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Objetive

Desunollar ln geometriu de una. tobera para un cohete sonda de

1ent1f1cns que‘se usara para el estud1o de. las capas

ésfera a unu ultura de 100 km sobre el nivel .

) medio del’ mar.:

‘Antecedentes..

ﬁl proyécto de coheteria a cargo desl Prc‘ngaing’x. Univergitario de
Inveatigacién y Desarrollo Espacial (PUIDE) de la UNAM se ha
trazado como uno de sus objetivos desnr;roll:ur un'.cohete sonda de
aplicaciones cienti{ficas para el eatu‘dio’de ‘lag capas supsriores de
la atmosfera.

Una de 'la dificultades a las;_que nos . hemos enfrentado para
cumplir nuestros ohj'etivos"as ei rééc{gc que ée tiene en nuea.trov

pais en muter;a de coheteria lo que nos obllgn a desarrollar. o en

su defecto aduptar. laa tecnologias ° d1spos:|t' 's de cudu una. de

las. partesa que foman als coh te

tobera. ya que ésta produ
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Otro asp *tnnte ra=altar eq que ln tecnol;gia

'“o el cual es’ m)

del propelente hibr b_vcu-a derle 1mpulsn al cohete

y que conocerla y

1 rezago que tenemos en

las tecnol g s' eépépic{l‘e en. g neral y en: coheteri’a nn part)r'ulm-

. Uso lee' log cro‘hetes.‘ sonda .

“Los' cohetes ' 'sonda se ‘crean’ a. partn- de la: necesidad: de.

investighr la.- regidn: de. la_ atmésf

accesibles los Vgl‘obos ;erbst&t;gos

“Un. fendmeno

sonda es ‘que
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impol‘tc\nte‘dé las radif:-frec‘.uencias", lo que ‘lim‘ita la investigacién .
desde . 1a supei"fin.cie tairi-x“-estr'e.»'a' !a‘ ionosfera porAmedjo de ondas ds
1-adio; ' S : (

Er “la Zona: en 'la‘que act\‘mnv» los cohetes sonda se realizan

invest 1gac iones para CO

rer las propiedades fisicas y quimicas d=

esta parte de lu atmésfﬂra y expllcm‘ la gran variedad de los

Eenémenas que ah:( se producen Eatos fendmenc-v van desde los

eléctr:cos y mngnét:.cos. los vzentos a gr andes alturas hasta lag
: ; asi-como-el 2studic de los

mlcrcmetaorxtos.. el proceso de

ionizacién de’

o8 compuestos de .ln 1onésfe1\:. etc.,

‘s_ig‘.‘u‘i‘e‘l?tas
pm’tes B »
-Cuerpo. .
~Sistema de prcl:pu"lsi ;
-Sistema de’ estahili?déiéﬁ. PRI

—-Carga util.
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El cuerpo del cohete es la estructura cilfndrica que contiene a
los demds elementos gue forman al proyectil. En su interior estén
alojados el sistema de propulsisén y la carga atil, 'y en el
exterior, generalments, el sistema de Fstab:l:*ac1dn. Lu parte

supericr del cuerpo del cohete termina .en una punta ° "nar:z"flo_

gue permite reduc1r el arrastra produc1do por ‘el- uzre

un cohete puede estar formado por uno o més cuerpo-

también se le conoce como etapas

El. sistema de propuls16n cons:st on.un motor que. proporciona’ ei

El s:stema ‘da” estahilizac;ﬂn irve . para Aantener”Qné'tray§¢toria‘

) paru’ conduc eneralmente 's@ utilizan - aletas

=stabillzadorus en el‘ekterior,dei éuerpo, ﬁunque también éxisten

mecanismos de foberns év1los que 1e dan’ la. estabilidad y la

dlrecc;én deseada al’ proyectJI

La ‘carga utll es el espacio en el cohete donde estdn los
dispositivos e instrumentos que se requieren para la misién del
proyectil. En un cohete sonda’ la carga util seria el instrumental
para los exper1mentos atmosféricos. los sistemas de transmisidn.y

1ecepcién de datos, paracaidas, etc.



10

Tipos de motores.

Como se mencxono untes,, el 51stemu de propul’ 16n esg el que da el

empuje ul cnhete medaante 1a reacc:én d.e cambustlén de.  los"

'ue se encuentran

propelen{_es" qu

i oé-e hibridos:

Motor de p'r'op“élentei i}quido,

En ‘este tipo de motor el propelente se encuantra “en estado
liguido dentro de rec1pxenvtea u‘(pree:}dn. Exmten dos s:.stemas de
propelentes liquidos: Ei,‘monbpx;opélente Y. el h1propelent_e.

Los monopropelentes liquidos contienen en una sola Euétanci& al
oxidante y el combqu:iblé que son los elementvos ne‘cesm’i'bs para.su -
combustisn,’ en este caso el propelente - es conservado -anvun solo
depésito (fig_.'l) . Los 'b;ipropelentes estan formados por un oxidante
Yy un cor:nbustiblejen estado 1iqﬁi&o. cont(enidos'cadn uhq en tnnque‘s'
separados (fig. 2)\.,Esvtos comﬁonentes son mezcladosg en la c&mar'a de
combustién. En la cdmara de combustién se presentanbvlqs‘ 'p’robcesos de
utomizncibn, mezclado, ' igniéién Y »comt‘nustién> ';:Iyeli propelente
liguido. ‘ e . i

La combustién produce gases q\.‘\eb salef ‘a.'través”de.’ 1a tobera a

velocidades supersdnicas.
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Algunos aJemplos de propelentes liqmdos -son ox:(geno liqu:do,

per6V1do de hxdrégeno‘ ac1do n:(tr) o, tetrédeo de mtrégeno todos

estos como c X t1hles usados son hxdrégano liquldo.

h:druz:nn,

VIun.d.O puesto que el propelente sslido
formh ‘B 15 r-um:n'a donde se realiza la combustién, lo que

evita.los®

.ighitor, el i

cohete.
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Loz prope]entes usados en . asLe txpo de motores ueden ser de‘

doble base. "qu.'le'; usunlmente
propelentes—;cor‘np'ues_gos: que n

pldstico de blindaje.

la:combustion.

d) Fmalmente la tobera donde sa an 1 de c_qmbqsug...




