Del blindaje reactivo (ERA).
Alcance =Desde 50 m Costo Unitario = 87,500 $
hasta 5 km -
Cabeza de Guerra = Doble | d.- Misil “SPIKE LR™: d.- d.-
Carga Hueca en Tandem. Origen = Israel 191,805 § 39 Misiles

Sistema de guia :guiado por
cable , infrarrojo o Laser.
Penetracion = 700 mm después
Del blindaje reactivo (ERA).
Costo =4916 $

Fabricante=Rafael Advanced
Defense Systems.
Longitud = 1670 mm
Didmetro = 170 mm
Peso Total = 13,8 kg
Alcance =200m a 4000 m
Sistema de Guia = Infrarrojo,
Electrodptico
Cabeza de Guerra = Doble
Carga Hueca en Tandem
Penetraciéon = 700 mm después
Del blindaje reactivo (ERA).
Costo Unitario = 196,721 $




5.2

69

CONTRASTACION DE LAS HIPOTESIS PLANTEADAS

HIPOTESIS.

RESULTADOS.

HIPOTESIS ESPECIFICA 1:
El modelo de motor a reaccién planteado

servird para el desarrollo e investigacién

Se

pudiendo utilizar un cohete liquido o un

demuestra la hipétesis planteada,

cohete solido, para la investigacién

espacial. aeroespacial dependiendo de la altura que se
quiera alcanzar, tal como se demuestran en
las tablas N° 30 y N° 31.

HIPOTESIS ESPECIFICA 2: La hipoétesis planteada se demuestra, siendo

Con el prototipo del motor a reaccién se
podra evitar la caida de granizo y la falta de

lluvias en algunas zonas del pais.

los motores a reaccién mas apropiados para
inyectar yoduro de plata a cierto tipo de
nubes, los motores de propelente sélido tal
como se indica en el capitulo IV y en la
tabla N° 31, |

HIPOTESIS ESPECIFICA 3:
El modelo de motor a reaccion se utilizara
para equipar a nuestras fuerzas armadas con

artilleria reactiva.

Se demuestra la hipétesis planteada, ya que
para corto alcance (de 0 a 20 Km) y para
mediano alcance (de 20 a 100 Km) se podra
utilizar los cohetes so6lidos en sus versiones
anti-tanque, de saturacion, defensa anti-
aérea de baja cota, etc. Ver el capitulo IV y
la tabla N°31; y para largo alcance (mayor a
100 Km), se podra utilizar los cohetes de
combustible liquido, en sus versiones tierra-
superficie-

tierra; defensa de puertos,

superficie, etc. Como se indica en el
capitulo IV y las tablas N° 30, No 32 y

No.33.
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HIPOTESIS.

RESULTADOS.

HIPOTESIS ESPECIFICA 4 :
Con el prototipo disefiado se podra
disminuir la dependencia del extranjero, lo
que significa un ahorro de divisas para el

pais.

La hipdtesis planteada se demuestra, ya que
los cohetes en su versidn anti-tanque con
una cabeza de guerra de doble carga hueca
en tandem por ejemplo con un alcance de 5
Km no sobrepasan los 1000$ de costo y
como misil anti-tanque (con sistema de guia
y cabeza de guerra de doble carga hueca en
tandem) no sobrepasarian los 5000$ por
unidad; si lo comparamos con los misiles
anti-tanque que comprd Peru de origen
Israeli (el SPIKE) que cost6 220,000$ por
unidad (el costo del misil mas los
dispositivos adicionales de lanzamiento, o
el ruso (KORNET-E), que costé 180 000$
por unidad (incluyendo el costo del misil
de

lanzamiento). Se demuestra €l gran ahorro

méas los dispositivos adicionales

de divisas; ver el capitulo IV y las tablas
N°31.yNo.34.

HIPOTESIS GENERAL:

Disefio, fabricacién y experimentacién de
un motor a reaccidn con fines de
investigacion, con las materias primas y el

personal humano disponible en el Peru.

de

especificas se demuestra que, con las

Como consecuencia las hipdtesis
materias primas existentes en el mercado
interno nacional, sin tener que recurrir a
materiales € insumos importados costosos y
con el personal humano adecuado e
ingenioso existente en el pais es posible el
disefio, fabricacién y experimentacién de un
motor a reaccion con fines de investigacion.

Es mas se disefid, fabricd y experimentd
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con varios modelos, unos de combustible
liquido mono-propulsante a base de
peréxido de hidrégeno con un catalizador
(dioxido de manganeso el pellets); y otros
de combustible s6lido (64% de nitrato de
potasio mdas 34% de dextrosa méas 2% en
aditivos balisticos); logrando excelentes
resultados y lanzamientos exitosos, a bajo

costo y con tecnologia netamente nacional.
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CONCLUSIONES

Se concluye que se puede disefiar y fabricar un prototipo de motor a reaccion con
fines multiples.

Se concluye que se puede optimizar econémicamente el disefio y fabricacidn del
motor a reaccion, utilizando materiales e insumos netamente nacionales.

Se concluye que se puede innovar y mejorar el disefio y fabricacion del grano de la
forma presentada en esta investigacion.

