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RESUMEN DEL PROYECTO

En el presente proyecto se ha disefiado un motor cohete de clase M para el ICAI Rocket
Team. El objetivo ha sido que dicho motor cohete superase o igualase las prestaciones del
motor que se ha tomado como referencia (Aerotech M650W), a la vez que cumple con una

serie de restricciones y criterios de disefio dados por el ICAI Rocket Team.
Palabras clave: Motor cohete, ICAI Rocket Team, Clase M.

1. Introduccion

Las prestaciones del Aertoech M650W son:

e Impulso Total: 5964 Ns
e Empuje promedio: 656 N

Por otro lado, las restricciones y criterios de disefio son:

e Propelente: White Lightning

e Temperatura méaxima de la carcasa: 200°C
e Longitud cdmara de combustion: 801 mm
e Diametro carcasa: 75 mm

2. Definicion del proyecto

El objetivo no es unicamente lograr cumplir con todos los requisitos impuestos, sino
también elaborar una guia de disefio que facilite la incorporacidon de posibles cambios o
mejoras. La metodologia seguida es la siguiente.

Seleccion del propelente
Eleccion del material de la camara de combustion
Diseio de la cimara de combustion

Analisis de la reaccion de combustion mediante ProPep

U R

Cilculo de la relacion area garganta-presion de camara.
Cilculo del area de salida de la tobera

6. Verificacion SRM de la relacion presion de camara-irea garganta
7. Analisis térmico de la cimara de combustion

8. Cilculo de los elementos de union

9. Diseio interior y exterior de la tobera

10. Diseiio de sistemas de ignicion

Figura 1. Metodologia de diserio



3. Descripcion del sistema

El motor cohete estd compuesto por varios elementos: cdmara de combustion, grano
propelente, tobera, recubrimiento de PVC y cuatro tornillos ISO 4762.

La camara de combustion presenta unas paredes muy finas, ya que ha sido disefiado con
acero de alta resistencia para ahorrar peso. El extremo superior de la camara esta
completamente sellado al emplear como sistema de ignicion un encendedor pirotécnico
de polvora negra comercial.

El grano propelente consiste en 6 segmentos de White Lightning, iguales e inhibidos por
los extremos. Dichos segmentos se obtienen directamente a través de un proveedor para
facilitar el proceso de recarga y evitar situaciones peligrosas. El alma presenta una
geometria cilindrica por lo que la curva de presion y empuje es exponencial creciente.

Se emplea un recubrimiento de PVC de espesor considerable para asegurar que no se
alcanza la temperatura limite en la carcasa.

La tobera disefiada consiste en una tobera convergente-divergente hecha de un acero
capaz de soportar altas presiones y temperaturas. Presenta el mismo didmetro de entrada
que de salida, y cumple con la relacion de expansion Optima para el valor de presion
maxima que se alcanza en la camara de combustion, para incrementar la eficiencia de la
tobera cuando el empuje es maximo. Se encuentra unida a la cdmara de combustion
mediante cuatro tornillos M6 homogéneamente distribuidos.

Figura 2. Motor Cohete Ensamblado

4. Resultados

Para la obtencién de resultados ha sido necesario previamente el célculo de muchos
parametros y la verificacion de su validez. No obstante, ha habido ciertos pardmetros que no
ha sido posible calcularlos directamente, como por ejemplo el rendimiento de la combustion



o el rendimiento de la tobera. En esos casos se ha optado por realizar una estimacion de los
valores tipicos para este tipo de motor cohete en particular.

Una vez todos los parametros han sido calculados o estimados, se hace uso de SRM para la
obtencion de resultados.

Motor ICAI Rocket Team -

White Lightning
Masa del grano 3,867 kg. - f000:
8,525 libras g 4000
Impulso Total 9049,7 N-seg. E; 3000
2034,6 Ib-seg. 2 S0
Empuje promedio 2360,4 Newton §
530,6 libras W 1000:1
Tiempo de empuje 3,834 seg. 0
Impulso Especifico (Isp) 238,6 seg. - e ‘ . * . i
Clasificacion del Motor M 2360 flempo (segundos)

Figura 3. Resultados de diserio del motor cohete

5. Conclusiones

Las prestaciones del motor cohete disefiado superan ligeramente a las prestaciones del
Aerotech M650W, por lo que se puede afirmar que se ha cumplido con los objetivos de
disefio.

Aun asi, se han detectado una serie de limitaciones, que de ser corregidos en trabajos
futuros pueden incrementar todavia mas las prestaciones del motor cohete disenado.
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ABSTRACT
In this project an M-class rocket engine has been designed for the ICAI Rocket Team. The

objective has been that this rocket motor should exceed or equal the performance of the
motor taken as a reference (Aerotech M650W), while complying with a series of restrictions

and design criteria given by the ICAI Rocket Team.
Key-Words: Motor Rocket, ICAI Rocket Team, M Class.

1. Introduction
The performance of the Aertoech M650W is as follows:

e Total Thrust: 5964 Ns
e Average thrust: 656 N

On the other hand, the constraints and design criteria are:

Propellant: White Lightning

e Maximum casing temperature: 200°C
Combustion chamber length: 801 mm
Casing diameter: 75 mm

2. Project definition

The objective is not only to achieve compliance with all the requirements imposed, but
also to develop a design guide that facilitates the incorporation of possible changes or
improvements. The methodology followed is as follows.

Seleccion del propelente
Eleccion del material de la camara de combustion
Diseiio de la caimara de combustion

Analisis de la reaccion de combustion mediante ProPep

LU I o

Cilculo de la relaciéon area garganta-presion de cimara.
Cilculo del area de salida de la tobera

. Verificacion SRM de la relaciéon presion de camara-area garganta

6
7. Analisis térmico de la camara de combustion
8. Cailculo de los elementos de uniéon

9

. Diseio interior y exterior de la tobera

10. Diseno de sistemas de ignicién

Figure 1. Design methodology



3. Description of the system

The rocket motor is composed of several elements: combustion chamber, propellant
grain, nozzle, PVC coating and four ISO 4762 screws.

The combustion chamber has very thin walls, as it has been designed with high-strength
steel to save weight. The upper end of the chamber is completely sealed by using a
commercial black powder pyrotechnic igniter as the ignition system.

The propellant grain consists of 6 segments of White Lightning, equal and inhibited at
the ends. These segments are obtained directly from a supplier to facilitate the reloading
process and avoid dangerous situations. The core has a cylindrical geometry so that the
pressure and thrust curve is exponentially increasing.

A PVC coating of considerable thickness is used to ensure that the temperature limit is
not reached in the casing.

The designed nozzle consists of a convergent-divergent nozzle made of a steel capable
of withstanding high pressures and temperatures. It has the same inlet and outlet diameter
and meets the optimum expansion ratio for the maximum pressure value reached in the
combustion chamber, to increase the efficiency of the nozzle at maximum thrust. It is
attached to the combustion chamber by means of four evenly distributed M6 bolts.

Figure 2. Assembled Rocket Motor

4. Results

To obtain the results, it was necessary to calculate many parameters and verify their
validity. However, there were certain parameters that could not be calculated directly,
such as combustion efficiency or nozzle efficiency. In these cases, it was decided to
estimate typical values for this rocket engine.



Once all the parameters have been calculated or estimated, SRM is used to obtain the

results.

Motor ICAl Rocket Team
White Lightning

Masa del grano

Impulso Total

Empuje promedio

Tiempo de empuje

Impulso Especifico (Isp)
Clasificacion del Motor

Conclusions

3,867 kg.
8,525 libras
9049,7 N-seg.
2034,6 Ib-seg.
2360,4 Newton
530,6 libras
3,834 seg.
238,6 seg.

M 2360

Empuje (Newtons)
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Figure 3. Rocket motor design results

The performance of the designed rocket motor slightly exceeds the performance of the
Aerotech M650W, so it can be stated that the design objectives have been met.

Even so, a certain number of limitations have been detected, which, if corrected in future
work, may further increase the performance of the designed rocket motor.
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Capitulo 1. INTRODUCCION

1.1 ORIGEN DEL PROYECTO

El principal objetivo que persigue el presente Trabajo Fin de Master es el de facilitar al
equipo ICAI Rocket Team [1] de un disefio de motor cohete de elaboracidon propia. De este
modo, se persigue un disefio que ofrezca mejores prestaciones que cualquier otro propulsor
adquirido por terceras partes, y que se ajuste de mejor manera a las especificaciones y

requisitos particulares del cohete concebido por el ICAI Rocket Team.

La razéon de existir del ICAI Rocket Team es la de participar en competiciones
internacionales como la Space Sport America Cup [2]. Esta competicion en particular
consiste en construir un cohete capaz de llevar una carga ttil igual o superior a cuatro
kilogramos a una altura de 10000 o 30000 pies sobre el nivel del mar, dependiendo de la

categoria.

Para poder operar con cohetes de elevada potencia, y por tanto también para participar en
dicha competicion, es necesario disponer de una serie de certificaciones, como las de la
Tripoli Rocketry Association (TRA) [3]. Mas concretamente, para el cohete que ha
concebido el ICAI Rocket Team se requiere de una certificacion Tripoli de nivel 3. Esta

certificacion permite volar cohetes de clase M en adelante.

Los cohetes se clasifican segiin su nivel de impulso total, concepto que se explicara mas
adelante. En esta clasificacion se asigna una letra para un rango de impulso total
determinado, en la que siguiendo un orden alfabético la siguiente letra representa un rango
de impulso total igual al doble del rango asignado a la letra anterior. La siguiente tabla recoge

algunos de los valores de impulso total asignados a cada clase.
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CLASE

IMPULSO [Ns]

CATEGORIA

1.26 —2.50

2.51-5.00

5.01-10.0

10.01 —20.0

BAJA POTENCIA

20.01 —40.0

40.01 - 80.0

80.01 — 160

MEDIA POTENCIA

T Q| ™| H J| Q| W

160.01 —320

320.01 — 640

640.01 — 1280

1280.01 — 2560

2560.01 — 5120

5120.01 — 10240

Z| 2| o R =

10240.01 — 20480

20480.01 — 40960

ALTA POTENCIA

Tabla 1. Clasificacion de los motores cohete segun su nivel de impulso [4]

De esta manera, un cohete de clase M presenta un impulso total comprendido entre los 5120

y los 10240 Ns.
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1.2 MOTIVACION DEL PROYECTO

Como se ha comentado anteriormente, la principal razén que justifica la elaboracion del
presente Trabajo Fin de Master es la de dotar al equipo ICAI Rocket Team de un motor

cohete de altas prestaciones y que se ajuste a medida a sus requisitos.

El presente trabajo buscar ser una fuente de consulta para todo aquel interesado en temas de
coheteria. Busca ser de utilidad tanto para un publico que alin se esta iniciando en el campo
de la coheteria, como para aquel que cuenta con cierta experiencia en este campo. Por este
motivo, se explica el funcionamiento de un motor cohete desde un punto de vista mas
general, con los distintos tipos y caracteristicas particulares; a la vez que se profundiza en la

teoria que rige el funcionamiento de un motor cohete.

Adicionalmente, se busca que este documento sirva como una guia de disefio paso a paso,
justificando todas las decisiones tomadas. De este modo, se facilita la tarea de realizar las
modificaciones que fueran necesarias o bien agilizaria el proceso de disefio de un motor

cohete de distinta especificacion.

Otros motivos mas personales que justifican la realizacion de este proyecto son los de
aprender a utilizar técnicas ampliamente empleadas en multitud de campos de la ingenieria,
como lo son las simulaciones CFD o el disefio CAD; o también tener la oportunidad de
realizar un proyecto técnicamente muy completo, que aglutina muchos de los temas vistos
durante la carrera de Ingenieria Industrial, como lo son las reacciones quimicas de
combustion, resistencia de materiales, transferencia de calor, termodinamica o mecanica de

fluidos, entre otras.

Ademas, la coheteria es un campo que esta viviendo un gran desarrollo en la actualidad y

que va a continuar en el futuro.
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1.3 OBJETIVOS DEL PROYECTO

Tal y como se vera mas adelante, hay varias magnitudes que sirven para caracterizar las
prestaciones de un motor cohete. Entre ellas destacan el impulso total [Ns] y el empuje
promedio [N]. El cohete disefiado por el ICAI Rocket Team toma como base el Aerotech
M650W [5] [6], un motor cohete de combustible solido. Por lo que el objetivo del disefio es

igualar o superar los valores de impulso total y empuje promedio de dicho propulsor.

e Impulso total: 6000 [Ns]
e Empuje promedio: 656 [N]

Otras limitaciones como las dimensiones, el propelente utilizado o la temperatura de la

carcasa también aparecen:

e Propelente empleado: perclorato de amonio y aluminio (White Lightning
Propellant)

e Temperatura maxima de la carcasa: 200 [°C]

e Diametro carcasa (diametro exterior camara de combustion): 75 [mm]

e Longitud camara de combustion: 801 [mm]

10
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1.4 RECURSOS EMPLEADOS

Puesto que en este proyecto se tocan varias areas de la Ingenieria Industrial es necesario

utilizar algunas de las herramientas propias de cada area.

Para analizar el rendimiento tedrico de la reaccion de combustion del propelente en la cAmara
de combustion se hace uso del programa ProPep 3 [7], 1a version actual del programa ProPep
que permite su uso en sistemas basados en Windows tanto de 32 como de 64 bits. La
principal funcion de este programa es la de resolver equilibrios quimicos, aunque también
calcula directamente algunos de los parametros clave para el disefio de un motor cohete. Es

importante destacar que este programa supone una combustion ideal.

Se ha empleado el programa MATLAB para hallar la relacion de area de garganta y presion

de camara que maximiza el empuje respetando un conjunto de restricciones dadas.

También se ha hecho uso de muchos de los programas proporcionados por Richard Nakka,
como SRM, CASING o IGNITER. Todos estos programas consisten en plantillas de Excel

que agilizan en gran medida la obtencion de resultados y de graficas.

Se ha hecho uso del programa SolidWorks principalmente para el modelado de piezas y
posterior ensamblaje y disefio de planos. Aunque también ha sido empleado para realizar el
analisis térmico transitorio de la camara de combustion mediante la herramienta Simulator,
ya que a diferencia de ANSY'S no presenta un nimero maximo de celdas tan restrictivo para
crear la malla. También ha sido esencial este programa para obtener la masa total del motor

cohete.

Por ultimo, se ha hecho uso de la herramienta Fluent de ANSYS para analizar el flujo a
través de la tobera y de esta manera establecer un redondeo de garganta que no generase

turbulencia ni una distribucidon de presiones poco homogénea.

11
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Capitulo 2. ESTADO DEL ARTE

Los motores cohete son un tipo de motores a reacciéon. Los motores a reaccion generan
empuje a través de la expulsion de un chorro de fluido a gran velocidad segtn la 3° Ley de
Newton. Entre los motores a reaccidon se encuentran el turborreactor, turbohélice,
estatorreactor y el motor cohete. Cada uno tiene sus peculiaridades de funcionamiento, pero
en todos ellos el principio de funcionamiento es el mismo: la compresion y posterior

expansion de un fluido a gran velocidad generando empuje.

El motor cohete presente la particularidad de transportar su propio propelente y de ser el
motor a reaccidbn con mayor potencia especifica (potencia/masa). Se entiende como
propelente al conjunto de combustible mas comburente. De modo que un motor cohete puede
operar incluso en condiciones extremas con falta de oxigeno como el espacio. Esto justo con
su elevadisima potencia especifica hacen que sea el tipo de motor a reaccion por excelencia

para aplicaciones espaciales.

Sin embargo, no hay un solo tipo de motor cohete, sino que existen varios tipos de motores
cohete que se pueden clasificar segun distintos factores como el tipo de propelente utilizado
o la geometria de la tobera empleada, entre otros. Segun el propelente empleado los motores

cohete puede ser de tipo solido, liquido e hibrido.

Los motores cohete de combustible liquido presentan el combustible y comburente
almacenados en distintos tanques en la estructura del cohete, y posteriormente se introducen
en la camara de combustion a través de un sistema de valvulas. Presentan la ventaja de que
se puede controlar la potencia entregada por el motor mediante la apertura o cierre de dicho
sistema de valvulas. El propio propelente liquido se puede emplear con fines de
refrigeracion. El principal inconveniente que presentan los motores cohete de este tipo es la
complejidad de todo este sistema de valvulas, lo que aumenta las posibilidades de fallo en
algin punto del sistema. Generalmente el combustible y el comburente se almacena en

tanques presurizados a temperaturas criogénicas, esto implica la necesidad de un sistema de

12
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presurizacion y la imposibilidad de almacenar el propelente en los tanques durante periodos

de tiempo prolongados.

Combustion
chamber

Fuel Oxidiser Pumps Nozzle

Throat Exit - e

{lustracion 1. Motor cohete de propelente liquido [8]

En los motores cohete de propelente solido dicho propelente se encuentra ya mezclado en
una masa solida que recibe el nombre de grano y que se situa en el interior de la cdmara de
combustion. Este tipo de motores cohete presenta como principal ventaja la sencillez y
robustez, a la vez que un reducido coste y la posibilidad de poder almacenar el grano dentro
de la cdmara de combustion durante periodos elevados de tiempo. Sin embargo, el principal
problema que presentan es el limitado control que se tiene de la reaccion. Una vez iniciada

la reaccion es muy dificil detenerla hasta que se haya agotado todo el propelente.

Ignition charge Seal Nozzle

Casing Grain

Mlustracion 2. Motor cohete de propelente solido [8]

Por otro lado, los motores cohete hibridos tienen el combustible en fase liquida y el
comburente en fase solida dentro de la camara de combustidén, o viceversa. Presentan
ventajas tanto de los motores cohete de propelente liquido, como el control de la potencia
entregada por el motor en cada momento; como de los motores de propelente solido, como

una complejidad reducida y una estructura robusta. Al estar combustible y comburente

13
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fisicamente separados se evitan algunos de los grandes peligros de los motores cohete de
propelente solido, como es la manipulacion del grano. Sin embargo la principal desventaja
que presentan este tipo de motores cohete es que al estar combustible y comburente en fases
distintas pueden producirse problemas de mezclado entre estos dos componentes,
provocando que se generen apagones.

Igniter

Oxidiser tank Valve Fuel grain Nozzle

Injector

Ilustracion 3. Motor cohete hibrido [8]

Pero todos estos tipos de motores cohete cuentan con dos elementos fundamentales: una
camara de combustion y una tobera. Como su propio nombre indice, la camara de
combustion es el lugar donde se produce la combustion del propelente, generando productos
gaseosos a elevadas presiones y temperaturas. La tobera es el elemento que se encarga de
transformar la energia en forma de presién y temperatura de los gases producto de la
combustion a energia cinética. Es decir, su funcion es la de acelerar el fluido para aumentar

el empuje producido por el motor cohete.

Existen varios tipos de toberas segiin su geometria. La primera de ella son las toberas
convergentes, que reducen su seccidn en la direccion del fluido. Al reducir la seccion de un
fluido en régimen subsonico este se acelera como mucho hasta Mach 1. Por mucho mas que
se siga reduciendo la seccion el fluido no vera superado este valor de velocidad. Este tipo de
toberas es comun en aviones comerciales donde no interesa alcanzar un régimen

supersonico.

14
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P
.
(Presion del

receptor)

.. 4
Presién - [ P,< P*
de salida
mds baja

Hlustracion 4. Evolucion de la presion en una tobera convergente [9]

No obstante, en el caso de los motores cohete se pretende acelerar el fluido lo maximo
posible. Por este motivo los motores cohete suelen portar toberas convergentes-divergentes.
En el tramo convergente ocurre lo mismo que en el caso anterior, acelerando el fluido como
mucho hasta Mach 1. El caso de un fluido en régimen supersonico es opuesto al que tiene
en régimen subsonico. Un fluido aumenta su velocidad al aumentar la seccion solo si se
encuentra en régimen supersonico. Es decir, tras pasar por la garganta la velocidad del fluido
sigue aumentando a la vez que su presion continia cayendo. La presion de salida depende
del area de salida de la tobera. Lo ideal seria que la presion a la salida de la tobera fuese
igual a la presion ambiente, ya que esto significaria que toda la energia almacenada en forma

de presion en el fluido se ha transformado en energia cinética.

15
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llustracion 5. Efectos de la presion en una tobera convergente-divergente [9]

Es posible que el area de salida de una tobera convergente divergente no esté bien ajustada
y que la presion de salida de la tobera se encuentre por encima o por debajo de la presion

ambiental, dando lugar a una tobera subexpandida o sobreexpandida, respectivamente.

Ilustracion 6. Tobera subexpandida (izq) y sobreexpandida (der) [10]

Ambos regimenes hacen que la tobera pierda eficiencia. Este es el punto donde entran en
escena las toberas Aerospike. Esta tobera no cuenta con paredes exteriores, sino que es la
presion exterior la que adapta la trayectoria del fluido. De esta manera se obtienen consumos

un 25-30% inferiores a bajas altitudes [11], donde la presion atmosférica es mas relevante.
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Aerospike

nozzle —\

Specific
impulse

J

g
g

_ Bell nozzle Aerospike nozzle

Sea level High altitude

Altitude 960227

Ilustracion 7. Tobera Aerospike vs Tobera convergente-divergente [12]

En la bibliografia se adjuntan algunos enlaces de interés acerca de los motores Aerospike

[13], asi como de otros motores a reaccion poco convencionales como el motor idnico [14]
o los cohetes nucleares [15].
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Capitulo 3. TEORIA DE LOS MOTORES COHETE

El presente capitulo estd basado en Teoria sobre motores cohete de propelente solido, de
Richard Nakka [14]. De esta manera se recogen los conceptos que se consideran de mayor

relevancia para el disefio de un motor cohete sin entrar en excesivo detalle.