El cohete sonda en e‘ que se: basa el

con un propelente hibndo} El uso - de este propelente nosvreporta_
algunas ventajas K : d :
- La parte .combust)ble
pos15111dades de exp
operuc16n. .
v - Estd formado p_or‘is
mis sencillos que.
tanto resultan ﬁﬁé:e’
- Tienen mayor !
gélidos. . -
- Tienen la’ flexibilid
volverla a;'relir;l’ic‘i‘ar‘

En la figure : g’n"cu,:
disefiar, en 1

anteriormente.’.

“Los propelente or Vbxid:gntes'

como oxigeno . 1iquido Vperoxulo . de

hidrégenro, sete } l mas ut11 zzado es el

' Las siglas usadas corresponden & HTPB: hidroxil terminated
polybutadiane, CTPB: carboxy *terminated polybutadiane, PBAA:
polybutadiane acrylic acid polymer. IRFNA: inhibited red fuming
nitric-acid.
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Funcion de l1a' tobara.

os guses producto de la

Como habiamos descrlto anter rmente.'

oS en ln tobera hasta tenar

‘Son estos gazes ‘a altas

velocxdades los que P ducen el.empu;e que da el movimiante al’

cohete. ;

La to!::;eru.' Qsada‘ _. ;'ihlelf inotorr'déil‘ cohete sonda es ’n 1lamnda

tobera’: De Laval “qu

consiste . en’ una . seccién conve’rgente, otrn

ase dq pbmbus'_tiéﬁ o

Tipos de tobera.

Existen cuatro formas - geometx ias de toberas que se definen

ge neralmente en ia’ parte d1vergente



Camara de Garganto Tobera

comkustion \l/“
| S — 1 N !

Yelozidad

Ma=1 - ;_;T___‘a(. . FIG:S

L

Subsonico - Supersonico
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Tobera cénica.:

Este t1po de toberu es: de lus mAa 'sudas debzdo a lu s1mp1ezn de

au dlseﬁo y ‘8" la facxndad de su fnbricucmn

La pared recta. de: ln seccxén dlvergente orma un semlangulo que

generalmente fluctua entre los 1z y‘1a (flgura Ga).v

Tobera de. campana.

La tobera de forma de campana tiene un. angulo de expansién
grande (30-60°) inmediatamente deapués de ld gurgunta y este éngulo '
disminuye gradualmente hasta tener un &ngulo.de snlld % de unos‘ 2 a

6",

La tobera de campana tiens rslativamente mis efil:ivenéihvf:dué'la
tobera conica debido a: :
1) Las pérdidas globales son menores ya que’ las ondas de choque de

expansioén producidas por el au.mento subito en el dngulo despu»‘-s de

la garganta, se anulan con .ondas de choque de com reszon que

resultan de la dxsmmucmn de la.:curva de contorno .de

2) Lag pérdidas por el éngulo dﬁ d1vergenc1u son'me or

Pero la deaventaga de este t1po de tobera ultad que

presenta para .la fahr1cac16n cla su contorno f;gura Gb)




a) Génica . - ©) Campana

c) de tapén : 'vch)‘ExpanéiQn-deflexién

Figura 6



Tobera de tapén.

n forma anular Y. un

Esta tobera t:ene ln seccm cle la gargunta

cuerpo central Lo gas 'a' garganta Y. se’ expanden en‘

dlrecc:\on axi expansiOn‘del'fluJo de 1o g

combustién -

estd 11m1tada por la presmn amh: ente loc por.-un::lade:y eif

contarno del cuerpo cantrul pot' el ctro (£d
Tienen la ventaja de que son sustanc}:

toberag conicas y de campana

Tobera de expansién y deflexion.

Muy parecida en su funcionamiento 'a la tobera de tapén. También
esta tieme un cuerpo central después de su garganta anular (figura
6d). )

Las dos anteriores toberas tienen el inconveniente que son més
complejas en su conétruccién y o8 mAs dificil de enfriar que las

dog primeras toberas.



capituloka

fundamentos tedricos



Introduccién:

Pararé_nliz}nr el d.iseﬁq"d.e la tobera del cohate sonda se harén
consider&ci‘o'ﬁe's 'y suposicionas tanto para la tobera come para el :
fluido de trubn_]o. de manera que'obtengamos .los par&metrc-s de unu
tobera "1dea1" Como se verd adelante, la tobera "ideal' resulta
una buena aproxlmac:dn al funcionamwnto de la tobera "rvea‘l"'.

Los:gasvea vnlc‘lue”"bso‘n' proddéto de la reaccion quxmic;a-ide la

combustién .son: nuestro f1u1do de trabaJo Estos gases ge compertan

como un f1u1 o compreslble y se cons:tdera que ‘obedecen lus leyes de

un gnE 1d.ea.1 ! .

El flujo de los gases es: de rég:.men permanent:e y su expansion es
unlforme. Los efectos de’ trunsxc:mn nl inicio Y. al final de la
combustisn det propelente son’ de pequeﬂa duraczon por lo que son

degpreciables.

,tbérm co y huimiéo'dé los gases de
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Con las .ant...ores suposiciones el proceso en el motor del

cochete seguira en un diagrama T-s

T Pa

Las consideraciones qua adoptamosSPéfmit

tobera. No obstante dpbemos'fééalci

tienen ulgunas péédidﬁs,

1) 'Las pérd:das por trunsferanc:a - d

2) Las fluctuac:onas en al fluJO da

estimado.
3) Existen reacciones quimicas en‘]& ;obér&;;lo que altera lag
propiedades de los gnées de cbmbusﬁfdn;y ‘la’ temperatura, esto
ocasiona pézdldas ne mayores ul 0.5%

4) La capa limite reduce la velocxdad de salida entre un 0.5 a 1.5%
5) lLas perd)d;s por fr1cc16n”en‘las paredes de la tobera son

diffciles de determian‘pero;generalmente son muy pequefias.