Se ha logrado experimentar con éxito dos tipos de propulsante uno de combustible
solido y otro de combustible liquido, hecho que se demuestra con los cerca de 200
lanzamientos exitosos.

Se concluye que la construccion del motor a reaccion es totalmente con tecnologia
nacional.

Se ha comprobado el comportamiento del prototipo del motor a reaccién con dos
tipos diferentes de propelentes.

Es posible disminuir la dependencia tecnologica del extranjero en lo concerniente a
este tipo de motores a reaccidn.

Se concluye que con el prototipo de motor a reaccion disefiado se sent6 las bases
para obtener una tecnologia nacional en este tipo de motores a reaccion.

Con los prototipos disefiados es posible estudiar las capas superiores de la
atmosfera.

También es posible producir lluvias artificiales debido al bajo costo de los motores
a reaccion.

Se concluye que se pueden realizar estudios de contaminacion ambiental a grandes
alturas tomando muestras de aire mediante un vehiculo a reaccion.

Se demostrd que es factible realizar un Proyecto de Investigaciéon de Alta

Tecnologia a un costo muy reducido.
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13. Se demuestra que es factible prescindir a futuro de la importacién de Artilleria
Reactiva para nuestras Fuerzas Armadas.

14. Como una conclusion ambiciosa se puede a futuro desarrollar un Lanzador Satelital,
para su utilizacién en Telecomunicaciones y con fines Estratégicos.

15. Se concluye que con el prototipo del motor a reaccién de propulsor liquido a base
de Peroxido de Hidrégeno se tiene un motor ecoldgico de cero contaminacion,
porque como productos de la descomposicion libera vapor de agua sobrecalentada y

oxigeno gaseoso, oxigenando el medio ambiente en vez de contaminarlo.
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RECOMENDACIONES

Se recomienda que para obtener Tablas de Dispersion de Tiro con fines militares se
deben fabricar en grandes cantidades (500 por cada tipo de Modelo como minimo);
para dispararlos en la misma direccién y con el mismo angulo de lanzamiento; y de
esta forma obtener el “error circular probable” y elaborar Tablas Balisticas.
Recomendamos desarrollar un Sistema de Guia que puede ser segin las
necesidades: guiado por cable, radar activo, radar pasivo, inercial, infrarrojo,
referencia sobre el Terreno, laser semiactivo, electrodptico, etc. Para convertir estos
cohetes de tiro directo en poderosos misiles.

Se recomienda buscar el financiamiento respectivo para continuar investigando
como evitar la caida de Granizo y producir Lluvias Artificiales en las diferentes
regiones del pais donde se producen épocas de sequia.

Se debe propugnar la creacion de una planta de fabricacion de Propelentes: Sélidos,
Liquidos e Hibridos.

Se debe dar mayor importancia a la Investigacion en temas de Defensa Nacional,
tanto en Universidades como en centros Militares, y para esto debe existir una
estrecha colaboracién entre civiles y militares a fin de realizar proyectos conjuntos,
optimizando costos.

Se debe propugnar por la creacién del Ministerio de ciencia, Tecnologia e
Innovacién Tecnologica, a fin de desarrollar este tipo de Proyectos de Investigacion.
Recomendamos que en los centros de Investigacion tipo (CONIDA) se debe colocar
Ingenieros capaces y creativos, y no solamente gente que intenta copiar otros
cohetes disefiados y fabricados en otras latitudes como son: el Ruso 5K (Proyecto
Terra); el Hispano—Suizo SURA-80, El Ruso BM-21 (Proyecto Terra LM); El
Argentino ORION I (Proyecto Paulet).

Se recomienda tomar esta Tesis de Maestria como base para desarrollar otras Tesis
de Maestria, haciendo hincapié en cada uno de los temas especificos que puede
solucionar este Motor a Reaccién de concepcién, Disefiado y Fabricacion

totalmente Nacional.
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ANEXOS

A-1: Funciones de & utilizados para el Célculo de Cohetes

A-2: Carta de Disefio para un Propulsante KN-SORBITOL

A-3: Carta de Disefio para un Propulsante KN-DEXTROSA

A—4: Carta de Disefio para un Propulsante KN-SACAROSA

A-5: Dependencia de la Carga util adimensional respecto de la velocidad, para Cohetes
de Varias Etapas

A—-6: Dependencia de la Carga util adimensional respecto de la velocidad, para Cohetes
de Varias Etapas; si S =10

A-T: Propulsores Liquidos para Motores Cohete

A-8: Parametros de la Combustién para Cohetes Liquidos
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ANEXO A-1