3.1 GRANO PROPELENTE

La geometria del grano, el nimero de segmentos y las caras inhibidas determinan la curva
Empuje-Tiempo de un motor cohete. Por cuestion de eficiencia volumétrica (aprovechar el
maximo espacio disponible en la cdmara exterior), la cara exterior del grano propelente suele

presentar forma cilindrica para encajar perfectamente en la cAmara de combustion.

No obstante, la cara interior (alma) puede presentar distintas geometrias en funcion de la
forma que se quiere que adopte la curva de empuje. Por ejemplo, un cilindro hueco presenta
una curva de empuje creciente puesto que la superficie de quemado aumenta a medida que
avanza la combustion. Por otro lado, un alma en forma de estrella hace que la superficie de
quemado sea aproximadamente igual durante todo el proceso de combustion, lo que provoca
una curva de empuje aproximadamente constante durante toda la combustion. Si se quisieran

picos de impulsos al principio o al final podria optarse por otras geometrias de grano.

Es importante tener en cuenta que el mayor valor de presion de la cdmara se da en el instante

en el que el area de quemado es maxima.

Otro pardmetro importante es la densidad masica del grano, que puede calcularse como el

promedio de las densidades de cada uno de sus componentes segun la siguiente expresion.

1

“h b fa
P1 P2 Pn

Pp
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Siendo fi, f2, fu las fracciones mésicas de cada componente mientras que p1, p2, pn SON sus
densidades. Sustituyendo, se obtiene la densidad del propelente (p,). Este valor daria lugar

a la densidad ideal del propelente, algo que en la realidad nunca ocurre. Los valores tipicos

de la densidad real son un 94-97% de la densidad ideal [14].

3.2 TOBERAS

Las ecuaciones que rigen el funcionamiento de las toberas presentan varias simplificaciones,
entre ellas que se supone que el flujo compresible es isentropico. Es decir, no se consideran
las pérdidas de calor con las paredes ni las pérdidas por rozamiento, por lo que las
propiedades de dicho fluido Gnicamente cambian por cambios en la seccidén en la que se

mueve el fluido.

Otra simplificacion es que el fluido es considerado un gas ideal para poder emplear la
ecuacion de los gases ideales y tener una relacion directa entre presion densidad y

temperatura.

La hipotesis de flujo isentrdpico permite relacionar las presiones, densidades y temperaturas
de dos puntos distintos (camara de combustion/punto de estagnacion y otro) por medio de
su relacion de calores especificos (k). Puesto que las propiedades del fluido cambian al
atravesar una seccion el valor de k también lo hace, no siendo igual la relacion de calores
especificos en la cAmara de combustion que en la salida de la tobera. Se ha de tener cuidado

con el valor de k que se emplea en cada ecuacion.

En el caso de que haya flujo bifasico, el valor de k se ve modificado, suponiendo que es un
gas ideal con distinta relacion de calores especificos para asi omitir la presencia de
consensados y seguir operando como si se tratase puramente de un gas ideal. La
modificacion necesaria se muestra en el apartado 4.2.4.4. La presencia del flujo bifasico
afecta mas a un fluido en movimiento, como los gases del escape, que a un fluido que esta

practicamente parado, como pueden ser los gases presentes en la camara de combustion. Este
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es el motivo por el que generalmente se suele corregir la presencia de flujo bifésico

unicamente a los gases presentes en el escape, no a los de la camara.

Con la problematica del fujo bifasico explicada, se muestran las ecuaciones de mayor interés

para el disefio de la tobera, sin entrar en detalle de donde han sido obtenidas.

Siendo:

V.: velocidad de salida de los gases en la tobera

To: temperatura de cdmara/de combustion adiabatica
R’: Constante universal de los gases

M: Peso molecular efectivo de los productos de escape
k: relacion de calores especificos en el escape

Pe: presion de salida

Po: presion de camara

Puesto que se estd analizando la velocidad en el escape es necesario emplear la relacion de
calores especificos en condiciones de escape. Esto implica ademas que haya que hacer la
modificacion de la relacion de calores especificos a flujo bifasico y que haya que tener en

cuenta el peso molecular de los condensados al calcular M.

Siendo:

Ae: area de salida de la tobera

A*: area de la garganta de la tobera

Po: presion en la cdmara de combustion

Pa: presion de salida (presion ambiental)

k: relacion de calores especificos para condiciones de escape
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Puesto que se esta analizando de nuevo un punto en el escape (Ae, Pe) es necesario emplear
la relacion de calores especificos en condiciones de escape y realizar la aproximacion a flujo
bifasico. A esta expresion se le conoce como relacion de expansion Optima, y sirve para
determinar el area de salida de la tobera una vez se conozca el area de la garganta, para asi
poder ajustar la presion de salida de la tobera a la presion ambiental y que no se produzcan

pérdidas de rendimiento por subexpansion o sobreexpansion.

3.3 EMPUJE DE UN MOTOR COHETE

El empuje de un motor cohete viene dado por la siguiente expresion.

k+1 k-1
k

. 2k? 2 \k-1 P
E=m-V+(P, — P)A, = A" - P, - k—1'(k+1> -1—(P—0) + (P, — P)A,

E=A*-P0-Cf+(Pe—Pa)Ae
Siendo:

E: empuje proporcionado por el motor cohete

A”: area de la seccion transversal de la garganta de la tobera
Po: presion en la camara de combustion

k: relacion de calores especificos para condiciones de escape
P.: presion de salida del motor cohete

Pa: presion ambiental

Ae: area de la seccion de salida de la tobera

Cr: coeficiente de empuje

El empuje estd compuesto por dos términos: el empuje por velocidad de los gases de escape
y empuje por presion. Si se emplea la relacion de expansion Optima se elimina el término de

empuje por presion a la vez que se maximiza el valor del empuje.

Se puede observar que cuanto mayor es el area de la tobera y mayor es la presion de la
camara mayor es el empuje. El problema de estos es que ambas estan relacionadas y esto se

puede razonar rapidamente: cuanto mayor es el agujero de un recipiente a presion (drea
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garganta), menor es la presion del recipiente (presion de la cdmara). No es posible que al

aumentar el didmetro de la tobera aumente la presion del recipiente.

De esta manera es necesario encontrar una combinacion de area de garganta y presion de

camara que maximicen el empuje.

3.4 IMPULSO TOTAL E IMPULSO ESPECIFICO

El impulso total es igual al empuje que proporciona el motor cohete multiplicado por la

cantidad de tiempo que lo proporciona, segun la siguiente integral.

t
Itsz'dt
0

Dos cohetes con un mismo valor de impulso total pueden presentar valores de empuje
promedios muy distintos si el tiempo de empuje es muy diferente en uno y otro. Un empuje
muy pequefio durante un tiempo prolongado puede tener el mismo valor de impulso
especifico que otro motor cohete que tiene un empuje promedio muy elevado durante un
periodo de tiempo muy corto. La diferencia esta en que un empuje demasiado pequefio puede
provocar problemas a la hora de vencer la fuerza de gravedad y que este ni llegue a despegar.
El impulso total es un pardmetro importante, pero requiere de otros pardmetros para poder

evaluar correctamente el rendimiento de un motor cohete.

El impulso especifico es igual al impulso total partido por la masa de combustible empleado,

y se entiende como el impulso generado por el propelente por unidad de masa y tiempo.

I
lsp = t/Wp

3.5 VELOCIDAD CARACTERISTICA

La velocidad caracteristica o ¢* es un parametro propio de cada propelente y que sirve como

indicativo de la eficiencia de la combustion [16]. Se calcula mediante la siguiente expresion.
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' k+1
. | To (k+1)k—1
“ TNk 2

Siendo:

¢": velocidad caracteristica del propelente

To: temperatura de combustion adiabatica (temperatura camara de combustion)
k: relacion de calores especificos en condiciones de cdmara de combustion

R’: constante universal de los gases (8314 [J/kmol/K])

M: peso molecular de la mezcla en condiciones de la cAmara de combustion

No hay nada que se refiera al escape, por lo que la relacion de calores especificos y peso
molecular se calcula para las condiciones de la camara de combustion. Aunque para este

caso en particular si se ha de tener en cuenta la aproximacion a flujo bifasico.
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Capitulo 4. DISENO

4.1 PROCEDIMIENTO

Este punto busca mostrar todos los pasos seguidos en orden para el disefio del motor cohete.
Cabe destacar que el orden se ha decidido segun los objetivos y restricciones impuestas por
el ICAI Rocket Team, por lo que para el disefio de otro motor cohete el orden de estos pasos

podria verse alterado. Este orden es:

1. Seleccion del propelente
Determinacion del material de la camara de combustion
Disefio de la camara de combustion

Analisis de la reaccion de combustion mediante ProPep

A

Célculo de la relacion entre el area de la garganta y la presion en la camara. Calculo
del area de salida de la tobera

Verificacion de la relacion presion de cdmara-didmetro garganta mediante SRM
Analisis térmico de la cdmara de combustion

Calculo de los elementos de union

o ® =2

Disefio interior y exterior de la tobera

10. Disefio de sistemas de ignicion
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4.2 PROCESO DE DISENO

4.2.1 SELECCION DEL PROPELENTE

Lo primero es recordar algunas de las restricciones de disefio vistas en el apartado de

objetivos del proyecto:

e Diametro carcasa (diametro exterior camara de combustion): 75 [mm]
e Longitud camara de combustion: 801 [mm]
e Propelente empleado: perclorato de amonio y aluminio (White Lightning

Propellant)

Se ha decidido obtener el grano de un proveedor externo para asi facilitar el proceso de
recarga del motor cohete, y que no sea necesaria la fabricacion del propelente cada vez que
se vaya a usar, ya que el proceso de elaboracion de propelente es muy laborioso, peligroso
y requiere de herramientas especializadas y poco econdémicas, por lo que comprar el

propelente directamente desde el mercado parece ser la mejor de las opciones.

Por todo esto, el primer paso es el de realizar un estudio de mercado de todos los proveedores
que ofrecen este tipo de propelentes y que cuyas medidas se puedan ajustar correctamente a

las dimensiones de la cdmara de combustion impuestas por el ICAI Rocket Team.

Se ha encontrado en el catdlogo de Rocket Motor Components [8] un propelente de este tipo

(White Lightning) que se ajusta a motores cohete de 75 mm de didmetro.

Las caracteristicas mas relevantes de este grano son las siguientes:

Tipo Propelente White Lightning
Tipo de inhibidor P/N 03180L paper tubing
Diametro exterior inhibidor 64.94 [mm]
Diametro interior inhibidor 63.32 [mm]
Diametro exterior grano 63.32 [mm]
Diametro interior grano 22.22 [mm]
Longitud grano 131.8 [mm]

Tabla 2. Caracteristicas del grano seleccionado [9].
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Todos estos datos han salido directamente de la pagina web del proveedor y han sido
transformadas de pulgadas a unidades del sistema internacional. El siguiente punto es
verificar que el espesor de cadmara de combustion resultante es viable y determinar el nimero

de segmentos de grano que serian necesarios para rellenar la cdmara de combustion.

Longitud C.C. 801 [mm]
Longitud segmento  131.8 [mm]

N? segmentos = = 6.07 = 6 segmentos

Se han de introducir 6 segmentos para recargar la camara de combustion. Es decir, se
requiere de 6 unidades del grano White Lightning ofertado por Rocket Motor Components
[9] por cada lanzamiento. Ademas, la longitud de los seis segmentos apilados seria de 790.8
mm, inferior a los 801 mm de la cdmara de combustion. Este es un margen razonable para

que no se produzcan sobrepresiones al comienzo de la combustion.

El paso restante es verificar que el espesor de la camara de combustion es viable. Se calcula
mediante la diferencia del didmetro de la carcasa impuesto como condicion de disefio (75

[mm]) menos el diametro exterior del material inhibidor, segln la siguiente expresion.

QCC,EXT - ®1nhibidor,EXT _ 75[mm] — 64.94[mm]
2 2

Espesor C.C.= ~ 5[mm]

El espesor de la camara de combustion resultante es de 5 mm. Se puede afirmar que se trata
de un espesor de pared viable ya que se encuentra en el orden de magnitud de otros motores

cohetes de tamafo similar [10].

Es importante destacar que el fabricante pone a la disposicion del cliente una hoja técnica
con algunos de los parametros caracteristicos propios del propelente [11]. Las magnitudes

mas importantes se resumen en la siguiente tabla.

Magnitud Simbolo Valor
Densidad propelente p 1.825 [g/cm’]
Burn Rate Pressure Coefficient a 0.012 [in/s/psi"]
Burn Rate Pressure Exponent n 045[]

Tabla 3. Parametros propios del propelente White Lightning [11]
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Esta hoja técnica cuenta principalmente con dos limitaciones:

La primera de ellas es que no hace referencia ni a los elementos y compuestos quimicos de
los que esté hecho el propelente ni a sus concentraciones. Esto hace que sea necesario buscar
estos componentes y sus concentraciones en otras fuentes, lo que puede resultar en pequefias
diferencias en cuanto a las prestaciones del propelente analizado y el ofertado por el

proveedor.

La segunda limitacion es que a y n son pardmetros experimentales (empiricos) que
caracterizan la combustion de un propelente en concreto, no se pueden obtener
exclusivamente de manera teorica. Ademas, dependen en gran medida de la presion a la que
esté sometido el propelente. En la presente hoja técnica se muestran a y n para unas
condiciones de presion muy concretas (1000 psi en la camara de combustion). Para otro valor
de presion los valores de a y n cambiarian. No obstante, como no se cuenta con mas datos
se va a suponer un valor de a y n constante para todo rango de presiones e igual a los valores

que se recogen en la Tabla 3.
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4.2.2 DETERMINACION DE LOS MATERIALES DE LA CAMARA DE COMBUSTION.

Una cdmara de combustion debe soportar altas presiones y temperaturas, por lo que es
fundamental que en material con el que esté construida sea capaz de soportar elevados
esfuerzos tanto térmicos como mecanicos. Ademas, el peso es otra magnitud fundamental
para cualquier aplicacion relacionada con la coheteria. Interesa utilizar materiales de baja
densidad para reducir al minimo la masa que ha de transportar el cohete. Por este motivo,
materiales de elevada resistencia mecénica y térmica y ligeros son ampliamente empleados
en el sector aeroespacial. Los materiales mas comunmente empleados para la fabricacion de
motores cohete amateurs son el aluminio y el acero, ya que presentan buenas propiedades y
son facilmente accesibles. Por lo que para el disefio del presente motor cohete tan solo se

consideraran aleaciones de acero y aluminio.

Se ha visto que, para un mismo material, sus propiedades varian mucho dependiendo de la

fuente consultada. Hay varios motivos que pueden justificar este hecho:

e El porcentaje de cada aleacion no es fijo, sino que se muestran dentro de un rango.
Pequeiias variaciones en las aleaciones pueden tener un impacto muy significativo en las
propiedades generales del material.

e Medidas o calculos realizados en distintas condiciones de presion y temperatura. Estas

condiciones pueden influir mucho en las propiedades de un material.

Debido a esto, es de vital importancia que todas las propiedades de un material sean
obtenidas a partir de una misma fuente. En este caso, se ha elegido a la base de datos de
materiales MakeltFrom [12] como fuente de informacion para la obtencion de las

propiedades de la camara de combustion. Las razones que justifican esta eleccion son:

e Ofrecer un amplio catalogo de materiales.
e Presentar una amplia gama de propiedades para cada material.
e Presencia de graficos comparativos para materiales de una misma familia, lo que facilita

el proceso de seleccion del material.
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Como se ha visto antes, las propiedades de los materiales cambian en gran medida
dependiendo de las condiciones a las que esté¢ sometido. Para materiales como el acero y el
aluminio la condicion que mas influye es la temperatura. Las propiedades de estos materiales
cambian notablemente dependiendo de a la temperatura que estén sometidas. Generalmente
las propiedades mecanicas de estos materiales como su resistencia (limite elastico) empeoran
a medida que aumenta la temperatura a la que estan sometidos. No obstante, esta no es una
relacion lineal, sino que para cada material hay una temperatura a partir de la cual sus
propiedades mecéanicas comienzan a empeorar drasticamente. A este valor de temperatura se

le conoce como temperatura maxima de operacion o temperatura maxima de servicio.

Las propiedades de un material varian relativamente poco por debajo de su temperatura
maxima de operacion. Por este motivo, se va a asumir que todas las propiedades de un
material permanecen constantes siempre y cuando no se supere este limite maximo de

temperatura.
Recapitulando, se requiere un material con las siguientes propiedades:

e Alta temperatura maxima de operacion/servicio
e Baja densidad

e Alta resistencia mecanica / limite elastico

Si se compara el acero con el aluminio desde un punto de vista general, el aluminio es mucho
mas ligero, pero presenta una resistencia mecanica considerablemente menor. Ademas, las
temperaturas de operacion del aluminio suelen ser muy reducidas en comparacion con el
acero. Estos motivos justifican la preferencia del acero sobre el aluminio, aunque lo ideal

seria seleccionar una aleacion para cada material y posteriormente comparar los resultados.

Interesa seleccionar un material con la resistencia mecanica lo mas elevada posible, ya que
la cdmara de combustion de un motor cohete ha de soportar elevadas presiones. Cuanto mas
resistente sea el material de la cdmara de combustion menos cantidad de material se
necesitard para soportar un mismo nivel de presion, y por consiguiente, mas ligero sera el

motor cohete, aumentando sus prestaciones.
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Hay varias magnitudes que miden la resistencia mecdnica de un material. Para esta
aplicacidon en concreto no se desea que haya ningun tipo de deformacion plastica en la
camara de combustion, por lo que la magnitud de referencia para medir la resistencia
mecanica ha de ser el limite eldstico del material. Sin embargo, no basta solo con un material
resistente, sino que también ha de ser capaz de soportar altas temperaturas, por lo que la

temperatura maxima de servicio se ha de tener en cuenta.

El proceso de seleccion del material de la cdmara de combustion comienza con una bisqueda
del acero de la base de datos de MakeltFrom [12] que presente un mayor limite eldstico. De
esta manera, la primera eleccion seria el acero Aged 350 maraging Steel [13], con un limite
elastico de 2300 MPa. El problema es que no hay informacion sobre algunas propiedades
esenciales para el disefio de la camara de combustion, como la temperatura maxima de
servicio. Por lo que se analiza el siguiente material con mayor limite eléstico, el acero
inoxidable Aged Full-Hard S46910 Stainless Steel [14]. En este caso si se cuenta con
informacion de todas las propiedades necesarias para el disefio de la cAmara de combustion.

Estas propiedades se resumen en la siguiente tabla.

Densidad 7.9 [g/em?]
Modulo de Young 200 [GPa]
Coeficiente de Poisson 0.28
Tension de rotura 2470 [Mpa]
Limite elastico 2290 [MPa]
Temperatura de fusion 1460 [° C]
Temperatura maxima de servicio 810 [°C]
Capacidad calorifica especifica 470 [J/Kg-K]
Expansion térmica 11 [um/m-K]

Tabla 4. Propiedades Aged Full-Hard S46910 Stainless Steel [14]

Cada una de estas propiedades presenta una grafica comparativa con tres barras. La barra
superior compara una propiedad en especifico de este material con el valor promedio de la

misma propiedad de todos los aceros inoxidables que han sufrido el mismo tratamiento
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(forjado y endurecimiento por precipitacion). La segunda barra compara la propiedad del
material con la misma propiedad del conjunto de aleaciones de hierro. La tercera barra
compara una propiedad del material con el conjunto de valores de esa propiedad de todo el
conjunto de materiales de la base de datos. De este modo se analizan las propiedades de este
acero que son mas importantes para el disefio de la cdmara de combustion: limite elastico y

temperatura maxima de servicio.

Tensile Strength: Yield (Proof)

330 x 103 psi

Ilustracion 8. Limite elastico Acero Inoxidable S46910 [14]

En la figura anterior se puede observar que este material presenta un limite elastico muy
elevado tanto si se compara con el resto de los aceros inoxidables, como con cualquier
aleacion de hierro o cualquier otro material de la base de datos de MakeltFrom. Es decir, en

cuanto a propiedades mecénicas se ha optado por una de las mejores elecciones posibles.

Maximum Temperature: Mechanical

llustracion 9. Temperatura maxima de servicio Acero Inoxidable S46910 [14]

En esta imagen se puede observar que este material presenta una de las mayores temperaturas

maximas de servicio dentro de los aceros inoxidables, y también se encuentra entre las
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aleaciones de hierro con mayor temperatura maxima de servicio. No obstante, la tercera barra
refleja que comparado con el resto de los materiales de la base de datos su temperatura
maxima de servicio es bastante reducida. Esto se debe a que en esta base de datos hay otros
materiales como los ceramicos que tienen una elevada resistencia a las altas temperaturas
pero que sus propiedades mecanicas dejan mucho que desear, por lo que esta tercera barra

no aporta ningun tipo de informacion util.

Adicionalmente, es importante destacar que este material es capaz de soportar la temperatura
limite de 200°C en la carcasa del motor, impuesta en los objetivos iniciales del proyecto, ya

que su temperatura maxima de operacion es muy superior a este valor.

Como conclusion, el Acero Inoxidable S46910 presenta unas excelentes propiedades
mecanicas y una muy buena temperatura maxima de servicio. Aun asi, es preciso realizar un
analisis térmico para verificar que esta temperatura limite no es superada en ningln

momento.
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4.2.3 DISENO DE LA CAMARA DE COMBUSTION

La longitud de la camara de combustion (801 mm) y su didmetro exterior (75 mm) estan
predeterminados por los requisitos impuestos por el ICAI Rocket Team. Por lo tanto, tan
solo hace falta determinar el espesor de la camara de combustion. Para ello es preciso
estudiar la relacion entre espesor de la camara de combustion y la presion a la que estéd

sometida.