' La pérdidaé asflaladas  se encontraron en Sutton, Rocket
propulsion elements. .p. 72-73. Hill, Mechanics and thermodynamics

of - prapulslon, P. 407-409. .Bragg. Rocket engines., p. 91, 108.
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Los efectos combmados de estas pérd:das en. el func1onam1ento der' .

un cohete resultan pequef’as o pm' ln aua puadvn s:r*despr'c:adas De
cualquler manara, al rea]:znr las; pruahus expar:mentules al motorr.

se le pueden hacer algunos dJustes paru ‘su épt:mo funcxonamlento.

Flujo compresible.

en algun punto del 'cnmpo del flu do.r

Otra foma de considerar )

compresible a un:: 1uJo t:ena veloczdndes

mayores a 0.3 Mac ,Los gases’ producto de ln combustlén en el

cohete cumplen ’ Ili':sfp p ‘dades: anter:oree, por- ioc ‘que los
consideraremos como u'rg flu_’]o corﬁpreaible.

La relacion de. los c;amﬁioa entre presién, densidad y también de
temperatura estédn definidos mediante una ecuacién de estado, gque

para un gas ideal es:

P-pRT (2.1) donde R-%

Aunque ‘en realidad ningtn ga's se comporta exactamente como, un
gas ideal. la diferencia es relati;/amente pequefia para la mayorin-
de los gases, y esta d;farencw es aun més pequeﬁa si al fluldo :
esta sobrecalentudo. como en’ el caso de los gases . de combustuén.

Aparte de la ecuac:dn -de’ estadp para-un-gas ideal existen otras

tres ecuaciones que rigen.al 'colpportain'ie_nto del flujo compresiblve.
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Estas ecuaciones son:

-

Ecuacisn de continuidad ¢ censzrvacion de masa.

En su forma diferencial se expresa para un flujo cpmp\"esiblé

dp
at +Vpv=0 (2.2a)

La forma integrodiferencial

f_Ecmf pvin) ds=0 (2.2b)‘

b) Ecuacidén de cantidad de movimianto

-~

En su . forma . diferencial para un flugo campres:hle. sin

conaiderar esfuerzos-viscosos ni fuerzas de cuerpo’.’
p[-d—v-tanv] =-VP (2.3a)
dt
del modo integrodiferencial

Ef‘- fpvdv-o-fpv(vn)dﬂ (2.3b)

¢) Ecuacion de conservacion de la enzrgia

waqn')‘(blt—g'- +z,9) f‘;l. (b.-o--%-: +2,9) {2.3b)

! 5e desprecian los esfuerzos viscosos ya que t:n—‘mos un r‘-..;o
turbulento, es decir un numero de Reynolds grandP
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Para una substancia simple compresible, la conservacién da

energia la podemos.escribir:

Tdg=dh-uvdP (2.4b)
Tde=du+PdV (2.40)

Relaciones de los calores especificos en un gas ideal.

En la’ térmodin‘émica el calor especifico a volumen constante se
. define como:
. du
Cym—
T v

La enen;giuv‘i'nt‘ernu:,béra un . gas ideal

du=CvdT  (2.5)

_El calor ‘asp‘e:ci»fic‘ol a presién constante

)
Cp=35)s
La entalpia bera un gas ideal

dh=CpdT  (2.6)

De la definicién de entalpia

r.ih=*du+—‘%E (2.7)
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Sustituyende (2.1), (2.5)"y "(Z;Gj"en (2.7) tenemos

S p-cver (2.8)

Si el fndice adiabdtice k esta definido -

" kalE
k-cv (2.9)
" Sustituyende {2.9) en (2.8) tendremos
kR
Cp-k—_l {2-10a)

R R
=t (2-10b)

Velocidad del sonido

LaVelociQnd a al que viajan las ondas sonoras en un fluido es
un ‘pardmetro muy importante en un flujo compresible y se define
como‘ la velocidad de propagacién de una onda de presién de
intengsidad infinitesimal en un medio respecte a un marco de

referencia fijo. La velocidad del sonido se representa con una

letra c..
Usando la ecuacidn de continuidad (2.2a) y considerando régimen

permanente y unidireccional, con el volumen de control que se

muestra:
vec
P+ AP : -ip
<= V-4V : v <
f
prap 4 (| 1P
= |t

ondd de peowin



dp
dt*va-D

pdvivdp=0 81 v=c
pdvicdp=0 (2.11)

Con la ecuacisn de cantidad de movimiento (2.3a)

pvdv=-dP 5i v=¢
pcdvs-dP

Sustituyendo en (2.11) tenemos:

c’-‘%’ (2.12)

La valoc:dad de propugac:dn del sonido esta relacxonada con los

cambiog de pres.\én Y dens:dad de la ondn.

Sﬁstltﬁs'ehdo : Ven” ('2. S) y (2.6) respectivamente e igualando.

dp v
P v

Integrando y resolviendo

Pok=cte
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Derivando P 'y sustituyendo en (2;123

Con -la ecuacmn de_ga.s 1deu1 (2 1) finalmente chtenemos ta

veloc:.dad del sonido a: lus cond1c1ones ‘locales.

) c-/k'ﬁ!‘ {2.13})

Namero de Mach.

El numero de Mach’® es un parametro adxmenszonal que ralacmnq

la velocidad del flujo con la velocidad l.ocal del som.do

v S
- 2.14
Ma=-2 ( )

Cuande un flujo tiene M<1l se le consideru un flu_]o subsén:co.
Para M=1 se llama flujo tranSOn:co Y para flujos con M>1 se.conoce.

como supersénico.

Relaciones del ntmero de Mach en el astado de remanso.

Para descr:.lnr ‘el estado de -un flu_)o .compresible. es muy atil
tener un estado de referenc:a. Este estado que llamaremos de

remanso estu' caracterizado porque tiene una velocidad cera.