Funciones de 7 utilizados para el calculo de Cohetes

m lfn 1n(17_rn) (;1[——1)ln(1—7r)+1 [m(lin)]z 1+%ln(1—n)
0.10 0.111 0.105 0.052 0.011 -0.054
0.11 0.124 0.117 0.057 0.014 -0.059
0.12 0.136 0.128 0.063 0.016 -0.065
0.13 0.149 0.139 0.068 0.019 -0.071
0.14 0.163 0.151 0.074 0.023 -0.077
0.15 0.176 0.163 0.079 0.026 -0.083
0.16 0.190 0.725 0.085 0.030 -0.090
0.17 0.205 0.186 0.090 0.035 -0.096
0.18 0.220 0.198 0.096 0.039 -0.103
0.19 0.235 0211 0.102 0.044 -0.109
0.20 0.250 0.223 0.107 0.050 -0.116
0.21 0.226 0.236 0.113 0.056 -0.122
0.22 0.282 0.248 _0.119 0.062 -0.129 .
0.23 0.229 0.261 0.125 0.068 -0.136
0.24 0.316 0.274 0.131 0.075 -0.143
0.25 0.333 0.288 0.137 0.083 -0.151
0.26 0.351 0.301 0.143 0.091 -0.158
0.27 0.370 0.315 0.149 0.099 -0.166
0.28 0.389 0.329 0.155 0.108 -0.173
0.29 0.408 0.342 0.161 0.177 -0.181
0.30 0.429 0.357 0.168 0.127 -0.189
0.31 0.449 0.371 0.174 0.138 -0.197
0.32 0.471 0.386 0.180 0.149 -0.205
0.33 0.493 0.400 : 0.187 0.160 -0.214
0.34 0.515 0.416 0.193 0.173 -0.222
0.35 0.538 0.431 0.200 0.186 -0.231
0.36 0.562 0.446 © 0207 0.199 -0.240
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20.249

0.37 0.587 0.462 0.213 0.213

0.38 0.613 0.478 0.220 0.229 -0.267
0.39 0.639 0.494 0.227 0.244 -0.267
0.40 0.667 0.511 0.234 0.261 -0.277
0.41 0.695 0.528 0.241 0.278 -0.287
0.42 0.724 0.545 0.248 0297 -0.297
0.43 0.754 0.562 0.255 0.316 -0.307
0.44 0.786 0.580 0.262 0.036 -0.318
0.45 0.818 0.598 0.269 0.357 -0.329
0.46 0.852 0.616 0.277 0.380 -0.340
0.47 0.887 0.635 0.284 0.403 -0.351
0.48 0.923 0.654 0.292 0.428 -0.362
0.49 0.961 0.673 0.299 0.453 -0.374
0.50 1.000 0.693 0.307 0.480 -0.386
0.51 1.041 0.713 0.315 0.509 -0.399
0.52 1.083 0.734 0.322 0.539 -0.411
0.53 1.128 0.755 0.330 0.570 -0.425
0.54 1.174 0.777 0.339 £ 0.603 -0.438
0.55 1.222 0.799 0.347 0.638 -0.452
0.56 1.273 0.821 0.355 0.674 -0.466
0.57 1.326 0.844 0.363 0.712 -0.481
0.58 1.381 0.867 0.372 0.753 -0.496
0.59 1.439 0.892 0.380 0.795 -0.511
0.60 1.500 0.916 0.389 0.840 -0.527
0.61 1.564 0.942 0.398 0.887 -0.544
0.62 1.632 0.968 0.407 0.936 -0.561
0.63 1.703 0.994 0.416 0.989 -0.578
0.64 1.778 1.022 0.425 1.044 -0.596
0.65 1.897 1.050 0.435 1.102 -0.615
0.66 1.211 1.079 0.444 1.164 -0.635
0.67 2.030 1.409 0.454 1.229 -0.655
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0.68 2.125 1.139 0.464 1.298 -0.676
0.69 2.226 1.171 0.474 1.372 -0.697
0.70 2.333 1.204 0.484 1.450 -0.720
0.71 2.448 1.238 0.494 1.532 -0.743
0.72 2.571 1.273 0.505 1.620 -0.768
0.73 2.704 1.309 0.516 1.714 -0.794
0.74 2.846 1.347 0.527 1.815 -0.820
0.75 3.000 1.386 0.538 1.922 -0.848
0.76 3.167 1.427 0.549 2.037 -0.878
0.77 3.348 1.470 0.561 2.160 -0.909
0.78 3.545 1.514 0.573 2.293 -0.941
0.79 3.762 1.561 0.585 2.436 -0.975
0.80 4.000 1.609 0.598 2.590 -1.012
0.81 4263 1.661 0.610 2.758 -1.050
0.82 4.556 1.715 0.624 2.941 -1.091
0.83 4.882 1.772 0.637 3.140 -1.135
0.84 5.250 1.833 0.651 3.358 -1.182
0.85 5.667 1.897 0.665 3.358 -1.182
0.86 6.143 1.966 0.680 3.866 -1.286
0.87 6.692 2.040 0.695 4.162 -1.345
0.88 7.333 2.120 0.711 4.495 -1.409
0.89 8.091 2.207 0.727 4.872 -1.480
0.90 9.000 2.303 0.744 5.302 -1.558
0.91 10.111 2.408 0.762 5.798 -1.646
0.92 11.500 2.526 0.780 6.379 -1.745
0.93 13.286 2.659 0.800 7.072 -1.859
0.94 15.666 2.813 0.820 7.915 -1.993
0.95 19.000 2.996 0.842 8.974 -2.153
0.96 23.999 3.219 0.866 10.361 -2.353
0.97 32332 3.507 0.892 12.296 -2.615
0.98 48.998 3.912 0.920 15.304 -2.992
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ANEXO A-2
Carta de Diseiio para un Propulsante KN-SORBITOL