4.2.3.1 Teoria resistencia mecanica de la camara de combustion

Todos los calculos presentes en este apartado estan basados en el Mechanical design of

rocket motors de Michael M. Madsen y Jorgen Frank [10].

Para obtener la presiéon maxima que se puede aguantar la cdmara de combustion es preciso
analizar los esfuerzos que se generan en la cdmara de combustion. Para ello se analizan las
tensiones principales: 61, 62, 63, que en este caso coinciden con los esfuerzos longitudinales,

radiales y circunferenciales, respectivamente.

Para calcular el esfuerzo longitudinal se estudia una vista seccionada de la camara de

combustion, en la que se ha realizado un corte paralelo a la cdmara de combustion.

01

llustracion 10. Esfuerzo longitudinal Camara Combustion. Elaboracion propia.
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Para mantener el equilibrio, el esfuerzo longitudinal y fuerza de presion sobre la tapa de la

camara de combustion han de ser iguales:

- D?
2 =o0,'n-D-e
_P-D
"7 e

Siendo:

D: didmetro interior de la cdmara de combustion [m].
P: presion en la camara de combustion [Pa]
e: espesor de la camara de combustion [m]
o1: tension principal 1 (esfuerzo longitudinal) [Pa]
Para analizar el esfuerzo circunferencial se estudia una seccion de la camara de combustion

en la que se ha dado un corte longitudinal que pasa por el centroide del cilindro, tal y como

se refleja en la siguiente imagen.

g3

llustracion 11. Esfuerzo circunferencial Camara Combustion. Elaboracion propia.
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Se garantiza el equilibrio si la presion equivalente sobre el plano constituido por la longitud
de la camara y su diametro es igual a los esfuerzos circunferenciales generados, 3. Esta

igualdad queda reflejada en la siguiente ecuacion.
2-05-eL=P-D-L

P-D
2e

03 =

Siendo:

D: diametro interior de la cdmara de combustion [m].
P: presion en la camara de combustion [Pa]
e: espesor de la camara de combustion [m]
o3: tension principal 3 (esfuerzo circunferencial) [Pa]

Como curiosidad, si se comparan las dos tensiones principales calculadas hasta ahora se
puede ver que el esfuerzo circunferencial es exactamente el doble del esfuerzo longitudinal,
lo que quiere decir que la cdmara de combustion romperia antes circunferencialmente que

longitudinalmente.

La segunda tension principal, el esfuerzo radial, se calcula de manera similar a la anterior,
con la diferencia de que no depende de las dimensiones de la camara de combustion y de
que presenta signo negativo.

-P

%=

Habiendo calculado todas las tensiones principales se puede calcular la tension equivalente.
Para ello hay diferentes criterios, como el de Rankine, el de Tresca o el de Von Mises. El
criterio de Von Mises es muy adecuado para materiales ductiles como los metales, material
con el que se ha decidido disefiar la cdmara de combustion. Por este motivo se elige el criterio

de Von Mises para calcular la tension equivalente.
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_ |(oy —03)? + (07 — 03)* + (03 — 01)?
Ueq,VM - 2

Siendo:

01,02, 03: las tensiones principales [Pa]
Geq,vM: tension equivalente de Von Mises [Pa]

Sustituyendo todas las tensiones principales en la ecuacion anterior se obtiene la tension
maxima equivalente en funcion de los pardmetros de la cdmara de combustion, segin la

siguiente expresion.

p= 4e
V3D2+6-D-e+4-e2

*Oeq,vM

Siendo:

Oeq,vM: tension equivalente de Von Mises [Pa]

D: didmetro interior de la cdmara de combustion [m].
P: presion en la camara de combustion [Pa]

e: espesor de la camara de combustion [m]

No obstante, para el disefio no se suele trabajar directamente con la tensién equivalente, sino
que se suele utilizar una tension de referencia definida por un factor de seguridad. El factor
de seguridad depende de la aplicacion, para tubos sometidos a elevadas presiones y
temperaturas estd universalmente aceptado un factor de seguridad de 1.5 [10]. Ademas,
debido a que la superficie cilindrica de la cdmara de combustion seguramente esté soldada a
la tapa circular de dicha cdmara es recomendable anadir un factor de fuerza z de valor 0.9
[10], para contrarrestar los esfuerzos térmicos y las tensiones residuales debidas a la
soldadura. De esta manera, la relacion entre tension equivalente y tension de referencia es la
siguiente.

_ A Uref
Geq,VM - S
f
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Siendo:

Oeq,vM: tension equivalente de Von Mises [Pa]
Oref: tension de referencia [Pa]

St: factor de seguridad | |

z: factor de fuerza [ ]

La tension de referencia también puede ser una u otra dependiendo de la aplicacion. Las
tensiones de referencia que se suelen utilizar son el limite eldstico del material o limite de
fluencia y la tension ultima del material o tension de rotura. El limite eldstico determina la
tension méaxima que puede soportar un material sin que haya practicamente ninguna
deformacion permanente. Es decir, que una vez cesado el esfuerzo el material vuelve
practicamente a sus dimensiones originales, con una deformacién plastica practicamente
despreciable de tan solo el 0.2 % (Rp 0.2). Si el esfuerzo sobrepasa el limite elastico la
deformacion plastica comienza a ser mucho mas relevante, hasta alcanzar la tension de
rotura, que es la maxima tension que puede soportar un material antes de romperse. Este es

el motivo por el que la tension de rotura es siempre mayor al limite elastico.

Puesto que no interesa que haya deformacion pléstica en la camara de combustion se adopta
el limite elastico como tension de referencia. De esta manera, la siguiente expresion muestra

la relacion entre el limite elastico del material y los parametros de la cdmara de combustion.

p= 4e Z* Oglas
V3D2+6-D-e+4-e2 S

Siendo:

Oelas: limite elastico del material [Pa]

St: factor de seguridad | |

z: factor de fuerza [ ]

D: didametro interior de la cAmara de combustion [m].
P: presion en la camara de combustion [Pa]

e: espesor de la camara de combustion [m]
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4.2.3.2 Cadlculo del espesor de la camara de combustion

Lo primero es determinar la presion maxima que seria capaz de soportar la camara de
combustion en el caso de que hubiera un ajuste sin juego entre el grano propelente y la
camara de combustion. Es decir, el mayor valor de presion que puede soportar la camara de
combustion se da cuando el espesor de dicha cdmara es maximo. En este caso es cuando el
diametro interno de la cdmara de combustion coincide con el didmetro externo del inhibidor
del grano propelente (64.94 mm), resultando en un espesor de pared de 5.03 mm y no

dejando ningun tipo de espacio entre grano y cdmara de combustion.

Puesto que el material de la caAmara de combustion (Acero Inoxidable S46910) ya ha sido
definido se conoce su limite elastico. Lo mismo ocurre con las dimensiones de la cdmara de
combustion (didmetro y espesor) y con los factores de seguridad y fuerza. Debido a todo
esto, utilizando la expresion anterior se puede calcular la presion maxima que puede soportar
la cdmara de combustion sin que haya deformacion plastica y dejando cierto margen debido

a los factores de fuerza y seguridad.

p= 4e Z* Oplgs
V3D2+6-D-e+4-e2 5
4-0.005 0.9 - 2290

= : = 198.19 [MPa]
v3-0.0752 + 6-0.075-0.005 + 4 - 0.0052 1.5

Siendo:

P: presion en la camara de combustion [Pa]
Celas = 2290 [MPa]

Se=1.5

z=0.9

D =0.075 [m]

e =0.005 [m]

Como resultado se obtiene que la camara de combustion es capaz de aguantar una presion

de 198.19 Mpa.
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Si se hace uso del programa Motor Casing Design (CASING.XLS) disponible en el apartado
de Rocketry Software de Richard Nakka y se incluyen las dimensiones de la camara de
combustion y las propiedades del material de la camara (Tabla 4) este devuelve la presion

de diseno.

Design and Burst Pressures for Rocket Motor Casing

[ Input data in blue text, English or (Sl) units]

Casing Dimensions and Design Factors

Do = 75 in. (mm) Diameter, outside
t= 5,03 in. (mm) wall thickness
Sp = 1’5. Design Safety factor

Material Properties

Fty = 2290 ksi (MPa) Yield Strength
Ftu = 2470 ksi (MPa) Ultimate Strength
E = 200000 Msi (MPa)  Modulus of Elasticity
v= 0,28 Poisson Ratio
B= 0,927 Fty/Ftu
B= 1,225 Burst factor

Design and Burst Pressures

I Pp= 204777 psi (kPa) I Design pressure
Py= 376136 psi (kPa) Burst pressure
Sy= 1,84 Burst Safety Factor

Tlustracion 12. Presion de diserio calculada con CASING. XLS

La presion calculada por el programa es de 204.777 MPa, muy similar a la calculada

anteriormente (198.19), lo que corrobora la validez de la expresion anterior.

En definitiva, la cdmara de combustién con este valor de espesor (5.03 mm) es capaz de
soportar presiones de hasta 198.19 MPa, un valor muy superior a las presiones maximas de

los cohetes amateur del mismo tamafio, que suele estar en torno a los 10 MPa como mucho.

Si se seleccionase este valor de presion como presion maxima de disefio seria necesario
establecer un didmetro de garganta muy pequefio a la vez que un area de salida de la tobera
muy elevada. Esto resultaria en una tobera sobredimensionada, algo completamente

ineficiente debido a factores como el aumento del peso de la tobera, entre otros.
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Se puede demostrar fAcilmente que este valor de presion es excesivo introduciendo este valor
de presion (198.19 MPa o 28745 psi) como presion de disefio en el programa ProPep 3 y

analizando la relacion de expansion dptima resultante.

HARACRXARIKPERFORMANCE:  FROZEN ON FIRST LINE, SHIFTING ON SECOND LINE*#k#kxicksk

IMPULSE IS EX T* p* c*  1SP* |OPT-EX | D-ISP A*M  EX-T
313,0 1,1844 3305 1109,73 5125,7 130,06 | ©,1 ©,00554 1109
320,1 1,1372 3381 1128,21 5318,5 201,2 134,11 0,1 ©,00575 1223

La relacion de expansion Optima (Ae/Ay), representada como OPT-EX en la figura anterior,
suele presentar valores en torno a 8 y 12 [10] para motores cohete de tamaio relativamente
pequeiio en comparacion con los cohetes profesionales. En definitiva, la relacion de
expansion Optima (130.06) para este nivel de presion (198.19 MPa) es demasiado elevada

para un motor cohete de este tamafio, lo que daria pie a una tobera sobredimensionada.

Puesto que se ha visto que no se requiere soportar una presion tan elevada es posible reducir
el espesor de la camara de combustion. De este modo, se ahorra peso y se puede rellenar el
hueco resultante de la disminucion del espesor con mas cantidad de material inhibidor, lo

que disminuye la transmision de calor hacia las paredes y la temperatura de la carcasa.

Para ello, el siguiente paso es calcular la presion que es capaz de soportar la camara de
combustion con el minimo espesor con el que se fabrica una chapa de acero inoxidable, que

tipicamente suele estar en torno a los 0.5 mm como minimo [15].

De nuevo se vuelve a hacer uso de la ecuacion anterior para calcular la presion de disefio

para este espesor en particular (0.5 mm).

p— 4e Z* Oplas
V3D2+6-D-e+4-e2 5
4-0.0005 0.9 - 2290

= 21.014 [MPa]

~ V3-0.0752+6-0.075 - 0.0005 + 4 - 0.00052 1.5
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Siendo:

P: presion en la cdmara de combustion [Pa]

Oclas — 2290 [MPa]

S¢=1.5

z=0.9

D =0.075 [m]

e =0.0005 [m]
Con un espesor de pared de 0.5 mm la cdmara de combustion es capaz de soportar presiones
de hasta 21 MPa, aproximadamente dos veces el valor de la presion maxima que pueden
alcanzar algunos de los cohetes amateur de tamafio similar, unos 10 MPa como mucho. Esto
quiere decir que este espesor de pared es a priori mas que suficiente para las presiones que

se pretenden alcanzar.

4.2.3.3 Conclusiones

Segun el articulo de Michael M. Madsen y Jorgen Frank [10] el espesor de la tapa superior
de la camara de combustion ha de presentar un espesor igual o superior al doble del grosor

del recipiente. De modo que se decide emplear un grosor de 1 mm para dicha tapa.

Las dimensiones de la cdmara de combustion se recogen en la siguiente tabla.

Didmetro exterior 75 [m]
Didmetro interior 74 [mm]
Espesor 0.5 [mm]
Longitud 801 [mm]
Espesor tapa superior 1 [mm]

Tabla 5. Dimensiones de la camara de combustion.

El hecho de haber escogido un espesor de pared de 0.5 mm hace que haya juego entre las
paredes de la camara de combustion y el grano propelente, por lo que este espacio se ha de
rellenar de material aislante. EI PVC es uno de los inhibidores mas eficientes segun Richard
Nakka [16] y ademds presenta la ventaja de ser un material ampliamente utilizado y de

propiedades conocidas, por lo que se decide emplear este material para el tubo aislante
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contenido entre las paredes de la camara de combustion y el grano propelente. Las

dimensiones de dicha estructura se recogen en la siguiente tabla.

Diametro exterior 74 [m]
Diametro interior 64.94 [mm]
Longitud 801 [mm]

Tabla 6. Dimensiones del tubo aislante

También seria conveniente anadir una tapa de este mismo material en el extremo superior
de la camara. De este modo no habria ninguna superficie de la cdmara directamente en
contacto con los gases calientes resultantes de la reaccion de combustion. Un espesor de tapa
de 5 mm, similar al que presentan las paredes del tubo aislante, seria adecuado ya que
ofreceria una pequena holgura respecto al grano para evitar sobrepresiones al inicio de la

combustion.
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4.2.4 ANALISIS DE LA REACCION DE COMBUSTION

Como se ha visto en el apartado 4.2.1, la hoja técnica proporcionada por el fabricante del
propelente seleccionado no aporta informacion acerca de los componentes del propelente y
de sus proporciones, por lo que lo primero ha de ser determinar su composicion a través de

otras fuentes.

Una vez definidos los componentes del propelente y sus proporciones el siguiente paso es
realizar un andlisis de la reaccién de combustion del propelente. Esto aporta una serie de

parametros cruciales para el estudio del funcionamiento del motor cohete y su rendimiento.

4.2.4.1 Composicion del propelente White Lightning

White Lightning Propellant es el nombre comercial que le da la empresa Aerotech al
propelente empleado en el presente disefo. Se trata de un propelente que utiliza perclorato
de amonio como oxidante (AP) y polvo de aluminio como combustible, aglutinado mediante
polibutadieno [16]. A este compuesto se le conoce cominmente como APCP (Ammonium
Perchlorate Composite Propellant) [17]. El perclorato de amonio es un oxidante
ampliamente utilizado en coheteria profesional y de alta potencia por ser muy sensible a la
detonacion. Por otro lado, el aluminio como combustible presenta una altisima densidad de
energia volumétrica a la vez que una considerable densidad de energia especifica. Estos

motivos justifican que fuera el propelente utilizado en el transbordador espacial.

Se considera un propelente de alto rendimiento en comparacidn con el resto de propelentes
usualmente empleados en coheteria aficionada, como los basados en azucar, sorbitol o
dextrosa. Presenta la ventaja de que sufre una pérdida por flujo bifdsico mucho menos
significativa en comparacidon con estos tres propelentes tradicionales, lo que se traduce en

que el rendimiento de la tobera generalmente es mayor para este tipo de propelente.

Para hallar la composicion de se han contrastado diferentes fuentes [16] [18]. Los resultados

de esta busqueda se resumen en la Tabla 7.
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Elementos Nomenclatura | Composicion [%] Densidad [g/cm’]
Perclorato de amonio (AP) NH4ClO4 69.8 1.95
Polvo de aluminio Al 16 2.7
104 H
Polibutadieno 70 C 12 0.93
40
. 24 H
Matriz epoxy (agente curado) 16 C 2 1.11
40
Oxido de hierro Fex0s 0.2 5.24

Tabla 7. Composicion APCP (Space Shuttle Booster Propellant, White Lightning Propellant) [19] [18]

Un método para comprobar que las composiciones de la Tabla 7 no distan mucho de la del

propelente ofertado por el fabricante en particular, se puede realizar una comparacion de

densidades.

Segun el fabricante, el propelente tiene una densidad de 1.825 g/cm?.

Para calcular la densidad del propelente a partir de las densidades de cada uno de sus

componentes se puede hacer uso de ProPep 3, que lo devuelve directamente como un dato

de salida. Sin embargo, ha habido un problema de lectura de uno de los archivos que

conforman el programa (PEPCODED.DAF), resultando en unas densidades ridiculamente

pequenas, como se puede observar en la siguiente figura. Por suerte, al no depender de la

densidad la gran mayoria de variables de salida que entrega ProPep 3 el resto de los

resultados se puede considerar como correcto.

Code

© AMMONIUM PERCHLORATE
© ALUMINUM (PURE CRYSTALINE)
© POLYBUTADIENE ACRYLIC ACID

@ EPOXY 201
© IRON OXIDE

WEIGHT
69,800
16,000
12,000
2,000
0,200

D-H
-601
0

-84
-661
-1230

DENS

0,00001
9,00001
9,00001
9,00001
0,00001

COMPOSITION
1CL 4H 1N
1AL
104 H 70 C 4
24 H 16 C 4
30 2 FE

0
0

THE PROPELLANT DENSITY IS ©,00001 LB/CU-IN OR | ©,0003 GM/CC

THE TOTAL PROPELLANT WEIGHT IS 100,0000 GRAMS

Ilustracion 13. Error de ProPep 3 en la lectura de las densidades de los componentes del propelente.
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Tras no haberse podido solucionar este problema, es necesario realizar el célculo de la

densidad del grano propelente de manera manual, mediante la siguiente expresion.

1

“f b fa
P1 P2 Pn

Pp

Siendo fi, f>, fu las fracciones masicas de cada componente mientras que pi, p2, Pn SON sus

densidades. Sustituyendo, se obtiene la densidad del propelente (pp,).

1

Pp =
fNHacl04 +@+fpezo3 proxi +fPolibutadieno

PNH4cl04  Pai fre203 PEpoxi  PPolibutadieno
1

~0.698 016 0.002 0.02 012
195 T 27 Y524 T111 1093

=1.771[g/cm?]

La densidad del propelente calculada (1.771 g/cm3) es muy similar a la que aporta el
fabricante (1.825 g/cm3), lo que quiere decir que las composiciones seleccionadas se
aproximan mucho a la del grano propelente del fabricante. No obstante, para calculos
posteriores se hara uso de la densidad calculada en lugar de la provista por el fabricante por

ser mas restrictiva (menor).

4.2.4.2 Introduccion a ProPep y variables de entrada

El programa ProPep 3 es un principalmente una calculadora de equilibrios quimicos, cuya
principal funcidn es ajustar la reaccion quimica de combustion y obtener los pardmetros mas
importantes de la reaccion. Esto lo hace a partir de la lista de elementos que participan en la
reaccion, la cantidad de cada uno de ellos y tres variables termodinamicas como la presion
de la cdmara de combustion, la temperatura inicial de los reactivos y la presion de salida o

ambiental.

Resulta importante destacar que el programa utiliza indistintamente el Sistema Imperial
como el Sistema Internacional de Unidades, y en la mayoria de los resultados no se indica

el sistema utilizado, por lo que es algo con lo que tener cuidado.
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Los valores de las variables de entrada del programa se resumen en la Tabla 8.

Perclorato de amonio (AP): 69.8 [g]
L Polibutadieno: 12 [g]
Composicion Agente de curado Epoxy: 2 [g]
Polvo de aluminio: 16 [g]
Oxido de hierro: 0.2 [g]

. ) 298 [K]
Temperatura inicial reactivos 25 [°C]
Presion de la camara de combustion 21 [Mpa]

3045.79 [psi]
B ] 14.7 [psi]
Presion de salida | [Atm]

Tabla 8. Lista de entradas ProPep 3

La composicidon es obtenida a partir de los datos de la Tabla 7. Es necesario resaltar que,
aunque las entradas de los reactivos se den en gramos en lugar de en tanto por ciento, esto
no es algo que influya, siempre y cuando se respete la proporcion. Es decir, no es necesario
calcular la masa exacta de cada reactivo, sino que puede suponerse una muestra de
propelente de 100 gramos, ya que los resultados van a seguir siendo los mismos. Son

independientes de la cantidad de masa que haya en el sistema.

Como temperatura inicial de los reactivos se ha seleccionado la temperatura normal (25°C).

La presion de salida es igual a la presion atmosférica al nivel del mar (1 atm o 14.7 psi).

En cuanto a la presion de la cadmara de combustion se ha introducido la presion méxima que
es capaz de soportar la cdmara de combustion (21 MPa o 3045 psi), lo que no quiere decir
que se vaya a alcanzar este nivel de presion durante la reaccion, pero sirve como una buena
aproximacion debido a que la mayoria de los resultados que proporciona ProPep varian muy

poco en funcion de la presion.

Aun asi, posteriormente ha de ser necesario recalcular todos los parametros de salida para el

verdadero nivel de presion de la cdmara de combustion.
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4.2.4.3 Resultados

En la propia interfaz de entrada se muestran algunos de los resultados mas relevantes, como
la relacion de calores especificos (para condiciones de la camara de combustion, Kmix 0
Kestatico), 0 la temperatura de combustion adiabatica (temperatura de la camara de

combustion). Dicha interfaz se muestra a continuacion.