* Propuesto en 1870 por el'c1erntific,n austriscoe Ernest Mach.
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Las prop:edades en el estado de remanso .son: las- qua txene el

flLl_]O al reducxr suivelo 1dad desde sus’ cond“

iones’ locales husta

ro"amlento y s:m transfe nei

- dos prop:edades temodin&mxcas :ntens.\vus e mdepend:t

De la ecuuc:ldm cle cont:numad (2. 2b) para réglmen constante y

un1d1‘r_ecc1>onul B
PV A mp, VA, (2.15)

De igual manera para la acuacidén de movimiento.

—vdv=32
P

vi_ % k AR Poy i
LmctoF P F [(52) 1]

Sustituyendo la cte, despejando las presiones y en términos del

numere de mach, ohtendremos:

L k-1 ,.2 'k%‘
T=[:|.4-__-2 Ma?] (2.16a)



[
w

Con las relaciones. para un gds‘ ideal - -

Lo imboziﬁ&nt a que conoeiendo 21

namero . de. Mac ,conjp'revéihle se puede

conocer1 propiedades:.de  remansc y las

; Si’;e';‘\_-' de “la tobera’ en un. fluido

compresible:.

Patra :cc{ﬁécer'lds efactos que produce una tobera convergenta-
divergente er‘l‘la velocidad de un fluido compresible tomamos: la
‘ecuaciéni de. continuidad (2.15), la derivamos respecto a X, 'y -

agrupames:

dA . dv , dp _
Adx+m+pdxo (2.17)

La 2cuacién de conservacién de movimiento la sustitui_moé en

(2.12) ) y acc;modnmos:

dp_.__vdv
pdx  cdx
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Sustituyendo en (27.‘17) y despe jando

ve quida& dei’

la velocidad ‘del

aDt)aval. tendremos . un

ulcanr-s- vnlores supersbnmos Es
a gurganta de ln tobern debe existir un’

v) que pexmta mantener el aumenta de la

ve.loci".a'd' 2 a parte dlvergente de la tobera.
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Relaciones iscentyropicas en la garganta.

Si se’ toma c_omo"i referencia la.garganta de la tobera pcdemos

realizar a 1guna§ mod

caciones =ninuestras ecuacicnes ya que en la
garganta tenemos M L

Para 1 a ecuacién

Al dividir “la anterior ec_u{:cién ‘entre’ (2.16a) 'tendkemos

d k+l BT KD
ey 3 e e 2.19a s
P,a[ 2+(k+1)ma3] . ( 9_ ! B

De igual manera para las demds variables isoéntrépicds.,

T k+1
JR A .19b
Ty (2+(k—1)Ma"’] (2-195)

1
B K2 4 FT (3,19
" [2+(k-1)Ma’] ( c}

Las anteriores ecuaciones nos permiten referir. l1os parametros

P.T,p respecto a la garganta de la tcbera.
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Relacién de areas. .

Una de 1as var1ub1es m&s usadas en el d.1seﬁo de una tohera es la_

‘relap‘1Qn de reas reapecto a la garganta. ya que -nog. pez‘nute

definir‘ e tobera conforme al numero de Mach: ‘Fara

obtener' esta relac16n ut111zamos la ecuuczdn de continuidad:

prAmp, A,

Como es un proceso iscentrdpico, la presién total y la
temperatura total son iguales a lo largo de la tobera, entonces
usamosg las relaciones isoentrépicas para la garganta.

AL 2+(k-1)Ma? '—u_—r
A, Ma [ kel 1 (2.20)

En la figura 7 se observa la variacion de P, T, p y A respecto

a las condiciones de la garganta, al varaiar el numer_o‘de _Mach.

Para ponsr la relac].én de dreas respecto a. la ralac16n de

pres;ones despe_‘mmos Ma de lu ecuacmn (2 lba) v la sust 1tu1mos en

(2.20):




Figura 7
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' J ki 2 3ty
4. kel (2.21)

A kel L
" (—L-?-)-‘[b(f-)_"—] 3

Donde Pc‘-é‘s"l“d bpresién de la cédmara de- combustidn y ‘que .

consideramos. como’ la de remansa.

fuer..us de pxeslon estatu:a que actuan enel interior y exterzor"

bdel area tz-ansversal en lu salida de la. tobera.

En la tobera tsnemos:

Pe

<
©

Patm
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Considerandc un flujo estable eop la salida de la tobera en la
ecuacion de éantidad de movimiento:
Y F=E fov,davea,(7,-P,.)
"a_E PV, 2\ g Fam

E=mv, +A (PP, (2.22}

La anterior acuacién esta formada pm dos componentes:
a) El momento de empuja.

b} El empuje debido a la presidn. -

Si logramos que la presién de salida iguale-a _la‘presiv.‘m
atmosférica local, entonces la ecuacién- (2.22) se simplificu.

quedando solo la componente de momento de émpuje:

 B=mv, {2.23)

El estado cuando Ps=Patm se le conoce como ‘q:é_ﬁdic:ién" de méxima

expansién.

Para’ los c&lculos de'la tﬁpefa‘de"'nués‘t:‘;ﬁ04c Hate 'sonda: vames: a‘

considerar: lal
d.‘ehidof,\.'l;_ 187

10 % del:1

."Br»agg';.jdip; Citlipl 16,



Flujo mdsico ah‘lﬁ tobera. ... .

Para calcular el luJo ‘de gases de combustlcn que atravnesa la

‘tobern lo huremos con lns cond1c10nes de la gurgnnta y. debxdo a,:

_'que tenamoa un fluJo permenente, los resultados’ en lu gargnnta

ser&nlxguules en toda 1a tobera.

_ El flujo mésico en la gargaonta:

ogm=p A vy
thy=p A M (RRT,

Para las condicicones de remanso

. .
. = 2
dympo [y ] FTARRT (2 T
Sustituyendo p de (2.1)

PA 2_, ¥
—Z —
i k(g2

VR,

Como las condiciones, de remanso son las de la cémara de

combustién en &1 motor del coheste.