Chamber Pressure v.s. Kn

KN-Sorbitol
1600
1400 / 10
1200 1/ 8
-"LC%; 1000 —~ 5_"
=~ 800 / 6 =
o 600 / s 2
1
400 — )
200 —
0 " 0
0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500 550
Kn
ANEXO A-3
Carta de Disefio para un Propulsante KN-DEXTROSA
o Cﬂﬁarfﬁ'bnéﬂ;fessar»é v.s. Kn
KN-Dextrose
1600
1400 /Z—L 10
1200 e 8
% 1000 A 5
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ANEXO A4

Carta de Diseiio para un Propulsante KN-SACAROSA

Po (psi)

1800
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- 800
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Chamber Pressure v.s. Kn

KN-Sucrose
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Dependencia de la Carga 1til adimensional respecto de la velocidad, para Cohetes de

ANEXO A-5

Varias Etapas
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ANEXO A-6
Dependencia de la Carga titil adimensional respecto de la velocidad, para Cohetes de

Varias Etapas; si S = 10
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ANEXO A-7

Propulsores Liquidos para Motores Cohete

"MONOPROPULSORES PODER CALORIFICO IMPULSO ESPECIFICO
(Kcal/kg).(&) (kg/seg por kg)
Nitro metano (CH3N 0,) 2775 220
Peréxido de Hidrdgeno '
(H,0,) (con catalizador) | — ===-memmemcemmmmeem e 100 a 145
Di borano 17000
Nitrato de Hidracina 220
Oxido de Etileno (C,H,0) 160 a 180
BIPROPULSORES
COMBUSTIBLE OXIDANTE PODER IMPULSO
| CALORIFICO ESPECIFICO
(Kcal/k.g) (kg/seg por kg)
H, (liquido) 0, (liquido) 28610 340
Alcohol Metilico Oxigeno Liquido 5345 2102250
Gasolina Oxigeno Liquido 10000 a 11500 240
Hidrato de Hidracina H,0, 180
+ Metanol _
Anilina HN Q5 (fumante) 8725 220
Alcohol Metilico HN 05 (fumante) 5345 175
Hidracina HN O3 (fumante) 305
JP-3 WFNA 227
Hidracina Oxigeno Liquido 318
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ANEXO A-8

Parametros de la Combustion para Cohetes Liquidos

PAR PRESION RAZON IMPULSO | TEMPERA | VELOCID PESO
PROPULSANT | ENLA DEL PESO | ESPECIFI TURA AD ESPECIFICO
E CAMARA DEL COlgsp, = | ABSOLUT EFICAZ DE LA
OXIDANTE + DE OXIDANTE v, /g A (°K) DE L’AS MEZCLA
COMBUSTIBL | COMBUS | AL PESO PARTICUL | PROPULSAN
E TION - DEL AS TE
kg/cm® | COMBUSTI EXPULSA
BLE DAS (Ve)
(m/seg)
Oxig. Liq. +
gasolina 21 2.5 242 3020 3280 0.935
Oxig. Liq. +
hidracina 21 0.5 259 2482 2540 1.05
Oxig. Liq. +
keroseno 21 2.2 248 3077 2440 1.01
Oxig. Lig. +
Alcohol metilico 21 1.25 238 2860 2340 0.895
al 100%
Fluor Lig. +
hidracina 21 1.9 299 4165 2940 1.31
Acido Nitrico +
Anilina 21 3.0 221 2770 2170 1.37
Acido Nitrico +
Alcohol 21 1.9 214 2770 2100 1.37
furfurilico
Oxig. Lig. +
Hidrégeno 35 3.5 364 2482 3570 0.26

| Liquido
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ANEXO A-9

"' Caracteristicas de Velocidad de quemado para varios Propulsantes Heterégenos

ANEXO A-10

Efecto de 1a Temperatura del Propulsante
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ANEXO A-11

Perfil para los canales para distintos regimenes de Flujo

TIPO DE FLUJO FORMA DEL DUCTO
TOBERA (aceleracion del | DIFUSOR (retardo del flyjo,
flujo, caida de la presién a aumento de la presion a lo
lo largo del flujo). largo del flujo).
Flujo subsénico: M<1 Convergente Divergente
Flujo supersoénico: M>1 Divergente Convergente
ANEXO A-12
Cohete de Keroseno/Oxigeno Liquido
Relacion: Moles de 05, Tho Vbo Zbo Z max. Empuje
Moles de Combustibles (s) (m/s) (km) (km) (KN)
20.15 191 | 3928 179 1131 162
18.60 195 4029 188 1199 162
17.05 200 1438 198 1278 162
15.50 205 4257 209 1368 163
13.95 206 4228 208 1347 161
12.40 205 4164 203 1303 160
10.85 203 4066 195 1231 159
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ANEXO A-13

Cohete de Hidrogeno Liquido/Oxigeno Liquido

Relacion: Moles de Tbo Vbo Zbo. Z max. Empuje
Moles de

() (m/s) (kem) (km) (KN)
0.2 297 4905 318 2006 140
0.3 291 4993 322 2090 144
0.4 282 4957 314 2045 146
0.5 274 4387 303 1967 147
0.6 257 4551 263 1642 146
0.7 242 4274 233 1409 146