AMMONIUM PERCHLORATE
ALUMINUM (PURE CRYSTALINE)
POLYBUTADIENE ACRYLIC ACID
EPOXY 201

IRON OXIDE

Calculate

Display
Results

Si se oprime el boton de “Display results” se genera un archivo de texto con resultados

mucho mas detallados. A pesar de ello, la nomenclatura no es facil de entender y las unidades
no estan claras, por lo que a continuacion se muestran todos los resultados de dicho archivo
que vayan a ser necesarios para etapas posteriores del disefo, sefialando en qué parte del

archivo se encuentran y en qué unidades han sido calculados:
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| ciHs | DISENO

e Temperatura de la camara de combustion (Temperatura de combustion adiabatica o

To) [K]

HEEERERRERF AR KSR AR

cp/cv GAS  RT/V

FEEEHEKAEKKEH ALK R LK LA SRR XCHAMBER RESULTS FOLLOW
T(F) P(ATM) P(PSI) ENTHALPY ENTROPY

5846 207,13 3045,00 -44,53 219,73 1,1716 3,504 59,108
SPECIFIC HEAT (MOLAR) OF GAS AND TOTAL = 9,782 12,549
NUMBER MOLS GAS AND CONDENSED = 3,504 0,285

1,010795e+000 H2
2,960397e-001 N2
2,719382e-002 C1
3,581708e-003 Al0C1
1,233193e-003 AlC13
2,773434e-004 Al10
1,287638e-004 Al
7,719199e-005 FeCl
4,234779e-005 AlH
2,263493e-005 0C1
5,984575e-006 A1202
3,182351e-006 FeCl3

8,846765e-001 CO
2,848323e-001 A1203*
2,056427e-002 HO
1,967134e-003 FeCl2
9,208825e-004 ALHO
1,996153e-004 CHO
1,085618e-004 C12
5,037413e-005 FeH202
3,751738e-005 HOC1
1,588344e-005 N
5,833712e-006 NHO
1,411581e-006 CH3

5,630305e-001 H20
7,785960e-002 H
9,815537e-003 AlCl
1,573253e-003 NO
9,137432e-004 O
1,995407e-004 02
9,546708e-005 COC1
4,825051e-005 NH2
2,945947e-005 CH20
1,481326e-005 NH
4,756672e-006 HO2
1,303229e-006 CN

5,338221e-001 HC1
6,096831e-002 C02
5,738536e-003 AlCl12
1,498292e-003 AlHO2
3,523901e-004 Fe
1,747382e-004 NH3
9,133376e-005 CNH
4,512105e-005 A120
2,942382e-005 FeO
8,877620e-006 CNHO
3,247210e-006 A102
1,270683e-006 A1HO

THE MOLECULAR WEIGHT OF THE MIXTURE IS 26,391

llustracion 14. Resultados ProPep. Temperatura de la camara de combustion

e Relacion de calores especificos para condiciones de la camara de

combustion

(kestético) [ ]

B

GAS  RT/V

FEEEREAELK KL AL REK LK SR X CHAMBER RESULTS FOLLOW
T(K) T(F) P(ATM) P(PSI) ENTHALPY ENTROPY

3503 5846 207,13 3045,00 -44,53 219,73 3,504 59,108
SPECIFIC HEAT (MOLAR) OF GAS AND TOTAL = 9,782 12,549
NUMBER MOLS GAS AND CONDENSED = 3,504 0,285

1,010795e+000 H2
2,960397e-001 N2
2,719382e-002 C1
3,581708e-003 Al0C1
1,233193e-003 AlC13
2,773434e-004 A0
1,287638e-004 Al
7,719199e-005 FeCl
4,234779e-005 AlH
2,263493e-005 0C1
5,984575e-006 A1202
3,182351e-006 FeCl3

8,846765e-001 CO
2,848323e-001 A1203*
2,056427e-002 HO
1,967134e-003 FeCl2
9,208825e-004 AlHO
1,996153e-004 CHO
1,085618e-004 C12
5,037413e-005 FeH202
3,751738e-005 HOC1
1,588344e-005 N
5,833712e-006 NHO
1,411581e-006 CH3

5,630305e-001 H20
7,785960e-002 H
9,815537e-003 AlCl
1,573253e-003 NO
9,137432e-004 0
1,995407e-004 02
9,546708e-005 COC1
4,825051e-005 NH2
2,945947e-005 CH20
1,481326e-005 NH
4,756672e-006 HO2
1,303229e-006 CN

5,338221e-001 HC1
6,096831e-002 C02
5,738536e-003 AlCl12
1,498292e-003 AlHO2
3,523901e-004 Fe
1,747382e-004 NH3
9,133376e-005 CNH
4,512105e-005 A120
2,942382e-005 FeO
8,877620e-006 CNHO
3,247210e-006 A102
1,270683e-006 A1HO

THE MOLECULAR WEIGHT OF THE MIXTURE IS 26,391

1lustracion 15. Resultados ProPep. k para condiciones de camara de combustion

e Peso molecular de la mezcla [kg/kmol]

AT A AR AE

cp/cv GAS  RT/V

HRREREEKE R KRR KRR KX CHAMBER RESULTS FOLLOW
T(K) T(F) P(ATM) P(PSI) ENTHALPY ENTROPY

3503 5846 207,13 3045,00 -44,53 219,73 1,1716 3,504 59,108
SPECIFIC HEAT (MOLAR) OF GAS AND TOTAL = 9,782 12,549
NUMBER MOLS GAS AND CONDENSED = 3,504 0,285

1,010795e+000 H2
2,960397e-001 N2
2,719382¢-002 C1
3,581708e-003 A10C1
1,233193e-003 ALC13
2,773434e-004 A10
1,287638e-004 Al
7,719199¢-005 FeCl
4,234779e-005 AlH
2,263493e-005 0C1
5,984575e-006 A1202
3,182351e-006 FeCl3

8,846765e-001 CO
2,848323e-001 A1203*
2,056427e-002 HO
1,967134e-003 FeCl2
9,208825e-004 AlHO
1,996153e-004 CHO
1,085618e-004 C12
5,037413e-005 FeH202
3,751738e-005 HOC1
1,588344e-005 N
5,833712e-006 NHO
1,411581e-006 CH3

5,630305e-001 H20
7,785960e-002 H
9,815537e-003 AlCl
1,573253e-003 NO
9,137432e-004 0O
1,995407e-004 02
9,546708e-005 COC1
4,825051e-005 NH2
2,945947e-005 CH20
1,481326e-005 NH
4,756672e-006 HO2
1,303229e-006 CN

5,338221e-001 HC1
6,096831e-002 C02
5,738536e-003 AlC12
1,498292e-003 AlHO2
3,523901e-004 Fe
1,747382e-004 NH3
9,133376e-005 CNH
4,512105e-005 A120
2,942382e-005 FeO
8,877620e-006 CNHO
3,247210e-006 A102
1,270683e-006 A1HO

THE |MOLECULAR WEIGHT OF THE MIXTURE IS 26,391

Ilustracion 16. Resultados ProPep. Peso molecular de la mezcla
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e Relacion de calores especificos para condiciones de escape (Kdinamico) [ ]

EXHAUST RESULTS FOLLOW  SFE¥*sffsssssssssassssanssss

T(K) T(F) P(ATM) P(PSI) ENTHALPY ENTROPY |[CP/CV GAS  RT/V
1793 2767 1,00 14,76 -139,14 219,73 |1,2020| 3,432 0,291

SPECIFIC HEAT (MOLAR) OF GAS AND TOTAL = 9,035 10,886

NUMBER MOLS GAS AND CONDENSED = 3,432 9,297

1,082440e+000 H2 8,402829e-001 CO 5,887375e-001 HC1 5,145923e-001 H20
2,970002e-001 N2 2,964946e-001 A1203& 1,057824e-001 CO2 2,474697e-003 FeCl2
6,481761e-004 H 2,694166e-004 Cl 2,046019e-005 HO 5,398493e-006 NH3

4,81024E-06 AlC13

THE MOLECULAR WEIGHT OF THE MIXTURE IS 26,818

Ilustracion 17. Resultados ProPep. k para condiciones de escape
e Velocidad caracteristica del propelente [pies/segundo]

FEXXAAXXXLXPERFORMANCE: FROZEN ON FIRST LINE, SHIFTING ON SECOND LINE*¥¥*¥¥¥xx¥

IMPULSE IS EX T* p* c*| 1spx oPT-EX D-ISP A*M  EX-T
279,2 1,1799 3214 117,74 |5127,7 21,91  @,1 ©,05235 1553
287,0 1,1544 3263 118,79 5170,7 199,1 23,90 0,1 0,05279 1793

Hlustracion 18. Resultados ProPep. Velocidad caracteristica del propelente

e Relaciéon de Expansién Optima (Ac/A) (Area salida tobera/Area garganta tobera)
[pies/segundo]

FAXAKXXX*XXPERFORMANCE: FROZEN ON FIRST LINE, SHIFTING ON SECOND LINE***¥¥x¥¥xx

IMPULSE IS EX T* p* c*  1sP* [OPT-EX |D-1sP A*M  EX-T
279,2 11,1799 3214 117,74 5127,7 21,91 | ©,1 0,05235 1553

287,06 1,1544 3263 118,79 5170,7 199,1 23,90 0,1 0,05279 1793
Mlustracion 19. Resultados ProPep. Relacion de expansion optima

4.2.4.4 Problemadtica del flujo bifasico

ProPep calcula dos relaciones de calores especificos distintas, una para las condiciones de la
camara de combustion y otra para condiciones de escape. La velocidad de flujo es diferente
en cada uno de estos ambientes, la aceleracion del flujo es mucho menor en la camara de
combustion que en la tobera [20]. Por este motivo a estas relaciones de calor especifico se
les conoce como Kestatico, para condiciones de la cdmara de combustion; y Kdinamico para las

condiciones de escape.
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Se debe usar uno u otro valor dependiendo de la velocidad y aceleracion del flujo en el punto
donde se estén realizando los célculos. Es decir, se debe utilizar el kesatico (0 €n condiciones
de la camara de combustion) para calcular la presion de la camara o la velocidad
caracteristica del propelente, donde el fluido no se encuentra muy acelerado; mientras que
para calcular otros parametros donde el flujo se encuentra mucho mas acelerado, como por
ejemplo el empuje, la relacion de expansion 6ptima o la velocidad del fluido en el escape, se

ha de utilizar la relacion de calores especificos para condiciones de escape (Kdinamico).

Los productos de la combustion no son Unicamente gases, sino que también puede haber
condensados y productos en fase solida. Esto reduce en gran medida el coeficiente de empuje
de la tobera debido a motivos como la aparicion de un retraso de la velocidad de particulas
debido a su relativa alta masa, o la incapacidad de contribuir al trabajo de expansion al ser

mucho menos compresibles que un gas, entre otros [20].

Estos motivos justifican que sea necesario corregir la relacion de calores especificos en
aquellos puntos en los que las condiciones de aceleracion del fluido sean altas, ya que son
los puntos que mas sufren estos efectos. Es decir, es necesario corregir la relacion de calores
especificos en condiciones de escape (kdinamico) debido a la presencia de fluido bifasico. De
esta manera, una mezcla de gas con condensados y productos solidos se comporta igual que

un gas con una relacion de calores especificos modificados [20].

ProPep calcula la relacion de calores especificos teniendo en cuenta todos los productos de
la reaccion, tanto para condiciones de cdmara de combustion como de escape. Es decir,
calcula el kmix. Siendo necesario calcular el kopn modificado para condiciones de escape. Esto

se hace a partir de las siguientes ecuaciones [21].

| Cpmix
e Cpmix - E

k _ Cpgas
9as Cpgas - E
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14X A8
CDgas
kth = kgas ' Cs

1 +'Xr'kgas.(:pgas

Siendo,

kmix: relacién de calores especificos teniendo en cuenta todos los productos de la
combustion

keas: relacion de calores especificos de los productos de la combustion en fase gaseosa
koph: relacion de calores especificos modificada para flujo bifasico

R: constante universal de los gases (8,314472 [J/mol/K] = 1,987 [cal/mol/K])
Cpmix: Calor especifico del total de productos de la reaccion [cal/mol/K]

Cpeas: Calor especifico del total de productos en fase gaseosa [cal/mol/K]

Cs: Calor especifico del total de productos en fase solida o condensada [cal/mol/K]
X: fraccidon masica de particulas en la reaccion

El valor de los calores especificos del total de productos de la reaccion (Cpmix) y del total de
productos en fase gaseosa (Cpgas) son proporcionados por ProPep en [cal/mol/K], tal y como

muestra la siguiente figura.

T(K) T(F) P(ATM) P(PSI) ENTHALPY ENTROPY CP/CV  GAS RT/V

1793 2767 1,00 14,70 -139,14 219,73 1,2020 3,432 0,291
SPECIFIC HEAT (MOLAR) OF GAS AND TOTAL = 9,035 10,886 |
NUMBER MOLS GAS AND CONDENSED = 3,432 0,297

1,082440e+000 H2 8,402829e-001 CO 5,887375e-001 HCl 5,145923e-001 H20
2,970002e-001 N2 2,964946e-001 A1203& 1,057824e-001 CO2 2,474697e-003 FeCl2
6,481761e-004 H 2,694166e-004 Cl 2,046019e-005 HO 5,398493e-006 NH3

4,81024E-06 AlC13

THE MOLECULAR WEIGHT OF THE MIXTURE IS 26,818

Con estos valores y la constante universal de los gases en las unidades adecuadas (1,987
[cal/mol/K]) es posible calcular las relaciones de calores especificos, tanto teniendo en

cuenta todos los productos de la reaccién como solo aquellos que estan en fase gaseosa.

CDrmix 10.886
Komix = _ = = 1.22328
" CPomix — R 10.886 — 1.987
CPyas 9.035
k. .= 995 _ — = 1.28192
9% " Cpges —R  9.035 —1.987
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Sin embargo, la diferencia entre la relacion de calores especificos que proporciona
directamente Propep (1.2020) y la calculada (1.22328) es bastante significativa. Esto puede
deberse a que los calores especificos molares proporcionados por ProPep son dados
unicamente como una referencia [20]. Ademas, tampoco se proporciona ningiin parametro

que ayude a calcular la fraccion masica de las particulas.

Para solucionar esto lo que habria que hacer es calcular los calores especificos molares de la
mezcla y de los componentes gaseosos a partir de los calores especificos de cada uno de los
productos de la reaccion y del nimero de moles de cada uno de ellos. Esta es una tarea
tediosa, y considerando la gran cantidad de productos generados en la reaccion se hace casi

inabarcable.

Como se ha mencionado en el apartado 4.2.4.1, la pérdida por flujo bifasico del propelente
White Lightning es mucho menos significativa que la que sufren otros propelentes como los
basados en sorbitol o dextrosa, ya que presenta muchas menos particulas en los productos
de la combustion. Por este motivo, se puede asegurar que la relacion de calores especificos
ajustada y sin ajustar son muy similares para este propelente en particular. De este modo se
va a utilizar esta simplificacion para célculos posteriores, utilizandose directamente la

relacion de calores especificos en condiciones de escape proporcionada por ProPep.

4.2.4.5 Otros problemas detectados

Se ha detectado una discrepancia entre la velocidad caracteristica calculada por ProPep y la
obtenida mediante ecuaciones. La velocidad caracteristica del propelente se obtiene a partir

de la siguiente expresion.

R’ Kestaticot1 8314 1.1716+1
= | M To _ (kestético + 1)k25tético_1 _ |2639T° 3503 . <1.1716 + 1)1.1716—1
kestético 2 1.1716 2
= 1633.86 m/s
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Siendo:

¢": velocidad caracteristica del propelente [m/s]

To: temperatura de combustion adiabatica (temperatura camara de combustion) [K]
Kestatico: Telacion de calores especificos en condiciones de camara de combustion | |
R’: constante universal de los gases (8314 [J/kmol/K])

M: peso molecular de la mezcla [kg/kmol]

Tal y como se puede ver anteriormente, la velocidad caracteristica del propelente que aporta
ProPep es de 5127.7 [pies/s], o lo que es lo mismo, 1562.923 [m/s]. La diferencia es bastante
significativa respecto a la calculada, por lo que en futuros calculos en vez de tomar

directamente el valor de c* provisto por ProPep se calculard a partir del resto de variables.

4.2.4.6 Conclusiones

En cuanto a los valores de velocidad caracteristica del propelente y relacion de expansion
optima se muestran dos filas de resultados. La de arriba hace referencia a los resultados
calculados considerando un escenario de equilibrio estable, donde se considera que no hay
reacciones quimicas por parte del fluido a lo largo de su recorrido por la tobera; mientras

que la fila inferior ha sido calculada considerando un equilibrio cambiante.

Para motores cohete con toberas de tamafio relativamente pequefio, el tiempo de
permanencia del fluido en la tobera es muy pequefio en comparacion con las grandes toberas
de los cohetes profesionales, lo que dificulta que se produzcan reacciones quimicas en el

fluido por su paso a lo largo de la tobera.

Por consiguiente, para el motor cohete disefiado en el presente proyecto es recomendable
suponer un escenario de equilibrio estable. Esta es la razon por la que se han considerado

unicamente los resultados de la fila superior.
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Asimismo, es importante recordar que la presion con la que se han realizado los calculos no
es mas que una presion de referencia, por lo que se espera que sea necesario realizar nuevas
ejecuciones del programa una vez se haya obtenido la presion real que experimenta la cimara
de combustion. En tal caso, se espera que los resultados no difieran mucho de los de las
figuras de arriba, salvo en el caso de la Relacion de Expansion Optima, ya que este parametro

si que depende en gran medida del valor de presion de la camara de combustion.
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4.2.5 CALCULO DE LA PRESION DE LA CAMARA DE COMBUSTION Y DEL

DIAMETRO DE LA GARGANTA. CALCULO DEL AREA DE SALIDA DE LA TOBERA.

4.2.5.1 Introduccion

La presion de la cdmara de combustion y el area de la seccion transversal de la garganta de
la tobera influyen de gran manera sobre el empuje que proporciona el motor, tal y como

muestra la siguiente expresion.

kesc+1 kesc_l

Zkescz 2 kesc_l PS‘ kesc
F=A"-Py- ( ) . 1—(—) P.—P)A
0 kesc_1 kesc+1 PO +(s a)s

F=A*-P0-Cf+(PS—Pa)AS
Siendo:

F: empuje proporcionado por el motor cohete [N]

A": 4rea de la seccion transversal de la garganta de la tobera [m2]

Po: presion en la cdmara de combustion [Pa]

kesc: relacion de calores especificos para condiciones de escape (Kdingmico) [ ]
Ps: presion de salida del motor cohete [Pa]

P.: presion ambiental [Pa]

As: area de la seccion de salida de la tobera [Pa]

Cr: coeficiente de empuje [ ]

En el caso en el que el término de empuje por presion sea nulo (Ps=P.) por estar la tobera
disefiada con la relacion de expansion Optima, entonces el empuje es directamente
proporcional al area de la seccion transversal de la garganta y también casi directamente

proporcional a la presion de la camara.

De esta manera, se puede entender que para maximizar el empuje que puede entregar un
motor cohete se han de emplear una presion de camara y tamafio de garganta lo mas grande

posible.
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Sin embargo, la presion de la cadmara de combustion y el area en la garganta no son

independientes, sino que estan relacionadas por esta otra expresion.

1
Py = (kn,max acpy C*)l_n
Siendo:

Po: presion en la camara de combustion [Pa]

Kn, max: klemmung maximo (Ap, max/A™) [ ]

pp: densidad del propelente [kg/m?]

¢": velocidad caracteristica del propelente [m/s]
a: burn rate pressure coefficient [m/s/Pa"]

n: burn rate pressure exponent | |

De este modo, para maximizar el empuje que es capaz de entregar el motor es necesario

estudiar la relacion entre presion de la cdmara de combustion y area de la garganta.

4.2.5.2 Consideraciones

Como se ha visto antes, si el término de empuje por diferencia de presiones es nulo entonces
el empuje total es directamente proporcional al area de la garganta y casi directamente
proporcional a la presion. De modo que para facilitar los calculos se va a llevar a cabo la
simplificacion de que el empuje es directamente proporcional al producto del area por la
presion, suponiendo que el coeficiente de empuje es constante e independiente de la presion

de la camara.
F=A"-Py-cte

El objetivo es encontrar una combinacion de area de garganta y presion de camara que
maximice el empuje entregado por el motor. No obstante, no todas las combinaciones son

validas, por lo que hay que tener en cuenta una serie de consideraciones:

e La presion maxima alcanzable est4 limitada por la presion que es capaz de soportar
la cdmara de combustion. En este caso la cdmara de combustion es capaz de soportar

presiones de hasta 21 MPa, tal y como se ha descrito en el apartado 4.2.3.2
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Un érea de garganta demasiado grande podria provocar que se diesen condiciones
termodinamicas inadecuadas, mientras que un area de garganta demasiado pequena
daria lugar a una tobera sobredimensionada.