O )TT (2.24)

VET,
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‘Velocidad de salida,
Para vconocér.lu velocidad 'en un punto x de la tobera-

considerando.la’ ecuacién de conservacién de energia entre dos

puntos.

Como en la cdmara de combustién la velocidad es nula:

=, -
Vi e ix

Vi e~ dx

v, 2 -I?k_% (T,~Ty)

Sustituyendo Ty de la ecuacioén (2.16)

.k P
v, \J;k_lm-,u FF)
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Ecuacién de ‘velocidad del fl_ujo_:w a la salida de la tobera.

-\l AT, [1—(-—') '1 (z'.zsr,‘-

Para.obtener el empuje en tér-'rninos'_1soé'nﬁfo§ié'6s"s'u‘stituimos las

ecuaciones (224) Y (2.25) en la ecu.e:'c‘iOn de  empuje, 10 que nos da:

B 2K kﬂ)"'u( oy B e, oBu) (2.26)

Para la condicién de 6ptima expansioén.

) ¥ (1 ')Tl (2.27)

EePA .k+1

Como podemos observar., estas ecuaciones quedan en términog de la
geometria de la tobera (areas) y de las presiones, que pueden ser

medidos.



To42

Impulso total y especifico.

El funcionamiento de un cohete estd limitado por la canti&ad de
pn;op-:—.laﬁte'tjue'pueda llevar. por lo que el empuje 'por s1 solo no es
una. variable gue nos aporte mucha informacion para pbd.er_ equipc;rar
8] comportamiento del propelente ds un cohete .con otrns. En cnmbir;p
si tenemos una variable due nos involucre el empu je debl‘ cohate, el
tiempo de  quemado y el péso éel propélente podremos  conocer y
comparar a diferentaes motores. 7 L

E! impulse total (It) es la fuerza de empuje. del éqhéte
2i.ntegrada sobre el tiempo de quemado del propelente. »

1.=[Ede

°
Si consideramos un embujs constante y flujo’pezjmqneﬁte. -
I.=EC,
El“impulso especifico es el impulso total por unidgd de peso de
propelente.

I
I,=T; (2.28)

‘De esta ecuacioén podemos obtener otras combinaciones:

r=Et (2.28a)
-

T,

W
E

-5 (2.28D)
B

Lo (2.280)
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Velocidad caracteristica.

Esta es ' otra varinb'le jue .ge’ upl'ica‘ para  comparar el

funcionamiento de d)ferentes 5 de’ motores de cohetes y mide

la efectividad con la que la reuct:lén quim:lca se realiza en’ la
cdmara de combustion.

La-velocidad caracteristica est pre‘sehtﬁdu_ bor c* vy se defineé

por:

§1 sustituimos m de la ecuacién (2.24)

RT, (2.29a)

En esta ecuacidn observamos que la velocidad caracteristica
depende principalmente de las propiedades del propelente, las
cuales determinan la temperatura de céamara y el peso molecular de

los gases de combustidén.
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Coeficiente de empuje.

Cuando se }eul"izﬁh, experimentos en  un ‘banco ‘de pruebas es
relativaménte fraci'l,.f‘medix;: el empuje, la presién en la camara de
combustién'y el dréa de 1a"garganta en la tobera. Estos parémetros
los podemos relacionar por medioc de un coeficiente gque llamaremos

coeficiente de empuje.

Cp=—E (2.30)
14

PcA
El coeficiente de empuje datermina la relacién de empuje debido
a la expangidén de loa gases de combustidn en la tobera en funcién
con el empuje que produce la presidén de cdmara sobre la garganta de
la tobera.
‘Podemos relacionar el coeficiente de empuje con la.velocidad -

caracteristica despe jindola de la ecuacién (2.29)

c==E.  (2.30a)
o

Los valores tipicos del coeficiente de empuje pueden yariaf dé
0.8 hasta 1.9. .

En tabla 1 podemos observar los pardmetros de nlgun‘oys -'t.ib?)s :ti.e
combustibles. ) ’

" En’la: tabla: 1l podemos comparar los rangos en. que varian los

_pardmstros’ de disefio en distintos cohstes®.

T HilL,0piiCiE. |



Tabla 1

Tabla comparativa de rangos de funcionamiento.

Pardmetros rango normal rango alto
To_ (X) 2000-3000 3000-5000
c’ (ft/s) 4000-5500 5000-8000
C, 1.3-1.5 1.5-1.6
Is (s8) 200-270 270-400
M., 20-25 8-20
k 1.15-1.25 1.15-1.20




capitulo. 3

quimica del cohete



tidn.

Consideraciones 'parala combus

vA}gunos‘ddéj}bs datos” como temperatura'deircémbusi on, Indice

adiabatico, masa“molecular, etc.  que.. ge neEesitan:‘en las

ecuucioneé, que =1 desarrollaron - anter

2 ‘ftienen
dirficultades para obtenerse por métodoéiiexper mentaléﬁi o ge
requieré una aproximacién antes de probar:un érimér q{ﬁego. -Esto
nos lleva a recurrir a un andlisis quimiéo par§ Eénbontrar una
prfmera aproximacién de esos datos, Conociendo’ la composicién
quimica del propelente y la reaccidn de combustién que se lleva a
cabo, tendremos los elementos para calcular algunos de los
pardmetros que necesitamos.

Para facilitar el cdlculc de estos pardmetros recordaremos
algunas suposiciones que anteriormente se hablan seflalado y que

tendremos en el proceso de combustidn:

- El proceso en la cémara de combustioén sucede a presidn
constante.

- La totalidad de la reaccién de combustioén se produce en. la
cédmara, y en la tobera solo tendremos gases de combustion.

- Los gases de combustién se aproximan a un gas ideal.

~ Proceso adiabdtico
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Introduccion;:

En el proceso de combustién - del propelente hay dos aspectos
que resaltan: La reaccién de : combustién y los gases que resultan

de la transformacién quimica en la combustién.
Reaccién de combustion.