ANEXO A-14

Ecuacién Quimica del Propelente: KN-SACAROSA

Composicion del grano:

Sacarosa
sélido

Nitrato de

potasio

[od 12 H 22‘0 Eel + sélido

KNO;

L

Ecuacién Quimica:

C 12 H 220 1 + 6,29 KNO 3

Carbonato
de potasio

Hidréxido
de potasio

liquido + liquido

K,CO ,

Hidrégeno
4 gas
H,

KOH

+4

Biéxido de  Monéxido de
carbono carbono

gas 4 gas

co, co

Nitrégeno Vapor

gas
. N,

gas

3,80 Co ,+ 5,21 Co + 7,79 H , O + 3,07 H,
+3,14 N ,+ 8,00 K ,Co0 , + 0,27 KOH
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ANEXO A-15

Secciones Tipicas de Granos Sélidos

1,0

Fig. B2, Reesits de tde @ axtrlle de oo pegalice £1idy g 53 alieice Lamin Vi (regresivg)

ANEXO A-16

Configuracion del Encendido

Configuracion de
Encendido = ' o

sioteza
de guia

El encendido empieza desde la . cuorzo o vatza
parte superior asegurando el : e
encendido de todos los granos a la Bt
vez y asi asegurando un quemado

parejo desde el centro del edeara 2o dtrecessa do1
propulsante hacia el exterior. seshastify : prazce

encendador

tobara convergentd
ddvergeste

~ anillo de seguridad
aletas coatra reveztones

. dfrecciorales
AGUI=R0 .
placas deflectoras
del flujo de g3303

vector ds
oapuje
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ANEXO A-17

Sistema de Expulsion del Paracaidas

Sisterna de expulsion del paracaidas

Consiste en expulsar el morro
mediante una carga explosiva
calculada accionada por un
switch de mercurio que se
activa cuando el cohete toma
una postura horizontal cuando
su velocidad vertical es cero.

Configuracion del Switch
de Mercurio

Switch de
Mercurio

Camiseta de
Proteccion

V%

Mercurio

ANEXO A-18
Temperatura de Descomposicion y Poder Calorifico del peréxido de hidrogeno en

Funcién de la concentracion.




- ANEXO A-19
Peso Especificoy T emperatura de Fusion (solidificacion) del peréxido de hidrogeno en

funcion de la concentracién.

o

X

S . Tglem? -
X< °c

S — tfys
Ny ]

8 /1,4 =
* A% /1
. T-).* 0
W - -

Q 113 + < / 1

3 ol ps -20

‘~ ]tfus

> 12 30
Q

U y 40

\
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PLANOS

P-1/G-I-01: Montaje del cohete de combustible liquido experimental
A base de perdxido de hidrogeno.

P-2/G-1-02:  Cohete de combustible liquido experimental:
Vaporizador y tobera.

P-3/G-1-03:  Cohete de combustible liquido experimental:
Tanques de Nitrégeno, Peréxido de Hidrogeno, Fuselaje
Y dispositivos de alineamiento.

P-4/G-1-04:  Cohete de combustible liquido experimental:
Rampa de lanzamiento para el cohete Gergon .

P-5/G-1-05:  Cohete de combustible liquido experimental:
Detalles de la Rampa de Lanzamiento para el
Cohete de combustible liquido Gergon I.

P-6/G-1-06: Cohete de combustible liquido experimental:
Despiece de la Rampa de Lanzamiento para €]

Cohete de combustible liquido Gergon 1.

P-7/SHU-01: Despiece y ensamble del cohete de propulsor
Solido Experimental “Shushupe I-A-M”.

P-8: Banco de pruebas de motores cohete experimentales (vista superior).

P-9: Banco de pruebas de motores cohete experimentales (vista frontal).
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Banco de Pruebas de Motores Cohete (Vista Superior)
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230

350

P-9
Banco de Pruebas de Motores Cohete (Vista Frontal)
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F-01:
F-02:
F-03:
F-04:
F-05:
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F-14:
F-15:
F-16:
F-17:
F-18:
F-19:
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FOTOS

Seis Cohetes Solidos de 2 Pulgadas de Diametro
Mostrando Cohetes Solidos

Primer Prototipo de un Cohete Sélido de 2 Pulgadas
Instantes previos al Lanzamiento — Ancon — 2005
Cohete Sélido en su Rampa de Lanzamiento

Colocando un Cohete en el Riel de Lanzamiento
Preciso Instante de la Ingnicién de un Cohete

Varios Cohetes esperando su Turno de Lanzamiento
Ancdn —- 2007 Instantes previos al Disparo

2 Rampas de Lanzamiento

Mostrando un Cohete Recuperado

5 Cohetes de 3 Pulgadas de Didmetro

Exposicion en la UNI — FIM 2005

Instantes Previos al Lanzamiento Ancén — 2006
Lanzamiento de Prueba en la UNI — 2005

Cohete Hibrido — CIP — Marconi — 2009

Mostrando el Cohete Hibrido — CIP — Marconi — 2009
Rampa de Lanzamiento Moévil

Mostrando varios cohetes Mantona de 2 Pulgadas
Rampa de Lanzamiento Mévil UNAC — FIME