Para ello se han tomado como referencia los criterios de disefio provistos por Michael
M. Madsen y Jorgen Franck [10]. Se recomienda que el cociente del area de entrada
a la tobera entre el drea de la garganta (A¢/A”) sea superior a 4 para que no se den
estas condiciones termodinadmicas inadecuadas, y que este ratio tampoco sea superior
a 9 para que evitar una tobera sobredimensionada que aumente el peso del cohete.
Ay
A*

El &rea de salida de la tobera se calcula de acuerdo con la presion maxima, de modo

4 < <9

que este area va a estar definida por la Relacion de Expansion Optima segun la
siguiente expresion.
Ag 1

A 1 1 Resc—1
(kesc + 1)kesc—1 _ (Ps)kesc kese +1 (1 ~ (&) Fese )

2 Py
Siendo:

As: area de salida de la tobera [m2]

A*: area de la garganta de la tobera [m2]

Po: presion en la camara de combustion [MPa]

Ps: presion de salida (presion ambiental) [MPa]

kesc: relacion de calores especificos para condiciones de escape (Kdinamico) [ ]

Con esta expresion se obtiene el area de salida ideal () para un determinado nivel de
presion, que en este caso seria la presion maxima que se alcanza en la camara de
combustion. No obstante, la presion no es constante, sino que evoluciona a medida
que se consume el propelente, por lo que esta area resultante no seria el area 6ptima
para los demas instantes en los que todavia no se ha alcanzado este nivel de presion.
A pesar de ello, es conveniente disefiar el drea de salida de la tobera de acuerdo con
la presion méaxima, puesto que este es el momento en el que mas empuje se genera.

Bajo ninguna circunstancia el area de salida de la tobera puede ser mayor que el area

de una seccion cualquiera de la camara de combustion, ya que esto significaria que
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visto desde arriba la tobera sobresaldria por fuera de la carcasa. Esto traeria consigo
un aumento mas que significativo de la resistencia al avance y posibles fenomenos
de inestabilidad. Por lo que se ha de limitar el area de salida de la tobera a este valor.

A; < Ay

Teniendo en cuenta todas estas consideraciones, se ha escrito un programa en MATLAB que
facilita la tarea de encontrar la combinacion de area de garganta y presion de cadmara que
maximiza el empuje entregado por el motor. El cddigo completo se muestra en el siguiente

apartado.

4.2.5.3 Programa para el cdlculo del area y la presion

% Presidn limite alcanzable en la cémara de combustiodn
p limite=21

% Area de quemado inicial [mm"2]

ab ini=55202.7

% Area maxima de quemado [mm”"2]
ab max=157310.4

% Densidad propelente [kg/m"3]
ro=1771.0

% Burn rate pressure coefficient [m/s]
a=5.7086*10"-6

Burn rate pressure exponent []
=0.45

B3 oo

% Velocidad caracteristica del propelente (c*) [m/s]
c estrella=1633.86

% k Dinédmico (condiciones de escape)
k din=1.2020

% Presidédn ambiental [MPa]
pamb=0.1013529

[o)

% Seccidédn de entrada de la tobera [mm”™2]
al=(pi*7472)/4

o)

% Inicializacidn de variables de salida

[o)

% Término proporcional al empuje, interesa que sea lo mayor posible
fmax=0.0

o)

%S Presidn de la cémara de combustidn [MPa]
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S P=0.0
% Area de la garganta de la tobera [mm"2]
S AG=0.0

% Segun DANSK AMAT€R RAKET KLUB relacién 4<A0/Ag<9

% - AO/A* > 4 para que no se den condiciones termodinamicas inadecuadas
- AO/A* > 4 para no sobredimensionar la tobera

Siendo A0=4300.84, Ag debe encontrarse entre 477.87 y 1075.87 mm"2

% O lo que es lo mismo, el diadmetro de la garganta ha de estar entre
24.67 (A0/9) y 37 mm (A0/4)

for ag=477.87:0.01:1075.87

p=(10"-6) * ((ab_max/ag) *a*ro*c_estrella)” (1/(1-n))

f=ag’p

exp opt=1/(((k din+l)/2)"(1/(k din-

1)) * (pamb/p) * (1/k_din) *sgrt ((k_din+1l)/(k _ din-1)* (1- (pamb/p) " ((k_din-

1) /k _din))))

% Introduccidén de restricciones vistas en el apartado de consideraciones
if f>fmax && a0/ag>exp opt && p<p limite

fmax=f

S P=p

S AG=ag

% S EXP OPT (relacién de expansidén optima (Re/A*))
S _EXP OPT=exp opt

end

end

% Ratio AO/Ag
S _RATIO A0 AG=a0/S_AG

% Klemmung minimo
S KN MIN=ab ini/S AG

% Diadmetro de la garganta [mm]
S DG=sqrt (4*S AG/pi)

% Didmetro de salida de la tobera [mm]
S DS=sqrt (4* (S _AG*S EXP OPT) /pi)

4.2.5.4 Explicacion del programa

Las variables de salida se muestran todas en mayusculas y con el prefijo “S " para poder
diferenciarlas con facilidad y que se encuentren todas agrupadas. También mencionar que

se ha utilizado el Sistema Internacional de Unidades para el calculo.

El primer paso es la introduccion de las variables de entrada que van a ser utilizada durante

la ecuacion del programa:
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Para el calculo de las areas de quemado hay que tener en cuenta la disposicién de la
superficie inhibidora alrededor del grano, en el caso del White Lightning propellant
suministrado por Rocket Motor Components [22] la superficie exterior del grano estd
inhibida y se presupone que los extremos también lo estan. De modo que las areas de

quemado minima y méxima se obtienen a partir de la siguiente expresion.
A, =Ng-m-D-Lg
Siendo:

Ay superficie de quemado [mm?]

Ns: nimero de segmentos [ ]

D: diametro del grano (interior o exterior) [mm]
Ls: longitud del segmento [mm)]

Teniendo en cuenta que se emplean seis segmentos para alimentar el motor cohete y
sustituyendo segin corresponda los valores de la Tabla 2 se obtiene un area méxima y

minima de 157310.4 y 55202.7 mm?, respectivamente.

La relacion de calores especificos (1.2020) para condiciones de escape (Kdinamico) S€ Obtiene
directamente de los resultados provistos por ProPep en el apartado 4.2.4.3. La velocidad
caracteristica (1633.86) también ha de calcularse en base a los resultados de ProPep, pero no
se ha de usar el valor que proporciona ProPep directamente, por la discrepancia vista en el
apartado 4.2.4.5. Como estos valores han sido calculados para una supuesta presion de 21
MPa (definida como presion limite), es posible que haya que corregirlos cuando se calcule

el nuevo valor de presion de cdmara de combustion.

Se emplea la densidad del propelente calculada en el apartado 4.2.4.1 (1771 [kg/m?]) al igual
que una presion ambiental de 1 atmosfera (0.1013529 [MPa]). La seccion inicial de la tobera
(Ao) es calculada a partir del diametro interior de la cdmara de combustion (74 mm), de
modo que no haya un salto brusco de presion en el fluido al iniciar su paso por la tobera,

resultando en una seccion de 4300.84 mm?.
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En cuanto a los coeficientes a (Burn rate pressure coefficient) y n (Burn rate pressure
exponent) se obtienen a partir de la hoja de caracteristicas del fabricante del propelente,
recogidos en la Tabla 3. Estos valores son de 0.45 parany 0.012 [in/s/psi"] para a. Para que
los célculos sean correctos es necesario obtener a en unidades del Sistema Internacional

[m/s/Pa"], para ello se hace uso de la siguiente expresion [23] [24].

a=0.012[i_". 1].254["””]. 1 [m] 1 PSin]. ! MP“"]
s psi® in 1 1000 lmm! "0.00697 [MPa”] 10000007 | Pan
= 5.7086 - 10~° | = | =045
s - Pa™

Una vez definidas todos los pardmetros de entrada se inicializan las variables implicadas en
el célculo. El programa calcula la presion de la cadmara a partir del valor del area de la
garganta. En el apartado de consideraciones se ha visto que la relacion A¢/A* es
recomendable que esté en un rango de 4 a 9, de manera que el area de la garganta ha de estar
comprendida entre 477.87 y 1075.87 mm?. De manera que mediante un bucle for se calcula
el valor de la presion de cdmara para todos los valores de area de garganta incluidos en este

rango, con intervalos de 0.01 mm? para disponer de precision suficiente.

Dentro del propio bucle, se calcula un parametro proporcional al empuje (f) como el

producto del area de la garganta por la presion de la cdmara calculada con dicha area.

Si se cumple con las restricciones vistas en consideraciones (presion inferior a la presion
limite, area de salida de la tobera inferior al 4rea de entrada a la tobera) y también si el
parametro proporcional al empuje es mayor que el maximo calculado hasta el momento
(fmax), entonces se actualiza dicho parametro fmax y se guardan los valores de area de
garganta y presion de camara calculados en dicha ejecucion como los mas adecuados hasta
el momento. Dichos valores de presion y area se almacenan en las variables S Py S AG,
respectivamente. Lo mismo ocurre con la relacion de expansion Optima para estos valores

de presion y area, que se almacena en la variable de salida S EXP_OPT.

61



UNIVERSIDAD PONTIFICIA COMILLAS
ESCUELA TECNICA SUPERIOR DE INGENIER{A (ICAI)

C O M I I_ I_ A S MASTER EN INGENIERIA INDUSTRIAL

UNIVERSIDAD PONTIFICIA

DISENO

Tras la ejecucion completa del bucle for se habra obtenido una combinacion de area de
garganta y presion de camara que maximice el empuje, a la vez que cumplen las restricciones

vistas en el apartado de consideraciones.

A partir de estos valores y S EXP_OPT, que seria la relaciéon de expansion Optima para
dicha combinacion de area de garganta y presion de camara, se calculan otras variables de
salida que seran de utilidad para la interpretacion de resultados y verificaciones posteriores.
Estas variables son el cociente entre el drea de entrada de la tobera y el area de la garganta
(S_RATIO_AO0 AG), el Klemmung minimo (S_KN MIN) (serd de utilidad para Ia
verificacion mediante el programa SRM de Richard Nakka, como se vera més adelante), el

diametro de la garganta (S_DGQG) y el diametro de salida de la tobera (S_DS).

4.2.5.5 Ejecucion inicial del programa

Tras la primera ejecucion del programa se obtienen los siguientes resultados.

Workspace

Name Value
S_RATIO_A0_AG 9.0000
S_P 6.1895
S_KN_MIN 115.5182
S_EXP_OPT 8.1486
S_DS 70.4126
S_DG 24.6666
S_AG 477.8700

ITlustracién 20. Calculo Presion de camara-Area garganta. Resultados primera ejecucion

La combinacion de Presion de camara-Area de garganta obtenida es de 6.19 MPa de presion
(por debajo de la presion limite de 21 MPa) y un diametro de garganta de 24.67 mm. Se
puede observar que esta combinacion ha sido obtenida para un ratio A¢/A” igual a 9, que
coincide con una de las restricciones vistas en el apartado de consideraciones. El didmetro

de salida (70.41 mm) es inferior al didmetro de entrada a la tobera (74 mm).
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Esto quiere decir que el unico factor limitante en este caso es el ratio A¢/A” igual a 9, de
modo que si ampliase el rango de diseno de la garganta de la tobera se podria encontrar una
combinacion de presion de camara y area de garganta que ofreciese un empuje mayor. El
problema de esto seria que aumentar el rango del area de garganta (permitir un didmetro de
garganta menor, en este caso) aumentaria el tamafio de la tobera y consiguientemente el peso

del motor cohete.

Teniendo esto en cuenta, que el ratio Ao/A” tenga que ser superior a 9 no es mas que una
consideracion de disefio, no una restriccion inquebrantable, por lo que en la siguiente
iteracion se decide aumentar dicho rango para ver si se obtiene una nueva combinacion Area
de garganta-Presion que ofrezca un mayor nivel de empuje y que cuyo ratio A¢/A” sea

realista para no obtener una tobera excesivamente sobredimensionada.

Para ello se define como limite inferior un area de garganta muy pequeiia, por ejemplo, de
200 mm?. Se ha impuesto un valor tan pequefio pensando en que la solucién estara
determinada por otra restriccion, ya que se ha observado que la relacion de expansion dptima
(8.1486) se encuentra muy proxima al cociente Ag/A". Esto quiere decir que el diametro de
salida de la tobera es menor que el diametro de entrada, pero no por mucho, y al disminuir
la seccion de la garganta es razonable pensar que el area de salida de la tobera aumentara
hasta el limite impuesto por la seccién de entrada a la tobera, siendo la restriccion que

determine la solucion.

4.2.5.6 Segunda ejecucion del programa. Ampliacion del rango

La modificacion realizada al c6digo se muestra en la siguiente figura.
for ag=200:0.01:1075.87

llustracion 21. Modificacion del rango del area de la garganta

Tras haber ampliado el rango de areas que puede tomar la garganta de la tobera se ejecuta

nuevamente el codigo, obteniéndose los siguientes resultados.
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Workspace
Name Value

S_RATIO_AO0_AG 11.7660

S P 10.0755

S_KN_MIN 151.0210

S_EXP_OPT 11.7660

S.DS 73.9999

S DG 21.5733

S_AG 365.5300

Ilustracién 22. Célculo Presion de camara-Area garganta. Resultados segunda ejecucion

La combinacion 6ptima calculada en esta ejecucion da como resultado una presion (10.076
MPa) superior a la calculada en la ejecucion inicial (6.19 MPa), aunque también por debajo
de la presion maxima de disefio (21 MPa), y un tamafo de garganta (21.57 mm) inferior al

calculado en la ejecucion previa (24.67 mm).

En este caso se observa que a pesar de haber puesto un limite inferior al area de la garganta
de 200 mm?, la combinacion de Presion de camara-Area de la garganta 6ptima se da para un
valor de 4rea de garganta de 365.53 mm?. Esto quiere decir que el 4rea de la garganta no es

el factor limitante, sino que ahora otra restriccion es la que determina la solucion.

Si se compara el cociente Ao/A” (11.766) y la relacion de expansion optima (11.766) se
puede ver que toman exactamente el mismo valor. Esto significa que la restriccion que limita
el resultado es el area de salida de la tobera, que toma el mismo valor que el area de entrada
a la tobera. Esta restriccion no es una recomendacion, sino que es una condicion de disefio,

por lo que esta restriccion finalmente es la que limita el resultado.

Antes de analizar los resultados de manera mas profunda, es importante destacar que todos
los calculos se han realizado en base a una velocidad caracteristica del propelente (¢*) y una
relacion de calores especificos en condiciones de escape (Kdinamico) previamente calculados a
partir de ProPep tomando como referencia la presion maxima admisible por la camara de

combustion (21 MPa).

No obstante, esta no es la maxima presion que se alcanza en la camara de combustion. La

mejor aproximacion de la presion maxima alcanzada durante la combustion es la devuelta
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por el programa (aunque al modificar Kdinamico Y €', se vera modificada), por lo que es
necesario emplear de nuevo ProPep recalcular estos dos parametros de entrada para este

nivel de presion.

Esto daré lugar a un nuevo valor de area de garganta y presion de cdmara, siendo necesario
recalcular una vez mas el valor de Kdinsmico y €. Este proceso iterativo continua hasta alcanzar
un nivel de presion que de un mismo Kdinamico y ¢ que el valor de presion con el que han sido

calculados.

4.2.5.7 Iteraciones sucesivas. Convergencia de los parametros

Tras haber realizado una serie de iteraciones sucesivas se llega a una solucién en la que los
valores de Kdinamico y ¢ coinciden con los calculados en la iteracion anterior, habiendo
conseguido la convergencia de los parametros. Estos valores de Kdinamico y ¢ son 1.1977 y

1625.25 [m/s], respectivamente.

Introduciendo estos nuevos parametros de entrada se obtienen los siguientes resultados.

Workspace

Name Value
S_RATIO_A0_AG 11.7011
S P 9.8792
S_KN_MIN 150.1869
S_EXP_OPT 11.7009
S_ DS 73.9996
S DG 21.6331
S_AG 367.5600

Tlustracion 23. Cdlculo Presién de camara-Area garganta. Resultados tras convergencia de los pardmetros

Se puede ver que todos los resultados han variado ligeramente, pero siguen siendo similares
a los obtenidos en el apartado anterior, la restriccion de drea maxima de salida sigue siendo
el factor limitante ya que la relacién de expansion dptima es practicamente igual al cociente

Ao/A".

La combinacion de Presion de camara-Area de garganta resultante da lugar a un cociente

* . . ., . . .
Ao/A igual a 11.7, superior a la recomendacion de que dicho cociente no fuera superior a 9,
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pero la diferencia es relativamente pequefia. Esto quiere decir que el tamafo de la tobera es
ligeramente mayor que si se hubiera seguido dicha recomendacion, lo que se traduce en
mayor peso. Pero a cambio esta es una solucion que ofrece un mayor empuje, lo que justifica
la decision tomada. Ademads, realizando una validacion mediante el programa SRM de
Richard Nakka se ha comprobado que introduciendo el Klemmung minimo (115) para la
solucion de Ao/A” igual a 9 la solucion no converge a una solucién unica, esto quiere decir
que el tamafio de la garganta de la tobera es demasiado grande para mantener una presion

suficiente que permita que el motor funcione correctamente.

También resulta interesante mencionar que la relacion de expansion dptima también toma
un valor de 11.7, lo que hace que se encuentre dentro del rango de 8 y 12 recomendado por

Michael M. Madsen y Jorgen Franck [10].

En definitiva, los resultados de las salidas vistos en este apartado son los definitivos
considerando un escenario ideal, aunque es conveniente hacer una validacion de dichos

resultados mediante el programa SRM de Richard Nakka [25].

4.2.5.8 Conclusiones

En lugar de haber empleado la simplificacion de que el empuje es directamente proporcional
al producto de la presion de la cdmara por el area de la garganta se podria haber calculado
directamente el valor del empuje. Esto seria posible siempre y cuando se pensase disefiar el
area de salida de la tobera de acuerdo con la relacion de expansion Optima para la presion
maxima alcanzable en la cdmara de combustidon, ya que de esta manera el término de la
presion de salida de la tobera seria igual a la presion atmosférica, no siendo necesario
calcularlo. Aun asi, esta simplificacion es valida independientemente de si la tobera se disefia
de acuerdo con la relacion de expansion Optima promedio o con la relacion de expansion
Optima para la presion maxima, motivo por el que se ha decidido optar por esta

simplificacion.
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Resulta también importante recordar que debido a las diferentes iteraciones que se han
realizado durante este punto las variables calculadas en apartados anteriores han podido
verse ligeramente modificadas, por lo que al final del documento se recogen todos los

resultados definitivos.

Otro factor a mencionar es que la presion maxima alcanzable en la camara de combustion
segun el disefio seguido es de 9.879 MPa, muy inferior a los 21 MPa de presion limite que
la camara seria capaz de soportar. Esto reafirma la decision tomada en el apartado 4.2.3 de
emplear el espesor minimo de chapa (0.5 mm) suponiendo que la presion maxima alcanzable
en la camara de combustion estaria por debajo de la presion méaxima admisible para el

espesor de pared seleccionado, como ha sido el caso.
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4.2.6 COMPROBACION DE LA RELACION PRESION-DIAMETRO GARGANTA

4.2.6.1 Introduccion

Para comprobar la validez de la combinacion de Area de garganta-Presion de camara
calculada en el apartado anterior se hace uso del programa SRM-castellano disponible en la
seccion de software de coheteria de Nakka Rocketry [34]. Se ha hecho uso de esta version
en particular ya que permite la introduccion de propelentes personalizados a partir de sus

propiedades caracteristicas, algo que no es posible en otras versiones como SRM 2014.

La verdadera utilidad de este programa es que realiza un calculo de los resultados de salida
para cada instante de la reaccion de combustion, no solo para un momento puntual como se
ha estado realizando hasta ahora, lo que permite la obtencion de graficas y facilita la

interpretacion de resultados.

4.2.6.2 Datos de entrada

Se incluye una tabla con los parametros de entrada calculados anteriormente y que son
introducidos en el programa. Debido a las iteraciones algunos de los pardmetros han podido

sufrir algiin cambio, por lo que al final del documento se adjunta la fuente de dichos

resultados.