El proceso bdsico de combustién consiste en la reaccidén
quimica de un combustible y un oxidante, que da lugar a  una
liberacién de energia en forma de calor.

Los reactivos originales tienen una transformacién quimica
produciéndose diferentes compuestos, que en nuestro case serdn

una mezcla de gases calientes:

Combustible + Oxidante —-> Gases de combustién

Los gases de combustién

Los gases producto de la reaccidn de combustiédn son una mezcla
de compuestos quimicos, sus propiedades dependen de Ta
composicion de los elementos que forman la mezcla. Para conocer
las propiedades de los gases mnos remitiremos a la teorfa de

mezclas de gases ideales sin reaccidn.



49

Gases de ‘combustién cofic mezcla de gases.

Usando el unalis:s gr vimét 1co que se basa “en 12; masa de - los

componﬂntes d.e la me cl 3 e d f:ne la masa de mezcla como

’m_, . (3'.1a)

La»fr_accioh masa para ‘cada compuesto de la mezcla se define:
. p:i
fm=—2% (3.1b)
By

Para:el andlisis. molar, el numero de moles de 1la mezcla se

define:

n
""§ N; (3.10)

La fraccién molar para cada compuesto es:

y,=%: .14

La masa molar para un componente:

u‘=% (.16
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La masa molar de la mezcla se obtiene:
ml
M=— (3.1f) o bien
Nﬂl
a
M=) ¥iM
] ;; #
la relacién entre la fraccién masa y mol esta dada:
M
vfm,ay,-F" (3.1q)
. n

Para calcular el calor especifico usamos la ley ‘de Gibbs~

Dalton‘

Cp. v_npl £mCp, v, (3.2)

Temperatura de flama adiabdtica.

Partiendo del ,s_upues'lto* ql‘le"lgn: reaccisn q‘l,livn"lica -es-un-proceso’
adiabstico, el ucic e
utiliza para ‘maximo que. se

denomina tempe adiabatica. que serd la temperatura'

que tendremos ustion. ideal.

Usando lbé: pr: “‘ia‘ termodindmica en flujo estap']e‘

para mezclas reactivas:

‘D+WaY (N Ahp) =Y (NAhg)
gc reac
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Como es un proceso isoentrépico
Y NAh =Y NAhy
Ieac go

" Donde

Ab,-Ab,"*hm-bl,.-Ah,ﬂbp-hz, N
h, =Entalpia de formacién
hys=Entalpia del compuesto a 298 K
h.=Entalpia a la temperatura de flama .~
adiabAtica del compuesto. .
h, =Entalpia de cada compuesto del
propelente a la temperatura de

reaccidn.

Y Ny (AhPehy-hagy) =3 Ny (Abf+hp=hags) s (3.4)
Ieac o

Ve esta ecuacién se conocen la temperatura y compuestos
quimicos del propelente o reactivos, también se sabe, por la
reaccion de combustién completa, los componentds de los gases de
combustion, por lo que la dunica incégnita serd hg, para cada
compuesto de los gases de combustién a la temperatura de flama
adiabdtica o de combustidn.

Para llegar’ﬁ-ia sblﬁcion'de la ecuacién se necesita un metodo

Laﬁ_enfaipia%'de“.formacién se. define como, la .entalpia
requerida-para: formar un- compuesto gquimico ‘a-partir de sus
elementos estables ‘" que se encuentran a’l 'atm de presién y a 298
K. SR e .
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iterativo,f' supon;endo un pr1mer valor de Tc que nos perm:te

fE;ivAi&r estimado’de
conservador, este valor suel
que el valér medido.
pueden eliminarse completamente

ademas se forman sustanc:as a ) - ; éombﬁstian

consumen algo de la energiu luberada de la euccmn totul
Adn asi, el valor calculado de la tremperatura de combustién es
util como una estimacién cuando Se carecen de datos  sobre el

combustible.

Flujo misico de los gases de combustién.

Como habiamos mencionado unte‘r:@dmehﬁa “hibrido
se tienen por separado el combustible’
reaccionar producen los. gases

esto, para conocer el flujo:mas

El flujo de oxidante

la reaccisn’de mézclac
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© bien, podemos escribir a la relacisn de mezclade como:

NM,

m= 2
NH,

(3.6a)

El flujo mésico del combustible hibrido se calcula comb:"

m=p A (3.7)

donde Pe=densidad del combiistibls "

Ag=superficie de iq

7=rapide>zv c.le“combust 1

La rapidez de combustién:(‘r)'(’ m.i:}crn,_bla_‘v'ebloc‘idad con la que
avanza la combustién en di‘x‘eécivén:"v;{:ar}xl;el; a la superficie de
quemado y se expresa en cm/s o ibn'/'s‘.‘ ' »

El valor de la rapidez. ‘de combugtién se determina
experimentalmente y - depende del propelente usado y las
condiciones en la cdmara de combustién. Estas condiciones van
d.esde el flujo mésico del oxidante, temperatira de combustisn,

presién de camara etc. Pero en general un combustible hibrido se

aproxima a la funcidn:
r=aGy (3.8)
donde a=constante de temperaturas.

Go=velocidad de masa del oxidante

n=exponente de presion

Go. depende de las condiciones del motor y se define como:
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G=—=2 (3.9)
donde Ap es le area de los puertos donde

el oxigeno atraviesa al |

combustible.