Rampa de Lanzamiento

Cohete de 3 Pulgadas en su Rampa de Lanzamiento (PUNO —07-10-2011)
Instalando un Cohete en su Rampa de Lanzamiento (PUNO - 07-10-2011)
Instantes previos al Lanzamiento (PUNO — 07-10-2011)
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F-01
Seis Cohetes Sélidos de 2 Pulgadas de Diametro

F-02
Mostrando Cohetes Solidos
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F-03
Primer Prototipo de un Cohete Sélido de 2 Pulgadas

3

F—04

Instantes previos al Lanzamiento — Ancén ~ 2005
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F-05

Cohete Solido en su Rampa de Lanzamiento

F-06

Colocando un Cohete en el Riel de Lanzamiento
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F-07

Preciso Instante de la Ingnicion de un Cohete

F—08
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F-09

isparo

1D

108 a

Ancén — 2007 Instantes prev

F-10

to
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2 Rampas de Lanzam
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F-11-

Mostrando un Cohete Recuperado

F-12
S Cohetes de 3 Pulgadas de Diametro
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F-13
Exposicion en la UNI - FIM 2005

F-14

Instantes Previos al Lanzamiento Ancon — 2006
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F-15
Lanzamiento de Prueba en la UNI - 2005
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F-16
Cohete Hibrido — CIP — Marconi — 2009
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F-17
Mostrando el Cohete Hibrido — CIP - Marconi — 2009
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F-18

Rampa de Lanzamiento Movil
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F-19

Mostrando varios cohetes Mantona de 2 Pulgadas

F-20
Rampa de Lanzamiento Mdvil UNAC - FIME

H
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F-21

Rampa de Lanzamiento

F-22
Cohete de 3 Pulgadas en su Rampa de Lanzamiento

(PUNO - 07-10-2011)
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F-23

Instalando un Cohete en su Rampa de Lanzamiento

(PUNO - 07-10-2011)

F-24
Instantes previos al Lanzamiento

(PUNO - 07-10-2011)
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R—PII:“Para Estudiar la Atmoésfera”
El Comercio: Viernes 6 de Agosto del 2010 - Lima

Seccion b18 — Reportero: Sandro Medina Tobar
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R-P 2:“Lanzamiento 13 Cohetes al Espacio en Puno”

Correo — Jueves 06 de Octubre del 2011 — Puno

Pagina 3. — Reportero: Juan Gémez Apaza
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ESTUDIANTES DE MECANICA ELECTRICA, MECATRONICA, ELECTRONICA Y RAMAS AFINES

Lanzaran 13 cohetes
al espacio en Puno
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R-P 3:“Lanzaran 12 Cohetes al Cielo Punefio”

La Republica — 7 de Octubre 2011 — P4gina 26

Reportero: Liubomir Fernindez — Puno
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R-P 4:“Cohetes tienen fines Bélicos y Exploratorios”

Correo — Sabado 8 de Octubre del 2011 — Puno

AYER FUERON LANZADOS EN VENTILLA-PUNO

Cohetes tienen fines
bélicos y exploratorios

lh Investigadores lamentan el desmteres del Estado

AGURE

Reportero: Wilson Aguirre Quispe

" " CORREO « PUNI
SASADO 8 DE NOVIEMBRE D)