Parametro Simbolo Valor
Diametro de la camara Dc 74 [mm)]
Longitud de la cdmara Lc 801 [mm]
Diémetro exterior del grano Do 63.32 [mm]
Diametro interior del grano do 22.22 [mm]
Longitud del segmento Lo 131.8 [mm)]
Klemmung minimo Kng 150
Presion ambiental Pamb 0.101325 [MPa]
Densidad propelente Pp 1.771 [g/cm3]
Relacion calores especificos, dos fases (escape) Kdingmico 1.1977
Relacién calores especificos, mezcla (cdmara) Kestatico 1.1731
Peso molecular efectivo M 26.251 [kg/kmol]
Temperatura de la cdmara To 3451 [K]
Burn rate pressure coefficient a 0.12 [in/s/psi"]
Burn rate pressure exponent n 0.45

Tabla 9. Parametros de entrada SRM
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Camara de Combustion:

Dc\ 74|mm Diametro de la céamara (interno)
Lc\ 801 .(ﬂmm Largo de la camara (interno)
Ve 3444973 mm°® Volumen de la cémara (vacia)
Grano de Propelente
Tipo\ ﬂ 1=KN/Dextrosa (65/35), 2=KN/Sorbitol (65/35), 3=otros
Do 63,32[mm Diametro externo del grano (inicial)
do 22.22|mm Diametro interno del grano (inicial)
Lo 131,80|mm Longitud de cada Segmento del grano (inicial)
N 6 Cantidad de segmentos
Superficie externa: 0 1=expuesto, O=inhibido
Anima o alma: 1 1=expuesto, O=inhibido
Puntas o coronas: 0 1=expuesto, O=inhibido
Lgo 790,8 mm Largo Total del Grano (inicial)
Vg 2183572 mm® Volumen Total del grano (inicial)
Ve 0,634‘ Factor de llenado volumétrico
p' grain 1,771 g/cm3 Densidad ideal del grano
ﬂ Relacion de densidad (real/ideal)
p grain 1,771 g/cm3 Densidad real del grano
m grain 3,867 kg. Masa Total del Grano (inicial)
Abeo 0 mm? Area inicial de "End burning"
Abco 55203 mm? Area inicial de "Core burning”
Abso 0 mm? Area exterior de quemado (inicial)
Abo 55203 mm? Area total de quemado (inicial)
Tobera:
Kno\ 15(ﬂ Relacion inicial de area de quemado / superficie de la garganta de la tobera
Ato 368 mm? Area inicial de garganta
Dto 21,647 mm Diametro inicial de garganta
e l O.mmm Erosién en la garganta de la tobera
Dtr 21,65 mm Diametro de garganta (final)

llustracion 24. Introduccion pardametros de entrada a SRM. Datos y Kn

Presion de Camara en el motor-cohete

R' 8314 J/mol-K Constante Universal de los Gases

M 26,251 kg/kmol Peso especifico molecular de los productos

R 316,7 Jikg-K Constante especifica de los gases
k 1,1731 Relacion de Calores especificos (mezcla)

ne 1 Eficiencia en la Combustién

To 3451 K Temperatura de combustion ideal

To act 3451 K Temperatura de combustion real
Patm| 0,101325\MPa Presién atmosférica ambiental

c* 1625 m/s Velocidad caracteristica de salida ("C star")

G*| ) Umbral de relacion de area de quemado erosivo del propelente
kv 9 Coeficiente de velocidad de quemado erosivo del propelente

[lustracion 25. Introduccion parametros de entrada a SRM. Presiones
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Datos del Propelente
Propiedades fisicas y termoquimicas de propelentes y productos de combustién
Tipo de Propelente [Tipo 1] [Tipo 2] [Tipo 3] Otros
simb. | unidad |notas| KNDX-65/35 1 KNSO-65/35 Y White Lightning
Densidad de masa del grano, ideal| pp g/cm3 1,879 1,841 1,771
Relacién de Calores Especificos, dos fases|  k - 1] 1,043 1,042 1,1977
Relacién de Calores Especificos, mezcla [ - [2] 1,1308 1,1361 1,1731
Peso molecular efectivo, M kg/kmol | [3] 42,39 39,9 26,251
Temperatura de Camara| To K [4] 1710 1600 3451

Notas: [1]  Para mezclas dinamicas gas-particula ("zero lag")
[2] Para mezclas estaticas gas particula
[3] Dado por masa del sistema dividida por el nimero de moles de gas en el sistema
[4] Temperatura adiabatica de la llama

Mlustracion 26. Introduccion parametros de entrada a SRM. Datos del propelente

Datos Empiricos de tasa de quemado ("Burn Rate") de diferentes propelentes

[ Otros propelentes )
White Lightning Y
Rango de Presion Y ﬂ n Rango de Presién ) aﬂ n
Presion, psia psi, pulgadas/seg Presion, Mpa Mpa, mm/seg ‘
0 a 5000 0,0120] 0,450 0 a
5000 a 5000 0 a
5000 a 5000 0 a
5000 a 5000 0 a
5000 a 5000 0 a

Hlustracion 27. Introduccion parametros de entrada a SRM. Tasa de quemado

Como puede verse en las figuras superiores, se cuenta con otros parametros de entrada que

no han sido calculados.

En el caso de la relacion de densidad del propelente se ha escogido un valor igual a la unidad.
Esto se debe a que en el apartado 4.2.4.1 se ha comparado la densidad del propelente
calculada a partir de la densidad de cada uno de sus componentes (1.771 g/cm?) con la
densidad que indica el fabricante (1.825g/cm?), y se ha escogido la de menor valor por ser
mas restrictiva. De modo que la utilizacion de una relacion de densidad del propelente pierde

sentido al ya haberse seleccionado el valor mas critico.

Otro parametro de entrada seria introducir el valor 3 en tipo de propelente para seleccionar
un propelente personalizado, que ha sido parametrizado en las pestaiias de Datos del

propelente y Tasa de quemado. Algo similar ocurre con las areas expuestas del grano,
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introduciendo el valor 1 tan solo en el alma del propelente y 0 en las demaés, por estar

inhibidas.

No se ha considerado un fenomeno de erosion en la garganta, por lo que el parametro de
erosion se deja con su valor por defecto, al igual que ocurre con el coeficiente de velocidad

de quemado erosivo y el umbral de relacion de area de quemado erosivo del propelente.

En cuanto a la eficiencia de la combustion se ha introducido un rendimiento del 100 %. Esto
se debe a que todos los calculos anteriores se han realizado teniendo en cuenta una
combustion ideal, por lo que introducir un rendimiento distinto de la unidad podria falsear
los resultados de la comparativa. No obstante, para el calculo de resultados finales se ha de
introducir un valor mas realista, de en torno al 95%. Esto hace que los resultados vistos a

continuacion puedan variar ligeramente respecto a los resultados finales.

4.2.6.3 Resultados y conclusiones

Los resultados obtenidos se resumen en las siguientes figuras.

Grafico 2A - Presion en MPa

12,0

10,0 +
8,0
6,0
4,0 1

2,0 1

Presién de Camara (MPa)

0,0

0,0 1,0 2,0 3,0 4,0

Tiempo (seg.)

Llustracion 28. SRM. Evolucion de la presion de la camara de combustion (combustion ideal)
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Pmax = 9,85 MPa Pmax= 100,5 KQ/Cm2 Pmax = 1429 psi
t burn = 3,714 s. <- Tiempo total de quemado -> t burn = 3,714 s.
t thrust = 3,760 s. <- Tiempo de empuje neto -> t thrust = 3,760 s.
Hlustracion 29. SRM. Presion maxima y tiempo de quemado (combustion ideal)
Tobera:
Kno[ 15(ﬂ Relacién inicial de area de quemado / superficie de la garganta de la tobera
Ato 368 mm? Area inicial de garganta
Dto 21,647 mm Diametro inicial de garganta

Ilustracion 30. SRM. Dimensiones de la tobera

La evolucién de la presion toma la forma tipica exponencial de un grano cilindrico inhibido
por los extremos, llegando a un valor méximo de presioén de 9.85 MPa, similar al calculado
mediante MATLAB (9.8792 MPa, Ilustracion 23). El motivo por el que no coincidan
exactamente se debe a que el programa SRM no permite la introduccion de Klemmungs
decimales, introduciéndose un Klemmung minimo de 150 en lugar de 150.1869, que es el

calculado con MATLAB (Ilustracion 23).

Por este mismo motivo el diametro de garganta que se muestra en SRM (21.647 mm) es
ligeramente distinto al calculado con MATLAB (21.6331 mm, Ilustracion 23). A pesar de
ello se ve claramente que se mantiene la misma relacion de Presion de camara-Area de
garganta que la calculada en MATLAB, verificando de esta manera la validez de los célculos

realizados.

Otro punto a destacar seria que el valor de la velocidad caracteristica proporcionada por
SRM (1625 [m/s], Ilustracidon 25) coincide con la calculada en el apartado 4.2.5.7 (1625.25
[m/s]), validando la eleccion tomada en el apartado 4.2.4.5 de calcular la velocidad
caracteristica del propelente a partir de la formula en lugar de utilizar directamente el valor

provisto por ProPep.
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Otro punto importante que se ha de recordar es que en este punto se ha empleado un
rendimiento de la combustion del 100 % ya que en los calculos que pretende verificar este
apartado se supone una combustion ideal. Esto en la realidad no es asi, por lo que es
necesario introducir un rendimiento de la combustion tipico del 95 % para simular una
combustion mas realista, haciendo que la curva de presion y su valor de presidon maxima se
vean modificados. Por lo que estos resultados no se han de tomar como completamente

definitivos.

Cabe mencionar que el programa incluye otra pestaia (performance) en la que se calcula el
empuje y el impulso generado por el motor cohete, y que utiliza como parametros de entrada
la relacion de expansion (AJ/A") y el rendimiento de la tobera. La relacion de expansion ya
ha sido calculada previamente en el apartado 4.2.5.7 ya que se utiliza la relacion de
expansion Optima para la presion méaxima (11.7), mientras que como rendimiento de la
tobera se utiliza un valor estimado del 90%. Los valores de empuje e impulso contenidos en
esta pestafia se muestran en el capitulo de resultados, habiendo ya modificado el rendimiento

de la combustion al 95%.
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4.2.7 ANALISIS TERMICO

El objetivo del presente apartado es verificar que en ningin momento las paredes de la
camara de combustion alcanzan la temperatura maxima operativa del material (800°C). Otro
punto a verificar es que se cumpla con la restriccion impuesta por el ICAI Rocket Team de

que la temperatura de la carcasa debe mantenerse en todo momento por debajo de los 200°C.

4.2.7.1 Consideraciones iniciales

El analisis consiste en una simulacidn de la transmision de calor por parte de los productos
de la reaccion de combustion hasta las paredes de la camara. Para ello se ha utilizado la
herramienta Simulator de SolidWorks en lugar de utilizar ANSYS Transient Thermal. La
principal razén que ha motivado esta decision es que la version de ANSYS empleada
(ANSYS Student) no permite un mallado tan fino como SolidWorks, ya que tiene limitado
el numero de celdas a 32000. Esto provoca que los resultados proporcionados por
SolidWorks permitan un andlisis mas detallado de la distribucion de temperatura. Otro
motivo que justifica esta eleccion es que SolidWorks cuenta con una interfaz mas sencilla y
no se requiere de una herramienta que permita una alta personalizacion como ANSYS, ya

que al tratarse de una simulacion de validacion no es necesaria una alta precision.

Para la simulacion tan solo se ha considerado una pequena seccion de la camara de
combustion de altura reducida, ya que esto disminuye en gran medida el esfuerzo

computacional.

Al no haberse encontrado ninguna fuente que facilite las propiedades del inhibidor P/N
03180L paper tubing con el que viene el propio propelente, se ha realizado la aproximacion

de incluir el volumen de dicho inhibidor en el propio aislante de PVC.

4.2.7.2 Disernio de la simulacion

El primer paso es el del modelado por separado de los dos componentes que conforman la
seccion a simular. Ambos consisten en dos cilindros huecos con las dimensiones diametrales

de la cdmara de combustion y del tubo de PVC aislante (Tabla 5 y Tabla 6, respectivamente).
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Para agregar un material a la camara de combustion es necesario crear un material
personalizado, en el que se incluyen todas las propiedades recogidas en la Tabla 4. En el
caso del PVC no es necesario anadir un material personalizado, ya que sus propiedades estan

incluidas en la base de datos de materiales de SolidWorks.

Una vez la geometria esté ensamblada, el siguiente paso es el de la configuracion de la
simulacidon. Segln los resultados proporcionados por SRM en el apartado anterior, la del
tiempo de quemado es de 3.7 segundos (Ilustracidon 29), por lo que la simulaciéon se ha de
configurar como régimen transitorio con un tiempo total igual a este valor. También es
importante mencionar que se debe introducir un paso de tiempo también igual de este valor.
De este modo la simulacion cuenta con un solo paso, lo que reduce notablemente el esfuerzo
computacional. La utilizacion de un solo paso no permite el analisis de la temperatura a lo
largo del tiempo, pero el transitorio no es algo que interese analizar ya que el méximo valor

de temperatura se alcanza al final de este.

Se ha de emplear una malla lo suficientemente fina para que permita analizar como se
distribuye la temperatura radialmente en las dos piezas. También se introduce un valor de

temperatura inicial a ambas piezas de 298 K (25°C).

Con la malla creada tan solo falta la introduccién de cargas térmicas. Puesto que la
resistencia térmica del contacto entre las dos piezas (camara de combustion y aislante) es
dificil de estimar, no se considera en la simulacion. Tampoco se considera la conveccion de
la pared exterior de la cdmara de combustion con el aire que la rodea, ya que al ser forzada
depende de la velocidad del cohete, algo que también la hace dificil de estimar. El no haber
incluido estas dos cargas hacen que la simulacion sea mas restrictiva, alcanzandose mayores

temperaturas.

La tnica carga térmica introducida ha sido la de conveccion en la cara interior del aislante.
Para definir la carga se ha de introducir la temperatura del fluido en contacto con dicha cara
y su coeficiente de conveccion. La temperatura del fluido es igual a la temperatura de
combustion adiabatica alcanzada en la camara (3451 K). En cuanto al coeficiente de

conveccion, los valores tipicos para gases contenidos en tubos a alta presion se encuentran
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entre 150 y 500 [W/m?*/K] [27]. De modo que se selecciona un coeficiente de conveccion

tipico de 500 [W/m?/K] por ser mas restrictivo.

4.2.7.3 Resultados y conclusiones

Los resultados obtenidos para un coeficiente de conveccion de 500 [W/m?%/K] se muestran

en la siguiente figura.

Temp (Celsius)
1.609,28

. 145244

L 1.295,60

- 1.138,76

- 981,92

. 825,08

_ 668,23

511,39

354,55

197,71

40,87

Hlustracion 31. Andlisis térmico de la camara de combustion (h=500 [W/m*/K])

En esta figura se observa que la temperatura de la camara de combustion presenta un valor
en torno a 40°C, cumpliendo con los limites de temperatura impuesto. También parece
haberse utilizado un coeficiente de conveccion bastante acertado, ya que la temperatura de
la cara interior del aislante presenta un elevado valor de temperatura, de en torno a la mitad

de la temperatura de combustion adiabatica (3178°C).
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No obstante, el valor del coeficiente de conveccion utilizado no es més que una
aproximacion, siendo necesario utilizar un coeficiente de conveccion mucho mas elevado

para garantizar que se cumple con las restricciones mencionadas al comienzo del apartado.

Por este motivo se prueba con un coeficiente de conveccion igual a 100000 [W/m?/K], valor

tipico del vapor de agua en cambio de estado.

Temp (Celsius)
3.162,75
. 2.852,56
_ 2.542.36
- 223216
_ 1.921,97
_ 1.611,77
_ 1.30157
_ 991,37
681,18

370,98

60,78

Llustracion 32. Andlisis térmico de la camara de combustion (h=100000 [W/m2/K])

El hecho de haber aumentado significativamente el coeficiente de conveccion ha provocado
que la temperatura de la cara interior del tubo de PVC (3162°C) se encuentre muy proxima
a la temperatura de combustion adiabatica (3178°C]) A pesar de ello, la temperatura de la
pared de la camara de combustién ha variado muy ligeramente, tan solo 20°C, cumpliendo

también con las restricciones de temperatura.

La conclusion que se saca comparando ambas figuras es que se va a seguir cumpliendo con
las restricciones de temperatura independientemente del valor del coeficiente de conveccion.

Esto se debe al gran espesor de aislante empleado.
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En ambos casos se observa que aproximadamente el 50 % de la pared del aislante, la mitad
mas exterior, se encuentra a temperaturas muy bajas, del mismo orden de magnitud que la
temperatura ambiental. Esto quiere decir que se ha utilizado mucho mas material aislante
que el estrictamente necesario. Este espacio podria haber sido empleado para introducir mas
cantidad de propelente aumentando el impulso del cohete, o bien para reducir el didmetro de

la cdmara disminuyendo de esta manera el peso.

Sin embargo, no es posible realizar estas modificaciones ya que las dimensiones de la camara
de combustion estan fijadas por el ICAI Rocket Team, a la vez que se no se utiliza un
propelente personalizado, sino que al utilizar un propelente comercial no es posible adaptar

la geometria del grano.

Otro factor por destacar es que se ha supuesto que el material inhibidor est4d en todo momento
en contacto con los gases calientes de la combustion, cuando en realidad hay un cierto
espesor de grano que actua como aislante, haciendo de este modo la solucién aun mas

restrictiva.
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4.2.8 CALCULO DE ELEMENTOS DE UNION

4.2.8.1 Introduccion

En este apartado se pretende calcular el tamafio, la disposicion y el nimero de tornillos
empleados para fijar la tobera a la cdmara de combustion, asi como a qué altura de la cdmara
de combustion han de estar situados. Se ha decidido que la orientacion de estos tornillos sea
transversal al eje del motor puesto que asi estan dispuestos en la fuente en la que se han

basado los calculos [10].

Las magnitudes que pueden provocar un fallo en la unién son el aplastamiento o rasgadura
de las placas implicadas (pared de la cAmara de combustion), la rotura de las placas debido
al esfuerzo de traccion, o el cizallamiento de los pernos o tornillos que consolidan la union.
Las ecuaciones que determinan las fuerzas de rotura para cada una de estas situaciones se

muestran a continuacion:

e Aplastamiento o rasgadura de la pared de la camara de combustion.

Occ

FR=2'C'€'E st C/¢t<3.5
9 ) c
FR=§'9'®t'Ucc si /®t>3.5

Siendo:

Fr: Fuerza de rotura [N]

c: minima distancia del tornillo al extremo inferior de la cdmara de combustion [m]
e: espesor de las paredes de la cdmara de combustion [m]

occ: limite elastico del material de la cAmara de combustion [Pa]

@¢: diametro del tornillo [m]

e Rotura de la pared de la cdmara de combustion.

Fr=a-0c,c'(b—0,) e
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Donde:

De
1\D )
=1—0.9+3'<—> j t/, <0.3
a — si /b

a=1 si Q’t/b > 0.3
Siendo:

Fr: Fuerza de rotura [N]

c: minima distancia del tornillo al extremo inferior de la cAmara de combustion [m]
b: distancia entre tornillos sucesivos a lo largo de la cara interna de la camara de
combustion [m]

m: namero de tornillos empleados [ ]

e: espesor de las paredes de la cdmara de combustion [m]

occ: limite elastico del material de la cAmara de combustion [Pa]

@¢: didametro del tornillo [m]

e Cizallamiento de los pernos.
Fr=032-0, 0,
Siendo:

Fr: Fuerza de rotura [N]
ot limite elastico del tornillo [Pa]
@¢: diametro del tornillo [m]

Este conjunto de ecuaciones ha sido adaptado a partir de los esfuerzos que sufren dos chapas
planas unidas por un perno y sometidas a un esfuerzo de traccion, suponiendo que también
son validas para la geometria cilindrica de la cdmara de combustion de un motor cohete. La

siguiente figura da una idea mas precisa del significado de ¢, b, e y Or.
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l |

Ilustracion 33. Placas adyacentes unidas por perno y sometidas a esfuerzo de traccion. Elaboracion propia

Para calcular la fuerza que realmente sufre cada uno de los tornillos se emplea la siguiente

expresion.

Y[ DCCZ

" Prax

Siendo:

F: Fuerza soportada por cada tornillo [N]

Dcc: diametro interior de la cdmara de combustion [m]

m: nimero de tornillos [ ]

Pmax: presion maxima alcanzada en la cdmara de combustion [Pa]

4.2.8.2 Cdlculo de parametros

Para la unién se precisa de tornillos de alta resistencia y una geometria sencilla para un facil
montaje. Por lo que se decide emplear tornillos normalizados de cabeza Allen DIN 912 (ISO
4762) y calidad 12.9 [28]. Que sean de calidad 12.9 quiere decir que presentan una
resistencia a la traccion de 1200 [MPa] y una resistencia al punto cedente del 90%, por lo
que el limite eléstico de estos tornillos es igual al producto de estos dos valores, 1080 [MPa]

aproximadamente.
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Se decide emplear un total de 4 tornillos, por lo que segun la expresion anterior la fuerza

soportada por cada uno de ellos es de 10.62 [kN].

Para determinar el didmetro de cada tornillo se hace uso de las ecuaciones de cizallamiento
de los pernos y de rotura de la pared de combustion, de modo que las fuerzas de rotura
resultantes sean superiores a la fuerza que realmente soporta el tornillo, garantizando de esta
manera que dichas condiciones de rotura no son alcanzadas. Idealmente, la menor de estas
dos fuerzas de rotura calculadas deberia ser en torno a un 50% superior que la fuerza que en
realidad soporta cada tornillo, estableciendo un factor de seguridad de 1.5 tipico para este

tipo de aplicaciones.

Para calcular la fuerza de rotura debida a la fractura de la pared de la camara de combustion
es preciso calcular previamente el valor de b.
- Decine - 74[mm]

b= = 58.12 mm
m 4

Tras haber probado varios tornillos de diferente didmetro del catdlogo de OPAC Components
[28], se llega a la conclusion que el tornillo mas adecuado es el M6. Las fuerzas de rotura
por fractura de la pared de la camara de combustion y por cizalladura del perno son de 155.77
y 15.98 [kN], respectivamente. Estos valores se han obtenido a partir de las siguientes

expresiones:

Ot 6.8

1\p 1\5
kanwuwapmed==<1-09-+3-(;)b>-otc-(b——®t)-e==(1-—09-+3-(Z)“12

>-2290-

10° - (0.05812 — 0.0068) - 0.0005 = 155766.18 [N] = 155.77 [kN]
Fr cizatiadura = 0.32 " ¢ - @, = 0.32- 1080 - 105 - 0.00682 = 15980.5 [N] = 15.98 [kN]

El factor de seguridad se calcula con la menor de las tensiones de rotura por ser mas critica,

en este caso con la rotura por cizalladura del perno.

_ Fymin 1598

S, = = = 1.50445
FTF, T 10.62
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Con esta eleccion de tamafio de tornillo se obtiene un factor de seguridad de 1.5, exactamente

el ideal para este tipo de aplicaciones.

Para determinar la distancia del perno al extremo interior de la cAmara de combustion (c) es
posible emplear cualquiera de las dos expresiones que describen la fractura por
aplastamiento o rasgadura de las paredes de la cAmara de combustion. Se opta por la primera

de ellas por tratarse una expresion mas sencilla.