Para el combustible HTPE que ge usa en-el’ cohet

Torep=0.108G3°" - (3010

Estas constantes estdn defm:ldns paru al s:stemu Jnglés por lo
que Go debe estar en 1lb/in2 y r quedard en 1n/s '

De las ecuaciones (3.5) y (3.6) tenemos
Jil,-li),(lhﬂﬂ)
Con (3.7), (3.8) y (3.9)
, m
fgpAga (=5 — e

2
M= [ap,_.tm“—{z-] B (3.11)
AD

y el flujo m&sico de los gases de combustidn:

1
T [apctm“-f%] T3 (1ezm) (3.12)
7

! Datos: obtenidos en un.  motor de prueﬁa‘con 2 -in. de
digmetro. Thiokol corporation, 1989. Sutton. p. 512,



capitulo 4

Cadlculos y disefio de la tobera



Limitacién .del problema: '

Después de hncer unu revzsmn de elementos teéricos que se

neces1tan paza el dlseﬂo d.e la .geometrta cle la tcbera, vamos a

remurcur 105 alcnncea y Ob_‘[ tive ! t pllr el cohete sonda

nivel medioc del mar, que es dond.e se encuentran l.as capas bajas de
la ionésfera, particularmente la cnpa,D

b) También debe llevar una carga utﬂ de 4 kg . consistente en
instrumentos de medicién y equipo de comunicacién.

c} La presidn en la cémara de combustién serd, por necesidades de
digefio, 500 psi. '

ch)’ La relacién entre la masa del propelente Yy la masa vacia del
cohete' debe ser igual a 2.,

d) Se considera que el cohete sigue una trayectoria completamente

.vertical.

geometria ‘de ‘1a tobera vamos a darle mayor
diverg nté‘_q-t_xe a’la parte convergent=, ya
sgfﬁ.tiene un gradiente de presién
or Edén-c’ ';suavg" nos da un buen

roducir -en  la garganta un flujb

. es’ 1a masa del cohete sin cantar la mase del-
propelente La relac:.on de masas igual a 2 est4 propuesta en PUIDE.
Desurrollo del progruma de coheteria, p. S5
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En camh:c, para obtener la geomatria ‘de la secc:on d:vur;ente
necesitumos aduptarnos a- una ser:e da vur1ubles que ufectan ‘al

disefio de la tobera. '

El cohete aondi.; 

Envla.gigﬁra;éVsé'muégﬁrgn!laé partes gue constituyen al cohaﬁé
sond&. LAlmasé vacia dgl‘cohete.'que incluye a la carga atil, es la
m1tid;def ﬁeéo del propélente. Las dimensiones finales del qohéﬁe
se hardn en base a las dimensiones de! combustible requerido p#rgf
cumpliyr los objetivos de disefio. 7

El combustible de HIPB tiene una forma cilindrica y esr
atravesado por tres “"puertos", también cilindricos, donde pasa ei
flujo de oxigeno cuando se realiza la comhustién: son las paradas
interiores del puerto las gque se conocen como Area o supérfic)‘e de
quemade. La 4drea de log puerﬁos es la vsnma de las 4reas
transversales dé cada puerta. (ver figura-9).

La densidad del combustible es de B10 kg/m{

El volumen de combustible lo encontraremes con:

Va' Voax™ Vp_ )

El tiemps de quemado o combustidn:

V..
t:‘,-—"‘:‘r



Figura 8
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Reaccién de combustién.

El combustlhle esta formade por una resina buse que es llamndu
HTPB a la que se uﬁad.e un aglutinante, el HDI. ' E .
El HTPB ‘son las siglas en inglés de Hidroxil;Ténfihg_ged':
Polybutnd:nne (Polibu€udiano de termanacién hidroxilsﬂ? y. éur

férmula quimmu es

. HO~ (CH, -CH=CH~CH,) ,~OH

-En-su-forma simplificada

cllnﬂﬁ'llol

.E1-HDI son las siglas del Hexanodimetil-Disocianato que tiene la
funcién de aglutinar y darle scolidez al combustible. La fdérmula
para el 1,6 HDI es:

CH, NCO
CH-CH,y=CH,~CH, -CH, -CH
CH, NCO

'3
En su forma simplificada
CroHy O N,
La reaccion de combustion para cada mol de HTPB:

CiooHara03+1980; ==~ B2C0,+98CO+136H,0

? Kuo, Fundamentals of solid propellants combustien, p. 20



Y para el HDI

C1oHy 0N, +150, -=+ 10C0,+8H,0+2N0,

La composicién final de los gases de combustién queda:

920, +98C0+144H,0+2N0,

Para calcular ‘la masa molecular de los gases retomamos 1la
formula (3.1f)

Me.=2B.2 kg/kgmol

La constante particular de la mezcla de log gases de combustién
se obtiene de la ecuacidn {(2.1)

R=294.79 J/kgK

La relacién de mezcla para la reaccidén de combustién, usando la
ecuacion (3.6a) ‘

rm=2.56
Temperatura de bombuatién.—_
Con el método para l:'a'l.:\;\iary 1$'te'mpex.~atura de flama ddiabaticu

Yy la reaccién de combushén,,podemos tener una aprowmcc ion = la

temperatura de combust:.én. g
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HTPB® HO no. |o,
M | 2464 18 46 32
(kg/kgmol}
h,” ~1066912 -26417 | -57798 | 8060 |0
kcal/kgmotl

Para Tc=4750 K - N ;
1 (-1066 912)+1‘ (-91373)45} . (kcal) =.92 S—94054+62933)+

98 (-26417+38103)+ 144(~57798+54296)+ 2 (8060+5872L) (kcal)
' —2.054,257=-2,088.722 ‘

La temperatura obtenida resulta mayor a la gue encontramos en la
bibliografia. Como vimos en el capitulo 3 la temperatura de flama
adiabdtica es mayor a la temperatura real a la que sucede la
combustién. Para la temperatura en la que nos basaremos serd la que
se incluye en la tabla 2 que proporciona thiokel corporation,
pionerec en el trabajo con combustibles hibridos.

Para rm=2.56 tendremos una temperatura de combustién:

- Tc=4256.02 K

. 3 Las entalpias de formacidn del HTPB ¥ HDI fueron consultadas
en ohen. Role of blinders in solid propellant combustion., p. 216



Tabla 2

Temperatura, velocidad caructeristlca e Ind:ce ad1abdt1co para

oxigeno 1 iquzdo' HTPB

3.0 4040.61 5639 - |- il
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Igualmente 1a tabla'nos‘hroporcionu'los vnléras de velocidad
caracteristlca e Ind1ce ad:ahdtlco ‘que para la ralacién de masa

que ohtuvxmos seran

¢'=5780.6
k=1.1356" "

- Ecuacidn del movimiento,

Para conocer la altura a la cual llegard el cochete sonda para
una tobera propuesgta, necegitamos de una ecuacisn de movimiento.
Esta ecuacién esta férmada por dos etapas:

a} Etapa impulsada, que es producida por el‘empuje de los gaseé de
combustidén, desde que es encendido el propelente hasta que se
acaba.

b} Etapa inercial. Después de terminads la combustioén el cohete
cegard una trayectoria de tiro vertical.