HIJO DEL PRESIDENTE REGIONAL SE BENEFICIA

Contrato irregular
en Comunicacion
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indagaciones Segtin la Resolucién Rectoral
Ne 1485-2011-RUNA, de fe-
FLsdentificos alemaries ™ | | cha22 dejuliodel 2013, se re-
{ Max Valiery Hermariny suelve laampliaciéndelacon- Escindalo enla UNA
i Oberth fundaron en1928 trata dedocentes que hanve-
! la Socledad Astronatica nidolaborandoenelsegundo  tiempo completo {40 horas
| Alemana, con lainten - semestre académicodel 2010.  semanales), con un salarioque
{ déndé poneren practica Estedocumento beneficiéato-  sobrepasa los mil 200 soles al
i ; lasteorias deHemmanny dos los profesores contrata-  mes, a pesardeubicarseenel
'conslmu'unmolor dé dosdelaEP.deCienclasdela octavo lugar (14.66 puntos)
{ combustible Iquido: Comunicacién Sodal, inclui-  en el mnkingdedocentes con-
| Meses después,a lravés do luigul Rodriguez, quienve-  tratados atiempo pardial,
; deun medio de comuni- niatrabajandoatiempo parcial  Cabeindicarque dicha escue-
: caciénescrita de uesteo de 20 horas semanalesy reci- 13 profesional siempre tuvo
, pafs, teciben una earta bia como remuneracion S/.  unaplaza atiempo completo,
\ rubricada porel cientifico 624, 00 al mes. quelecarrespondea un profe-
! peruanoPedro Paulet, in- Pero curiosamente, después  sor del drea de televisién; 10
dic.andoque}mbla hecto de que el Goblerno Regional plazas a tiempo parcial y 2
! fundonarun moter a desembolsé més de 14 millo-  plazas de jefe de prictica a
propulsién con combusti- nes poronceptodecanonmi-  iempocompleto; sin embargo,
AN SR ‘; bleliquidai o neroalas arcas de laUNA,se  segin el itimo documento de
GRAM, Expectativa cam el lanzamiento de estns objetos apidales ——— ———— " ||| emitelaResolucién Rectoral N°  contrata de docentes, aprece
videncando el destnteré &, al 1821-2011-R-UNA, defecha7 1 plaza més asignada a Rodri-
Q! e 3 metros undao), al- desetiembre pasado, y sorpre- ezRocha, sinlasolicitud
WILSON AGUIRRE QUISPE delGoblerno Centrol yunt-  con: uns:g altura md- ma{ r lempo nas 1o || sivamente el hijo del presi- gne dela dradaescuelan
b PN verstdades, ximade MHIémctroa. con a fabricaddn y la || denteregionales contratadoa CORREO
“Los fines de muestros inves-  un dngulo de de oradén del combustt-
figadones son militaresyla 757 qont respecto a la super- ble sélido de doble base I
La dencla en el uplomddn del e:&o ficte, {compdsito)”, declard, PRONUNCIAMNTO N
Perd com. oon Pedro g:]ro Cabe tndicar que este ever»
Paulet en el XIX, con cambio dimdﬂco y ¢ TIEMPO, Enoftomomen- o usd elpeclnﬂvo SEPOME 0E cgugfmsnroAu oPImON ""3’”:‘: o
la invenctdn del motor a  colentamiento gldbal enla  to, acland que desdelacon- enk bmn tepaby perssneria furldea, Quh e e!&n..a de Q.u:z, vavm:x Ja Saada
manmmwmn atmdsfera; ?ﬁom lg:% mdlgeo.dlseﬂo dehfs&fe!gll;romolde YRegiiadsPan g e d xpiegeadena x
m y un whm lm c!’m y [+ ) 038 & NI Cominds. 9 draciay afaen :Q:I 22 da latuereis So-
mm&;mdo mm dependendia tecnold se invierte nomenos de 4 mreros afines, ) 3&?@ :%iﬂﬁ MO s ;Lp:ﬁéo?&f;:?aﬁ:
do por muchos clen de stgos Unidos, Asia [ — . delaBrgiessMeaCORIPINO SAC.
que bmn lonzor cohe- Europo 5 st C~—————~ - - e s 1 :i:\';n:.n dsquea !:.Adn 3¢ ¢33 pragranaide |":A_\1 aac2 P.\;;c?;:::e;?:
tesal fiez Cérdenas del EMPRESA IMPORTANTE DE PUAO LIDER EN EL SECTOR' 12dascis 3horas 50, defpiestia: o, nckso cmody 23 repie
'ELECTRIC BUSCA PERSONAL PARA CUBAIR ST, Snii ) sl aity
“ ! MREINETEY e'nc’*:-!n:":)au:ol P33 qu xe:ezkadmaﬁuiuu
2. Tamdifa paseaws dr 2 hemos

T il Talateyinh que dhumn.:r £aniadsaabhiae
darfa stmacianegseaca nsm 513 wruw;: sxdeads e padrd astablacer |
OPERADOR DE LA CENTRAL TERMICADE TAPARACH) | f | éviissmacssne dende e padt esabocer
c:-mm: daiate yBeehagss na3ed ha 815 c2surapat para deiMale:s
de Enarg's g Mass yh Enpens CORPUNO SAC meranads dondoresouess
2tk sshetuden ooy soeta Comunidad

con yie
Electridd: con -nln.’otmauca, sofaare

wlinario, en hiy condcimiantos de 3 Espee a5y e, hevos 3teids 23 suspeacén de fa Audsaca Pidiea ata
normas legales del sactor electd en l_ y el Malvaris g Samglay \dml PX2 Jue 1 repreyrame d'ha ude'r Ay v
de centralag cmd Eavpa ooy ye1oazos gl
de gestion de caldad, maaio amblente, sngumad ‘/ mmu que hb)&'lu"fleJdeﬂll n..nx:t Piayzein,misain v 53 navahaads el
ocupacional. dereths 2 7 223 resgon s neis i 3 mI de deisbnesy
eala w5atda 42 s poficas ¢ medadas Lotz alavbioie y suscompurenies -
int " . 4.Perezaparia baCamynidad Campenna de alsna, se entusdradsp s al
L . P minima p Q2afiesenp 9:3570,9¢ 41 832190 a2 Ayaslra VoL de prLexa enéigaa, P MY
- e ", . NeLd Iy v: que 12 2avra s €A104600X°2 €3 3 IND0, & WIS A 1ELHE
“Musstra motivaciinesdl || “Me parece una escena ! D Con estudy ; en Sds as Amass 1314 3Tadot 0 Setens ¢5112 COMITADI,
estudiods motores 3 bonits en Puno, nos motiva la espediatdad. ‘5’ :t'du 23288018 dr38002801KA IS 2733 24591408t 4ndles, 2B
2d28 ruaaca’es Bealss y 20020 €1 92212 A0 31318 saTrender Dor el an
x:‘f;z“ﬂu;ls’mm : “uld::rm'mdomm Lus mtersSados entregar su OV documpntado, en el . Acorahl® t0r acasug ds fa =mze?a Wi CORI Puna, 2 13mas 33ue U Smoret
controt ctuates coh 268 Puno. hasta & 17 de Octubre de 2011, (17:00 Horas), Gimaia con i Talstasiataimaios 3¢ 2teymands
¢ a'la.giguiente direccion elzcironica ‘ s
M CHAIIA JAMAPA TN NERA HO AN \ teclutamiento.nhh@hotmall.com y \ COMUNIDAD CAMPESINA DE UNT! UCA /