De primeras, en dicha expresion se tiene un grado de libertad al no conocer el valor de ¢ ni
del de la fuerza de rotura. No obstante, se fija como fuerza de rotura el valor anteriormente
calculado para una rotura debido al cizallamiento de los pernos. De modo que sea igual de
probable que la unidn falle por rotura de los pernos que por aplastamiento de las paredes de

la cdmara de combustion. El valor de ¢ se calcula mediante la siguiente expresion:

Fr-V3 15980.5 - V3
= = = 0.012087 = 12.09
“ T 2 e 0, 2-0.0005-2290-10° [m] [mm]

Tras esto es necesario verificar la condicion impuesta a esta expresion:

Condicion: C/Qt <35 - 12.09/68=178<35 - 0K

Ademas, otro criterio de disefio dado por Michael M. Madsen y Jargen Franck [10] es que
la longitud del vastago del tornillo debe ser al menos igual a 1.5 veces su diametro. Es decir,
la longitud del vastago ha de ser superior a 10.2 [mm]. Tras mirar las longitudes de los
tornillos M6 que aparecen en el catalogo [28] se decide emplear los de 12 [mm]. De esta

manera las caracteristicas de los tornillos a emplear quedan finalmente concretadas

4.2.8.3 Conclusiones

Para la unién de la camara de combustion a la tobera se hace uso de 4 tornillos ISO 4762
(DIN 912) M6 de 12 mm de longitud de vastago y homogéneamente distribuidos a 12.1

[mm] del extremo inferior de la cAmara de combustion.
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Si se hubiese tomado el valor de la fuerza de rotura por fractura de las paredes de la camara
hubiese dado lugar a un valor de ¢ muy elevado, lo que se traduce en un
sobredimensionamiento de la longitud de las paredes de la camara de combustion, con el
consiguiente aumento del peso que ello conlleva. Por este motivo se ha decidido fijar como

valor de referencia el de la fuerza de rotura por cizalladura de los tornillos.

Es importante destacar que la fuerza de rotura por fractura por fractura de las paredes de la
camara de combustion es del orden de 10 veces mayor que la fuerza de rotura por cizalladura
del perno. Esto no quiere decir que se hayan usado demasiados tornillos, sino que se debe a
que se ha empleado como material de la cAmara de combustion un acero muy resistente con
un altisimo limite elastico. Esto quiere decir que si se produce un fallo en la unién no se va
a deber por una fractura en las paredes de la cAmara de combustion, sino porque se haya roto
algiin perno o porque se haya producido un aplastamiento o rasgadura en las paredes de la

camara de combustion.
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4.2.9 DISENO DE LA TOBERA

El objetivo que persigue el disefio de la tobera es la minimizacion del peso, cumpliendo con
una geometria que no genere vortices y que sea capaz de soportar los esfuerzos térmicos y

estructurales a los que esta sometida la tobera.

4.2.9.1 Geometria interna de la tobera

El primer paso es determinar la geometria de la cara interior de la tobera, la que esta expuesta
a los gases producto de la combustion. Hasta ahora, se han determinado los didmetros de
entrada a la tobera (74 mm), de la garganta de la tobera (21.7 mm) y de salida de la tobera
(74 mm). Es decir, todavia quedan por determinar los angulos de los conos convergente y

divergente de la tobera y el radio de redondeo de la garganta.

Para determinar los dngulos se han seguido los parametros habituales de disefio dados por

Michael M. Madsen y Jorgen Frank [10]:

®  Oconv<45° Para que no se produzcan turbulencias ni la aparicion de ondas de choque,
a la vez que se logra una aceleracion estable del gas.

®  Ocony> 30° Para limitar las pérdidas de calor y el peso extra de una geometria mas
grande.

e Ogiv < 15° Para limitar las pérdidas de empuje debidas a la componente normal del
fluido a la salida de la tobera.

e Ogiv> 10° Para limitar las pérdidas de calor y el peso extra de una geometria mas

grande.

En la siguiente figura se muestran los angulos de los conos convergente y divergente de una

tobera genérica.
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Tlustracion 34. Angulos de los conos convergente y divergente de una tobera. Elaboracion propia

Puesto que el objetivo es la minimizacion del peso, se ha de disefiar una tobera con la menor
longitud posible. Esto se consigue con los mayores angulos posibles, contenidos dentro de
los rangos anteriormente vistos. De esta manera, se utiliza un angulo de 45° para la seccion

convergente y un angulo de 15° para la seccion divergente.

El tnico pardmetro de la geometria interna de la tobera por determinar es el radio de
curvatura de la garganta. A mayor radio de curvatura mayor es la longitud de la tobera y por
ende su peso, por lo que se ha de utilizar el menor radio de curvatura que no provoque la
aparicion de vortices ni cambios bruscos de presion tras la garganta. Puesto que en el articulo
de Michael M. Madsen y Jorgen Frank no se facilita ningun criterio para la eleccion del radio

de curvatura, es necesario determinarlo por simulacion.

El objetivo de esta simulacion es modelar varias toberas con distinto radio de curvatura y
analizar como es el paso del fluido a través de ellas, eligiendo de este modo el minimo radio

de curvatura con el que se logre un flujo estable sin vortices ni cambios bruscos de presion.

Para realizar esta simulacion se ha utilizado el programa SolidWorks para el modelado de la
pieza. La pieza a modelar es el volumen contenido en el interior de la tobera, para

posteriormente analizar el comportamiento de los gases en este espacio.
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[lustracion 35. Modelado del volumen interior de varias toberas de distinto radio de garganta

Se han modelado cuatro piezas con distintos radios de garganta (0, 5, 10 y 20 mm) para ser
analizadas individualmente en la simulacion. Se puede comprobar que cuanto mayor es el

radio de curvatura, mayor es la longitud de la tobera.

Una vez modelada la figura lo siguiente el exportarla en formato IGES para ser simulada en
ANSYS. Para la simulacion se ha utilizado el sistema de analisis Fluid Flow (Fluent). Lo
primero es la importacion de la geometria previamente modelada en SolidWorks y
posteriormente el mallado de dicha geometria. Como se ha comentado en el apartado 4.2.7.1,
ANSYS en su version student tiene limitado el numero de celdas que conforman una malla,

por lo que no es posible crear una malla demasiado fina, como muestra la siguiente figura.

J
S
B
]
%
%
%
2
]
v

AN AN AVAVAVAVAVAY,

{lustracion 36. Mallado para la tobera de 5 mm de radio de garganta
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Para lograr este mallado se ha insertado un face meshing en la superficie lateral de la tobera,
y se ha anadido un element size (default) de entre 2 y 3 mm. Un element size demasiado bajo
puede hacer que se sobrepase el limite de celdas con el que se puede crear una malla.
También en este mismo moddulo, se han de crear tres named selections: una para la cara de
entrada a la tobera (/nlet), otra para la cara de salida de la tobera (Outlet) y una Gltima para

la cara lateral de la tobera (Wall).

Una vez creado el mallado el siguiente paso es la configuracion de la simulacion. Puesto que
no se conoce el valor de muchas de las propiedades de los gases producto de combustion y
el proposito de esta simulacion es una mera comprobacion visual del comportamiento del
flujo, se ha optado por realizar la aproximacion de emplear como fluido de la simulacion
aire como gas ideal y con un valor de viscosidad en funcion de la temperatura (sutherland).
Para terminar de configurar la simulacion se han de definir las condiciones de contorno
(Boundary Conditions). Para ello se ha de configurar el Inlet como pressure-inlet e
imponerle unas condiciones de entrada de 9879200 [Pa] y 3451 [K]. Lo mismo ocurre con
el Oulet, que se ha de definir como pressure-outlet y se han de imponer unas condiciones de
salida de 101325 [Pa] (presion ambiente) y 2029 [K]. Estos valores son resultados provistos

por ProPep (ANEXO I) para las condiciones finales de disefio vistas en apartados anteriores.

Tras haber configurado la simulacidn, tan solo falta inicializarla y calcular los resultados.

Para el calculo de resultados se ha impuesto un nimero de iteraciones de en torno a 150.

Con los célculos una vez realizados, el tltimo paso es el de la configuracion de la solucion.
Para ello se ha de crear un plano que pase por el centro de la tobera, dividiéndola en dos
mitades iguales (depende de la orientacion con la que se haya modelado la pieza). Al
proyectar los calculos sobre este plano, se obtienen los resultados en una seccion longitudinal

de la tobera.

Las siguientes imagenes muestran los resultados de presion y velocidad del fluido para cada

una de las toberas de diferente radio de garganta modeladas.
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Hlustracion 37. Simulacion Rgargania=0 mm

{lustracion 38. Simulacion Reareana=35 mm
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1lustracion 39. Simulacion Rgargana=10 mm

llustracion 40. Simulacion Rgarganta=20 mm
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Si se analiza la Ilustracion 37, se ve que, si no se emplea ningtn tipo de redondeo en la
garganta de la tobera, se da un cambio brusco en la presion en este mismo punto, lo que
provoca que se generen ondas de choque oblicuas (diamantes de Mach), que se pueden ver
claramente en el diagrama de velocidad de la derecha. La zona de baja presion (azul oscuro)
llega hasta la propia garganta, lo que puede provocar una separacion de la capa limite y la

aparicion de vortices, aunque en el diagrama no se muestre nada de esto.

A medida que se redondea la garganta dichas ondas de presion oblicuas van desapareciendo,
siendo dificiles de ver en el diagrama de velocidad de la Ilustracion 38, para un radio de
redondeo de 5 mm, aunque todavia son apreciables. En esta misma figura, en el diagrama de
la izquierda, se ve que, pese a que el cambio de presion no sea tan drastico como en la figura
anterior, la distribucion de presiones en ese punto no es del todo homogénea. Tras haber
pasado por la garganta, en el eje de la tobera sigue habiendo una zona de baja presion (azul
oscuro) rodeada por zonas de mayor presion (azul claro) lo que causa la aparicion de las
ondas de choque, aunque estas sean de menor intensidad y mucho menos visibles que en el
caso de no haber redondeado la garganta. Es necesario seguir aumentando el radio de

redondeo de la garganta.

Si se comparan la [lustracion 39 y la Ilustracion 40 se puede observar que los resultados son
muy similares. En ambos casos la distribucioén de presiones es mucho mas homogénea que
en las figuras anteriores, lo que hace que no haya rastro de ondas de choque ni de cualquier
otro fenomeno que disminuya el rendimiento de la tobera. Es decir, cualquiera de estos dos
radios de garganta es valido para el disefio de la tobera. De este modo, se elige un redondeo
de garganta de 10 mm de radio para el disefio de la tobera, ya que resulta en una menor

longitud de tobera, con la consiguiente reduccion del peso que ello supone.

4.2.9.2 Determinacion del resto de parametros de la tobera

Para la determinacion de los parametros restantes de la tobera se ha vuelto a hacer uso de los
parametros de disefio de Michael M. Madsen y Jorgen Frank [10]. En su articulo Mechanical
Design of Rocket Motors se asume como material de disefio de la tobera al acero templado

comun con un limite elastico minimo de 230 [MPa].
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Todos los parametros de disefio estan basados en este material, por lo que es necesario que
el material de disefio seleccionado presente como minimo este valor de limite elastico. Para
ello, el procedimiento seguido ha sido buscar en la base de datos de materiales de
MakeltFrom [12] un acero con un limite elastico que como minimo sea de 230 [MPa], a la

vez que presente una temperatura maxima de servicio lo mas alta posible.

De este modo, se selecciona al acero EN 1.4162 (X2CrMnNiN21-5-1) Stainless Steel [28]
como material de la tobera, con un limite elastico de 520 [MPa] y una temperatura maxima

de servicio de 1000°C, aunque su temperatura de fusion alcanza los 1420°C.

M,

My

My

1lustracion 41. Parametros de diserio tobera. Elaboracion propia

Los parametros de disefio aplicados a las medidas que se aprecian en la imagen anterior son

los siguientes:

92



COMILLAS

UNIVERSIDAD PONTIFICIA

UNIVERSIDAD PONTIFICIA COMILLAS
ESCUELA TECNICA SUPERIOR DE INGENIER{A (ICAI)

MASTER EN INGENIERIA INDUSTRIAL

DISENO

e MI>1.50
e M2>1.00t
o M3>1.750
e M4>2.00

e M5>0.3 anrganta
e M6>1.8 Ggarganta
e M7 — 13°-14°

Utilizando como criterio el mayor ahorro de peso posible, el valor de estas medidas se recoge

en la siguiente tabla.

Medida Valor
Ml 10.2 [mm]
M2 6.8 [mm]
M3 11.9 [mm]
M4 13.6 [mm]
M35 6.6 [mm]
M6 39.1 [mm]
M7 14°

Tabla 10. Valores de las medidas de la geometria exterior de la tobera

El Gnico parametro de disefio que no se incluye en el articulo es el espesor de la tobera en su

salida, siendo necesario consultar otras fuentes para obtener este dato. Se ha visto que el

espesor de la tobera es generalmente igual al grosor de las paredes de la camara de

combustion [30], por lo que se elige un espesor de 0.5 mm a la salida de la tobera. Esto hace

que el didmetro exterior de la cdmara y el didmetro exterior de la tobera en la salida

coincidan, siendo posible alargar la carcasa hasta este punto para poner aletas si asi se

quisiera.
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4.2.9.3 Conclusiones

Por ultimo, es importarte destacar que las temperaturas que alcanzan los gases producto en
la garganta de la tobera y en la salida de esta son de 3166 [K] y 2029 [K], respectivamente.
No hay acero que resista estas temperaturas, por lo que es importante considerar la
introduccion de inserciones de materiales ablativos como el wolframio o compuestos
ceramicos tanto en la garganta como en otras zonas de la tobera [28]. La introduccion de
estos materiales hace que sea necesario evaluar el fendmeno de erosion en la garganta de la
tobera. No obstante, la introduccion de estos materiales no ha sido considerada en el presente

proyecto, por lo que se ha de examinar su incorporacion en trabajos futuros.
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4.2.10 SISTEMAS DE IGNICION

Los ignitores son los dispositivos encargados de iniciar la reaccion de combustion en la
camara mediante un aumento de los niveles de temperatura y presion. Se ha decidido optar
un encendedor de tipo pirotécnico debido a su fiabilidad y sencillez. Este tipo de ignitores
hace que no sea necesario disefiar una mampara en el extremo superior de la caAmara de
combustion donde se alojaria un encendedor pirdgeno, sino que el propio ignitor se coloca

en el alma del grano, con todo el sistema de cableado atravesando la tobera.

Para que se de un correcto encendido del motor es necesario emplear una cantidad adecuada
de material pirotécnico, alcanzandose valores de presion similares a todo el curso de
operacion del cohete para que la reaccion pueda ser autosostenida. En la Ilustracion 28 se
puede observar que la presion minima de operacion del cohete es ligeramente inferior a los
2 MPa. De modo que el sistema de ignicién debe ser capaz de proporcionar un nivel de
presion igual a este valor. Para ello se debe de utilizar una determinada cantidad de material

pirotécnico.

Para el calculo de la cantidad de material pirotécnico a emplear se hace uso del programa
IGNITER.XLS de Richard Nakka [32]. Los célculos de este programa se basan en la

siguiente ecuacion [33].

P=A-A-——+P
p—a e

Siendo:

P: presion en la camara debida al ignitor [Ib¢/in?]

p: densidad del material de carga [Ibm/in’]

A: densidad de carga (C/V) [lbm/in’]

C: masa original del material de carga [lbm]

V: volumen libre de la cdmara tras la combustion del material ignitor [in’]
A: fuerza efectiva/impetu del material de ignicion [1bs /1bm]

P,: presion ambiental [Ibg/in?]

El programa emplea las unidades del sistema inglés, por lo que es necesario transformar

todas las variables de entrada a este sistema.
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El material pirotécnico empleado es el de polvora negra comercial, con una composicion
masica tipica de 74% de Nitrato de Potasio, 16% de carbon y 10% de azufre. Lo que se
traduce en una densidad ideal de 1.465 g/cm?®, aunque el factor de densidad de este tipo de
materiales suele estar comprendido entre 0.5 y 0.75, escogiéndose un valor intermedio de
0.6. Se ha optado por este material por presentar una composicion conocida a partir de la
cual se puede calcular su impetu (A) mediante un programa de equilibrio quimico como lo

es ProPep. De esta manera su impetu es de 85000 [ft-1bg/1bn].

El resto de las variables de entrada hacen referencia a las dimensiones del grano, a las del
material pirotécnico y a las de la propia cdmara de combustion. Puesto que el material
pirotécnico se introduce en el alma del grano, su geometria consiste en un cilindro de
diametro igual al didmetro interior del grano (22.22 cm). De este modo la cantidad de
material pirotécnico depende Unicamente de la longitud de este cilindro. También es
importante destacar que para el calculo del volumen libre de la cdmara de combustion se ha

de tener en cuenta el aislante empleado, no inicamente las paredes metalicas de la camara.

De esta manera las variables de entrada del programa se calculan a partir de las dimensiones
de cada uno de los elementos vistos en apartados anteriores. En la siguiente tabla se hace un
resumen de estas variables de entrada empleando tanto el sistema métrico como el utilizado

por este programa.

Sistema Métrico Unidades del programa
Volumen del grano 2183572.5 [cm’] 133249.8 [in’]
Volumen libre de la cAimara 2506598.4 [cm’] 152962 [in’]
Diametro del ignitor 22.22 [cm] 8.748 [in]
Presion ambiental 0.101 [MPa] 14.7 [psi]

Tabla 11. Variables de entrada IGNITER. XLS

La tnica variable de entrada que falta por ser introducida es la longitud del cilindro ignitor.
A mayor longitud de este cilindro mayor es la presion que se alcanza en la camara. De modo
que se pretende ajustar la longitud del cilindro para que la presion en la cdmara generada
unicamente por el material pirotécnico sea igual a 2 MPa (290 psi). Esto se consigue con una

longitud de 7 cm, tal y como muestra la siguiente figura.
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Igniter charge material

Black powder Ibm/in3 density of BP charge (see BP worksheet...)
Other Ibyfin® density of igniter charge powder

Chamber Pressure calculation Ejection Force calculation for parachutes etc.
in® Volume of igniter charge  NOTE [1] Internal diameter rocket tube * [ in
in® Volume of motor chamber, empty
_lin*noTE [b] Volume of propellant grain Calculated force of ejection Ib force
C= 52567 Iby, Mass of igniter charge Notes:
=  2384,4 grams [a] * Assumes chamber closed by fore and aft
V= 19712,2 in® Motor chamber free volume bulkheads same diameter as ID of rocket.
h =-ﬂ-llaflllom Impetus of charge powder  NOTE [2] [b] Vg for parachute compartments etc. is either
= 0,00027 Ibm/in3 Loading density (C/V) zero, or, if volume of parachute, cords, wadding,
Pa= psia Ambient (atmospheric) pressure etc. is known, that total value in cu. in.
G= Fraction of original charge mass

consumed [NOTE 3]

P =psia Pressure in motor chamber

Notes:

[1] The volume of a cylindrical tube type igniter may be readily calculated here:
D= ¢ & in. Inside diameter of tube
Lic = in. Charge length
—<— Vic =| 165,643|in* Volume of igniter charge

Tlustracion 42. Resultados IGNITER.XLS

Mediante un encendedor pirotécnico de pdlvora negra comercial de 22 cm (8.748 in) de
didametro y 7 cm (2.76 in) de largo se alcanza el nivel de presion necesario para lograr una

combustidn auto sustentada.

El sistema de cableado empleado por Richard Nakka [33] para este material pirotécnico
consiste en dos alambres de cobre que utilizan como resistencia un cable de nicromo de unos
5 mm de longitud. Para la alimentacion recomienda el uso de un par de baterias recargables
de hidruro metalico de niquel (NiMH) de 3,6V y 300 mAh cada una, conectadas en serie. El
motivo que justifica su eleccion es una excelente capacidad de entrega de corriente. También
recomienda que el material pirotécnico esté envuelto en un fino tubo de polietileno sellado

por los extremos por fibra de vidrio y pegamento termofusible.
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Capitulo 5. ANALISIS DE RESULTADOS

Para obtener una estimacidon mas realista de las prestaciones del motor cohete disefiado se
toman los valores tipicos de rendimiento de la combustion y de rendimiento de la tobera. Un
propelente bien mezclado presenta un rendimiento de combustion de en torno al 95%, por lo
que se adopta este valor. En cuanto al rendimiento de la tobera, los valores tipicos oscilan
entre un 75 y un 85% para propelentes basados en dextrosa/sorbitol/azlicar, siendo mas
elevados para propelentes de altas prestaciones, como es el White Lightning. Este motivo

justifica que se haya considerado un rendimiento de la tobera del 90%.

Una vez determinados estos dos rendimientos se obtienen las nuevas graficas de presion y

empuje.

Grafico 2A - Presién en MPa

10,0
9,0 1
8,0 -
7,0 1
6,0 -
5,0 -
4,0 -
3,0 A
2,0 -
1,0 -
0,0 , . . .

0,0 1,0 2,0 3,0 40 5,0

Presién de Camara (MPa)

Tiempo (seg.)

Ilustracion 43. SRM. Evolucion de la presion en la camara de combustion

Pmax = 9,41 MPa Pmax= 96,0 Kglcm? Pmax = 1365 psi
t burn = 3,788 s. <- Tiempo total de quemado -> t burn = 3,788 s.
t thrust = 3,834 s. <- Tiempo de empuje neto -> t thrust = 3,834 s.