422

R-P 5:“Las Universidades no Investigan”
La Republica — Lunes 10 de Octubre 2011

Reportero: Liubomir Fernandez — Puno

-E Gran Sur l ta Repubhca

Lunes 10/10/201
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lnvestlgadory fabricante de cohetes experimentales. }

U VS O |

GustavovOrdonez Cardenas

T oo T ST T P IR s ahe st e i N o i

Reconacido cientifico
peruanollegéaPuno
paraparticipar de
congresodeestudiantes
deMecdnica Eléctrica.
Como partedesu
participacionlanzé
cohetes fabricados por él.

(t Liubomir Ferndndez. Puno.

~-Las universidades son institu-
ciones promotoras déla investi-
gacion. Ha sorprendido que la
Universidad Nacional del Alti-
plano(UNAne hayareconocido
su formacion profesional pesea
ser un veconocido cientifico de
la coheterfa en ¢l Peri. {Cuil s
supercepeion al respecto?

-Las instituciones y las perso-
nasson libresdereconoceraquien
vean por conveniente, Yocreoque
fas universidades no estin haci-
endoverdaderainvestigacion. Las
universidades estdn tergiversan-
do la formacién, En el caso de las

BRI IS RATSICAR

xidn PR v AETA
Hl

LOETE 3 deguerrapor
uncostode 40 mil
délares peronotenemos
financiamiento”.

carreras de ingenieria, en vez de
propiciar la investigacién, a los
alumnos losestdn inclinando ha-
cialaadministracion.
-Cémoesqueiniciasuinterés
por la fabricacion de cohetes.
-Yo nacf en San Martin. Siem-
pre que vefa volar aviones nacfa
en mi una inquietud por saber
cdmo una mdquina tan pesadase
mantenfa en el aire, Gstudié
Mecdnica Eléctrica en la Univer-

AARGUELCA

aesr

0 investlgan”

DESPEGUE, Gustavo Ordériez fsbrica cohetes con finas da investigacidn,

sidad Nacionaldel Caltao.Cuando
culminé mis eseudios decidf ser
un verdadero ingeniero. Inves-
tigué bastante. Asi, poco a poco,
me decidf a crear cohetes.

~En su exposicion durante el
Congreso de Mecinica Eléctrica
dijo que habia gente que lo veja
como enemigo porcrear cohetes,

-Siempre hayenvidias. Yohago
€510 porque quiero a mi pals.

~{Como lo hace si no recibe

financiamiento?

~Escierto, norecibimos {inan-
ciamiento, pero eso me motiva
mucho mis.

-{Qué necesita paracrearun
cohete?

~Paraesorequiero dosdatos:a
déndesequictetlegarycudntode
peso se quiere transportar. Con
esa informacién se hace todo el
trabajo.

~ {Qué tipo de cohetes puede

Hago cohetes sin
financiamiento

-Digame étan pococuestala
ciencia?

~Dependecdémose haga.Yo
niotengofinanciamiento, Nadle
meauspicia, Yomelasingenio
parafabricarlos proyectiles. Aho-
ra,stnolohago, tampoco podria
sabersilasteorias quedesarrollé
sirvenono. Todoloquehagolo
hago conloque hay en el mercado.

-Usted sefialé que sus co-
hetesporahoraeranexperimen-
tales. éCudndo sus trabajos ten-
drinfines militares?

crear con esus conocimientos?
~Tados.

-{Qué es ese todo?

-Cohetes antitanque, cohetes
dirigidos. Todosepuedehacer.Pero
0jo, todo lo que hago lo hago con
producto peruano porque no ten-
gorecursos ni financiamiento,

-{Yquénecesitaparafabricar
uno de esos cohetes?

~Solo financiamiento.

-{Cuiinto cuesta la construc-

=~Se puede hacer.Perosere-
quierederecursos.
-UsteddijoqueenelAltiplano
podiacrear Huvia artificial, éQué
se necesita para presenciar un
trabajosuyo?
~Soloelinterésdealgunain-
stitucién publica o privada que
financie lafabricacidndel co-
hete. Sialguicncsti dispuestoa
financiarlo, yo estoy dispuestoa
veniry poner en practicamis
conocimientosy mostrarque si
esfactible crear lluviaartificial,
~¢Apartedesusobjetivosqué
aprendio de suformacion?
~Quealasuniversidades no
lesimportalainvestigacion,

cidn de un cohete?

~El Estado comprd cohetes
Spike. Cada uno, si nome equivo-
co, tuvo un costo de 220 mil
ddlares. Nosotros como Instituto
delnvestigacién de Motores a Re-
accién, hemos sacado nuestros
costosyhemosconcluidoquecada
cohetelo pademos fabricar en 40
mil délares como mdximo. Pero
eso s, todo en base a productos
peruanos.