1lustracion 44. SRM. Presion mdxima y tiempo de quemado
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Tlustracion 45. SRM. Evolucion del empuje proporcionado por el motor cohete

Motor ICAl Rocket Team
White Lightning
Masa del grano 3,867 kg.
8,525 libras
Impulso Total 9049,7 N-seg.
2034,6 Ib-seg.
Empuje promedio 2360,4 Newton
530,6 libras
Tiempo de empuje 3,834 seg.
Impulso Especifico (Isp) 238,6 seg.
Clasificacion del Motor M 2360

Tlustracion 46. SRM. Resultados motor ICAI Rocket Team

Otra caracteristica importante es el peso total del motor cohete. Para obtener este valor se ha
hecho uso de la herramienta SolidWorks, con la que se han modelado cada uno de los
elementos que conforman el motor cohete. Es importante vincular cada elemento con su
material de disefio. Una vez se hayan modelado las piezas y se haya definido correctamente
el material de cada una, el siguiente paso es el de ensamblarlas para asi determinar el peso

total del conjunto.
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Propiedades de masa de Motor_Cohete
Configuracion: Predeterminado
Sistema de coordenadas: -- predeterminado --

Masa = 6445.44 gramos

Volumen = 3295753.34 milimetros cibicos

Area de superficie = 1014006.18 milimetros cuadrados

{lustracion 47. Resultados SolidWorks tras el ensamblaje del motor cohete

El peso total del motor cohete cargado es de 6445.44 gramos.
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Capitulo 6. CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS

Para evaluar el disefio realizado es necesario compararlo con las prestaciones que ofrece el
motor cohete que el ICAI Rocket Team habia tomado como base, el Aerotech M650W [5].

Esta comparativa queda resumida en la siguiente tabla.

Motor ICAI Rocket Team Aerotech M650W
Impulso total [Ns] 9049.7 5964
Empuje promedio [N] 2360.4 656
Empuje maximo [N] 5385 1475
Tiempo de empuje [s] 3.834 9.1
Peso [g] 6445.44 5125

1lustracion 48. Comparativa de prestaciones motores cohete

Se puede observar que el motor cohete disefiado presenta un mayor impulso total y un mayor
empuje. El tiempo de empuje del motor cohete disefiado en el presente proyecto es
significativamente menor al del Aerotech, esto puede deberse a que el motor disefiado opera
con mayores presiones, lo que a su vez justificaria unos valores de empuje notablemente

superiores.

La unica desventaja que presenta el motor del ICAI Rocket Team es que su masa es superior
a la de su competidor. Sin embargo, en los ratio impulso/masa y empuje/masa sigue estando
por encima del Aerotech. Estos motivos justifican la afirmacién de que se ha logrado superar

las prestaciones del motor cohete tomado como base.

A parte de un disefio que mejora las prestaciones del motor cohete disponible hasta la fecha,
también se considera que se ha elaborado una guia de disefio muy completa y detallada. Esto
facilita en gran medida la incorporacion de futuras modificaciones o el disefio de un motor

cohete de distinto tipo o especificacion.

No obstante, ha habido ciertos temas que no han sido tratados o que han sido evaluados a

través de suposiciones o simplificaciones. A continuacion, se hace un breve repaso sobre
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todas estas simplificaciones tomadas y los posibles trabajos futuros para lograr un disefio

aiin mas preciso y optimizado.

Una de las principales limitaciones encontradas ha sido que los valores de a y n dados por el
fabricante del propelente estan dados para un tinico nivel de presion. Como no hay mas datos
sobre los distintos valores de a y n para otros valores de presion, se ha tomado la
simplificacion de que los valores dados son constantes para toda la gama de presiones. Esto
inevitablemente genera un error. Por lo que para corregirlo es posible realizar un ensayo para

medir los valores experimentales de estos parametros para distintos niveles de presion.

También se ha mencionado en el apartado de disefio de la tobera que las temperaturas
alcanzadas por los gases en su transcurso por la tobera son muy elevadas, por lo que es
posible que sea necesario incorporar inserciones de materiales ablativos en la garganta o
incluso en otras zonas de la tobera. Para ello es necesario realizar un analisis termo

estructural con una herramienta CFD como ANSYS.

Para realizar esta simulacion al igual que para determinar el rendimiento de la tobera es
necesario conocer las propiedades de los gases producto de la combustion. Conociendo estos
valores se podria estimar de manera mas precisa el rendimiento de la tobera como la
diferencia de entalpias entre entrada y salida calculada mediante ANSYS entre como la
diferencia de entalpias entre entrada y salida para el caso ideal provista directamente por
ProPep. También habria que tener en cuenta la componente normal de los gases a la salida

para calcular este rendimiento.

Otra aproximacion realizada ha sido la de aproximar la relacidon de calores especificos de la
mezcla a la de flujo bifasico (kzpn). Esta aproximacion se ha realizado por la pequena
cantidad de condensados que presenta este propelente en comparacion con otros basados en
azucar, dextrosa o sorbitol, y también debido a la obtencion de resultados extrafios por parte
de ProPep que imposibilitaban el calculo. Por lo que una manera de calcular kopn seria ajustar

manualmente la reaccion y calcular los calores especificos totales y en fase gaseosa.
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Otra de las limitaciones enfrentadas ha sido el tamafio del grano ofrecido por el proveedor,
con un diametro demasiado pequefio, lo que obliga a ser rellenado con material aislante. Se
ha podido comprobar que se ha empleado un exceso de material aislante que podria haberse
empleado en utilizar una mayor cantidad de propelente. Por lo que un trabajo futuro podria

ser el de disenar un propelente a medida para incrementar las prestaciones del motor.

Otro problema de haber optado por un fabricante de propelente es que se desconoce la
composicion exacta de la mezcla, por lo que han sido necesario estimar la composicion de
dichos componentes. Este problema con un propelente personalizado también se veria

solucionado.
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ANEXO I. RESULTADOS PROPEP

Propellant Name
AMMONIUM PERCHLORATE

ALUMINUM (PURE CRYSTALINE)

POLYBUTADIENE ACRYLIC ACID

EPOXY 201

IRON OXIDE

Code WEIGHT
© AMMONIUM PERCHLORATE 69,800
© ALUMINUM (PURE CRYSTALINE) 16,000
© POLYBUTADIENE ACRYLIC ACID 12,000
@ EPOXY 201 2,000
© IRON OXIDE 0,200

THE PROPELLANT DENSITY IS ©,00001 LB/CU-IN OR
THE TOTAL PROPELLANT WEIGHT IS 100,0000 GRAMS

NUMBER OF GRAM

3,783565
0,946147
0,594058
2,456065
0,593032
0,594058
0,002505

o=Z0I

AL

FE

D-H DENS COMPOSITION
-601 ©0,00001 1CL 4H 1N 40
0 0,00001 1 AL
-84 0,00001 104 H 70 C 40
-661 ©0,00001 24 H 16 C 40
-1230 0,00001 30 2 FE

90,0003 GM/CC

ATOMS OF EACH ELEMENT PRESENT IN INGREDIENTS
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okl kR ok okl oR ok Rokkkk CHAMBER. RESULTS FOLLOW — ¥skssossksiorsiorsiomskokokodorodotoskkokokokokokok ok

T(K) T(F) P(ATM) P(PSI) ENTHALPY ENTROPY CP/CV  GAS RT/V
3451 5753 97,48 1433,00 -44,53 224,99 1,1731 3,526 27,647

SPECIFIC HEAT (MOLAR) OF GAS AND TOTAL = 9,718 12,461

NUMBER MOLS GAS AND CONDENSED = 3,526 0,284

1,005253e+000 H2 8,845377e-001 CO 5,581797e-001 H20 5,264097e-001 HC1l
2,959478e-001 N2 2,836022e-001 Al203* 1,008445e-001 H 6,128682e-002 CO2
3,500384e-002 Cl 2,578009e-002 HO 1,186762e-002 AlCl 5,016793e-003 AlCl2
4,380684e-003 Al10C1l 1,922262e-003 NO 1,805545e-003 AlHO2 1,736495e-003 FeCl2
1,497655e-003 0O 1,103305e-003 AlHO 8,040625e-004 AlC13 5,666931e-004 Fe
4,254908e-004 AlO 3,265853e-004 02 1,983080e-004 Al 1,257486e-004 CHO
9,603167e-005 C12 8,736385e-005 FeCl 8,309675e-005 NH3 6,614722e-005 Al120
5,980077e-005 COCl 4,617090e-005 AlH 4,541520e-005 FeO 4,262331e-005 CNH
4,181092e-005 FeH202 3,213279e-005 HOC1 2,981321e-005 NH2 2,586623e-005 0Cl
1,810934e-005 N 1,371947e-005 CH20 1,216559e-005 NH 8,691850e-006 Al202
5,313140e-006 HO2 4,843523e-006 NHO 4,716015e-006 Al02 4,095356e-006 CNHO
1,91844E-06 FeCl3 1,91844E-06 FeCl3

THE MOLECULAR WEIGHT OF THE MIXTURE IS 26,251

okl kRl okl ook EXHAUST RESULTS FOLLOW — ¥sksskossksioksiorsiomskosorodordotoskokokookokokok ok
T(K) T(F) P(ATM) P(PSI) ENTHALPY ENTROPY CP/CV GAS  RT/V

2029 3194 1,00 14,70 -129,08 224,99 1,1977 3,435 0,291
SPECIFIC HEAT (MOLAR) OF GAS AND TOTAL = 9,209 11,080
NUMBER MOLS GAS AND CONDENSED = 3,435 0,297
1,066714e+000 H2 8,551492e-001 CO 5,874249e-001 HC1 5,293038e-001 H20
2,969996e-001 N2 2,964827e-001 A1203& 9,091628e-002 CO2 3,811307e-003 H
2,464683e-003 FeCl2 1,553045e-003 C1l 2,035862e-004 HO 1,444322e-005 AlC13
1,041754e-005 Fe 6,845284e-006 A1C12 5,941911e-006 AlCl 4,381754e-006 AlOCl
3,918815e-006 NO 3,424263e-006 NH3 1,514262e-006 FeH202 1,081147e-006 FeCl

1,03066E-06 C12

THE MOLECULAR WEIGHT OF THE MIXTURE IS 26,801
FAEHFEXXFXPERFORMANCE:  FROZEN ON FIRST LINE, SHIFTING ON SECOND LINE*****kxskx
IMPULSE IS EX = p* G ISP* OPT-EX D-ISP A*M  EX-T

263,9 1,182 3166 55,40 5108,8 12,17 0,1 ©,11083 1715
271,3 1,156 3223 55,98 5153,5 198,4 13,52 ©,1 0,11180 2029
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ANEXO II. CODIGO MATLAB. AREA GARGANTA-

PRESION CAMARA

% Presidn limite ancanzable en la cédmara de combustidn
p_limite=21

% Area de quemado inicial [mm"2]

ab ini=55202.7

% Area maxima de quemado [mm”"2]
ab max=157310.4

% Densidad propelente [kg/m"3]
ro=1771.0

% Burn rate pressure coefficient [m/s]
a=5.7086*10"-6

% Burn rate pressure exponent []
n=0.45

% Velocidad caracteristica del propelente (c*) [m/s]
c_estrella=1625.25

% k Dinadmico (condiciones de escape)
k din=1.1977

% Presidén ambiental [MPa]

pamb=0.101529

% Seccion de entrada de la tobera [mm"2]
al0=(pi*7472)/4

[o)

% Inicializacidén de variables de salida

% Término proporcional al empuje, interesa que sea lo mayor posible
fmax=0.0

% Presidédn de la cémara de combustidén [MPa]

S P=0.0

% Area de la garganta de la tobera [mm"2]

AG=0.0

n

o\

Segun DANSK AMAT€R RAKET KLUB la relacién 4<A0/Ag<9

- AO/A* > 4 para que no se den condiciones termodindmicas inadecuadas
- AO/A* > 4 para no sobredimensionar la tobera

Siendo A0=4300.84, Ag debe encontrarse entre 477.87 y 1075.87 mm"2

o o©

o\
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o\

O lo que es lo mismo, el didmetro de la garganta ha de estar entre
24.67 (A0/9) y 37 mm (A0/4)

o\

for ag=200:0.01:1075.87

=(10"-6) * ((ab_max/ag) *a*ro*c_estrella)” (1/(1-n))

f=ag*p

exp opt=1/(((k din+1l)/2)"(1/(k _din-

1)) * (pamb/p) "~ (1/k_din) *sgrt ((k_din+1)/(k din-1)* (1- (pamb/p) " ((k_din-
1)/k_din))))

% Introduccidén de restricciones vistas en el apartado de consideraciones
if f>fmax && al/ag>exp opt && p<p limite

fmax=f

S P=p

S AG=ag

% S _EXP OPT (relacidén de expansidén oéptima (Re/A*))

S_EXP OPT=exp_opt

end

end

% Ratio AO0/Ag
S RATIO A0 AG=a0/S_AG

% Klemmung minimo
S KN MIN=ab ini/S AG

% Didmetro de la garganta [mm]
S DG=sqgrt (4*S AG/pi)

% Didmetro de salida de la tobera [mm]
S DS=sqrt (4% (S_AG*S EXP OPT) /pi)

o°

S_E=S_AG*S_P*sqrt ((2*k_din~2)/(k_din-
) ((2/ k_din+1))~ ((k_din+1)/(k_din-1)))* (1- (pamb/S_P)" ((k_din-
) /k_din)))

/

=
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OPAC TORNILLERIA 12.9 DE ALTA RESISTENCIA

COMPONENTS 12.9 HIGH STRENGTH FASTENERS + VISSERIE 12.9 A HAUTE RESISTANCE « PARAFUSOS 12.9 DE ALTA RESISTENCIA
Socket head cap screw

ISO 4762 (DIN 912)
4
Vis six pans creux téte cylindrique

Parafuso de cabega cilindrica com sextavado interior
o Acero aleado de alta resistencia
Heat treated alloy steel
,\ [ Acier allié haute résistance
{ ) | N 1 1= Liga de aco de alta resisténcia
~T - Calidad: 12.9 Normas I1SO 898-1
Property class: 12.9 Standards ISO 898-1
L “ Classe: 12.9 Normes ISO 898-1
Shatlén. Classe de resisténcia: 12.9  Normas ISO 898-1

hanfreil
e Holo-Code: M5 - M36

Tornillo de cabeza cilindrica con hexagono interior

02

D1

D1 (max.) 3,8 4,5 5,68 7,22 8,72 10,22 13,27 16,27 18,27
D2 (max.) 2,6 3,1 3,6 4,7 57 6,8 9,2 11,2 13,7
K (max.) 2 2,5 3 4 5 6 8 10 12
S nom. 1,5 2 2,5 3 4 5 6 8 10
L1* (min.) 16 17 18 20 22 24 28 32 36
Seccion atil mm? 2,07 3,39 5,03 8,78 14,2 20,1 36,6 58 84,3
@ 0,69 1,43 2,48 5,85 12,0 20,3 48,8 97,5 165
ma ) s s e s 710 710 12
|5 e e ) 8 10 12 12 15
e s s k] 10 12 714 15 716
] 10 10 10 12 14 15 16 20
10 12 12 12 14 15 16 718 25
12 15 14 15 16 18 20 30
16 015 16 18 20 22 135
20 16 18 20 22 25 40
[n25 718 20 22 25 30 45
30 20 22 125 30 35 50
35 22 25 30 35 740 [ 55
25 30 35 40 45 60
30 35 040 45 150 765
135 40 45 50 [ 55 70
40 45 (150 (55 160 75
45 50 [ 55 60 65 80
750 [ 55 760 65 70 920
60 65 70 75 100
[ 65 70 75 80 110
70 75 80 90 120
780 80 90 77100 130
90 90 72100 110 140
7100 7100 =110 120 @150
110 120 7130 7160
120 7130 7140 w170
140 150 9180
7150 @160 @190
7160 7180 7 200
9 200 220
ejemplo p ¢ _ Hg12.@_@| 220 9 240
example
exemple DIN 912 D L 0 240 0 260
exemplo M6x20 9 260 0 280
9 300

www.opac.net '
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OPAC TORNILLERIA 12.9 DE ALTA RESISTENCIA )
COMPONENTS 12.9 HIGH STRENGTH FASTENERS « VISSERIE 12.9 A HAUTE RESISTANCE « PARAFUSOS 12.9 DE ALTA RESISTENCIA
Resistencia a la traccion 1220 N/mm? min. Dureza 39 HRC min. @ @
_ Tensile strength Hardness Seccién atil mm? Am« Par de apriete recomendado
ReS'Sta_n(ie a Ia\ruptuze Dureté Usable Section mm? Ny Recommended tightening torque
Resisténcia a tragcdo Dureza Section utile mm? Couple de serrage recommandé
Secgégo atil mm? Binario de aperto recomendado
Temperaturas de uso -29° a +204°C Alargamiento minimo a la ruptura 89,
Working temperatures Minimum elongation at fracture
Températures d’emploi Allongement minimum a la rupture
Temperaturas de utilizacdo Elongagéo minima a rutura
* Los tomnillos por encima de la linea azul estan totalmente roscados, por debajo de la linea diponen de rosca parcial segun L1. Cantidad en caja x1 x25
* According to L1, fasteners above the blue line are completely threaded while those below are partially threaded. Box qty. x5 x50
*Viis entierement filetées pour les dimensions au dessus de la ligne, vis partiellement filetées pour les dimensions en dessous de la ligne suivant L1. Boitage
* Os parafusos acima da linha azul estéo totalmente roscados, abaixo da linha dispéem de rosca parcial conforme L1. Quantidade na caixa | x10 0 x100

21,33 24,33 30,33 36,39 40 45,39 54,46 63,46 72,46 D1 (max.)
15,7 17,7 22,4 26,4 30,4 33,4 39,4 45,6 52,6 D2 (max.)
14 16 20 24 27 30 36 42 48 K (max.)
12 14 17 19 19 22 27 32 36 S nom.
40 44 52 60 66 72 84 96 108 L1* (min.)
115 157 245 353 459 561 817 1.120 1.470 Seccion util mm?
265 413 825 1.425 2.008 2.775 4.875 7.536 11.545 N.m;
20 25 30 40 50 50 80 60 70
25 30 035 45 60 60 20 65 80
30 35 40 0 50 70 70 100 70 90
35 40 045 [ 55 80 80 110 80 100
40 45 0 50 60 90 90 120 90 110
45 50 [ 55 65 100 100 130 100 120
50 55 60 m70 110 110 140 110 130
55 60 65 w75 120 120 150 120 140
60 65 w70 k1] 130 130 160 130 150
65 70 075 90 140 140 170 140 160
70 75 80 100 150 150 180 150 180
75 80 090 110 160 160 200 160 200
80 90 @100 w120 180 180 220 180 220
85 100 0110 9130 200 200 240 200 240
920 m110 w120 140 220 220 260 220 260
100 120 9130 7150 240 240 280 240 280
w110 @130 @140 7160 260 260 300 260 300
0120 140 9150 7180 280 340 280 320
150 160 7 200 300 360 300 340
7 160 9180 0220 320 380 320 360
0180 9 200 240 340 400 340 380
% 200 220 260 360 420 360 400
210 240 280 380 440 380 420
220 260 300 420 460 400 440
230 280 320 480 420 460
0 240 300 340 520 440 480
0 250 320 360 540 460 500
9 260 340 380 560 480
M 280 400 580 500 M42 y M48 bajo consulta.
= 30 R
W 320 640 M42 e M48, disponiveis sob consulta.
0 340 650

m www.opac.net '
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ANEXO V. ALINEACION CON LOS ODS

Los ODS son una serie de metas concebidas por la Asamblea General de las Naciones Unidas
en el ano 2015, y que tienen como objetivo “erradicar la pobreza, proteger el planeta y
asegurar la prosperidad” [34] para el afio 2030. Hacen un total de 17 objetivos distintos como

muestra la siguiente figura.

SALUD EDUCACION IGUALDAD
YBIENESTAR DECALIDAD DEGENERO

¢

FIN

TRABAJO DECENTE
Y CRECIMIENTO
ECONOMICO

INDUSTRIA, 1 U REDUCCION DELAS 12 PRODUCCION
INNOVACIONE DESIGUALDADES Y CONSUMO
INFRAESTRUCTURA RESPONSABLES

O

13 Foreiom 14 siwan

PAZ, JUSTICIA ALIANZAS PARA -
16 EINSTITUCIONES 17 LOGRAR g@}
SOLIDAS LOS OBJETIVOS

0f OBJETIVCS
DE DESARROLLO
_!_ @ SOSTENIBLE

Ilustracion 49. Objetivos de Desarrollo Sostenible [34]

El principal objetivo con el que se alinea el presente proyecto es con el nimero 9: “Industria,
innovacion e infraestructura”. La innovacion no implica exclusivamente crear algo novedoso
que previamente no exista, sino que la innovacion puede entenderse como crear nuevos
métodos de hacer algo que previamente exista. Por lo que se ha podido ver, hay mucha
informacion relacionada con temas de coheteria, pero bien es incompleta o demasiado
técnica y especializada para ser comprendida por el publico aficionado o sin mucha
experiencia. Por este motivo se ha decidido crear una metodologia sencilla y facil de

entender para el disefio de un motor cohete.
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Este proyecto también se asemeja al ODS numero 12: “Produccion y consumo responsable”.
Esto es precisamente lo que se viene haciendo durante todo el proyecto: optimizar el disefio
de un motor cohete para que con un mismo nivel de propelente se obtengan mejores
prestaciones. A pesar de que en el apartado de conclusiones se pueda comprobar de que las
prestaciones del presente motor cohete han mejorado a las de su antecesor, esto no es
suficiente. Motivo por el cual se han definido una serie de trabajos futuros que optimicen

aun mas el disefio para hacer un uso aun mas responsable de los recursos.
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