Para desarrollar las ecuaciones en la parte impulsada tomamos

como volumen de control al cohete sonda




€5 -

d{mv) 3
P-—=l2 = av- vda
z dt oy O :!;p v *sfcp

dyv,
Y. F=-D-w+(p,- ,,,)A,-ch;-mcvgm,(v,— <)

m, e =B-D-W

dt
dv, 1 1
d: .ag"uz [3"5 cb“palnvi -ng,l

Usando el método de Runge Kutta para la solucién de ecuaciones
diferenciales. :
tymty  +AL
VimViatap AL
Bymhyyvi,Ate ZataA t?

(K 43K, 42K, 4K,
o 6

Apr,

2t w KR
pros "—'_3—_

Ki=a(ty s, vy,

Ig-a(tx_1+—;‘-A t, v,_x*%KXAC)
K,:a(t:_t_lh%A t, vi_1+—;'-IgA 3]
K=a(t,  +At, v; , +KAL)

c
m(t) =my~ p—t—i
a

Para desarrollar la ecuacisn, de la etapa inercial se considera

que el cohete 'sigus una trayectoria de tiro vertical.



FEL7S-A4

Donde 1a’ a_cele'racifm debido a la fuerza de 1a gravedad disminuye

con la-altura. .

g-g;(ffﬁh)‘
-G ——)’dh vdv

fv-

2g,R2+2g,RE Ny, -R
e R,
zgnRg"ng(R:‘ oty

)’dh- f vdy

bhy=

Las ecuaciones anteriormente desarrolladas son realizadas por el

programa mostrado en el anexo 1°

Toberas propuestas. Pardmetros Y dimensionas.

Uno de los par&metros.

geometria de la tobera

definen la relacid

* Para bra'lc‘uly.nr el urraste se usa un -, ~.73 que es el vator
‘promedio para- diferentes. tipog. de:cohetes. Nelsen, ‘Matemathical
ana)ysls of a model rocket trayectoxy Part 1: Powered phass. p.
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Para conoc’:er' el d4rea de '15: gqygénta, despeJamos Ag de 153

ecuaci6n (2.29) para‘el sistema de (312).

erj»/‘efl capitulo 2,. se

“la tobera para la

Aquf ‘lo que podemos

ron ‘dadas’

tiempo.de combustién, masa del propelente y. el
para’ el cuerpo del cohete se usan las

1ento ‘para conocer la altura alcanzada para el

ombust:bls propussto. Tendremos un proceso iterativo
hasta alcanzar la ultura gue requerimos. Ver figura 10,
Pardmetros de toberas propuestas

Para reahzar las d.1st1ntﬂs propuestas comenzarsmes. con. un

‘y nbtenemos la longxtud del

d:ametrﬂ ; °.t.ter:\or dnl combust:bl

combusfxble Y. el d1émetr d# los puertos para tennr la cantldad de

combustlble’ necesarln para gm‘ ‘a; los 100 krn d.e altura Este




[ 5 c. po ap |
L ____l__}

[ .
1Volumen del cambustible §D, L%

ta, Ad. mc, mp

Ag, E. ™mgs, vs

altura iotal
Geometria final

Figura 10

alt{dalt disefi

"
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procedimientb .se -hard '.pnra cualtro‘ didmetros. : extéfio‘rés de
combustibles sigu;endo el proceso descnto ‘en la seccmn anterior.

Los resultados se muestran en’ la tabla

Como podemos observar, las d:ferentes _propuestas tienen la misma
velocidad de salida de ‘los gases. _el impulso especifico, la
;eluciOn de &reas y coeficiente de empuje. Esto se debe a que estos
pardmetros dependen de las propiedades del combustible y la presién
de trabajo y en todas las propuestas son las mismas.

De las cuatro propuestas de pardmetros de las toberas tenemos
que seleccionar la que mejor se adapte a los siguientes lineamentos

¥y prioridades:

a) .Menor velocidad para el vuelo impulsado, ya que se trata de
disminuir las pérdidas dabido al arrastre.

b) Mayor altura alcanzada- en la etapa impulsada. Esto permite
aprovechar en la etapa inercial la disminucisn de, las pérdidas
debido al arrastre y a la fuerza de gravedad.

c} Menor cantidad de combustible para el mayor tiempo de quemado,

es decir, el menor flujo mdsico de gases de combustion.

Para.escoger la propuesta utilizaremos el método de matrices de
decisiones con la relacién Nyi/Vews Y €1 flujo mésico, cada variable

tendrd un valor de decisidn de 60 y 40 respectivamenta.



Propuestas de toberas con sus pardmetros

Tabla 3
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Parémetros } Propuesta 1 | Propuesta 2 | Propuesta 3 | Propuestad
D (pulg) 6 7 8 9
d (pulg) 2 2 2.5 3
L (pulg) 44 48 57 65
Ap (pulg’) 9.425 9.425 14,726 21.206
Ag (pulgh) 829.38 904.78 1343 1838
Aq (m’) .00092 .001 .002 .062
dg (cm) 3.431 3.932 4.535 5.024
v, (m/s) 2687 2687 2687 2687
m,, (kg/s) 1.808 2.375 3.16 3.878
E (N) 4859 6383 8492 10420
Is (3) 273.95 273.95 273.95 273.95
r ("/9) . 046 .056 .05 .045
m, (kq) 39.192 65.913 95.725 130,27
Ly (s 21.658 27.729 30.269 33,563
Ma, 2.78 2.78 2.78 2.78
As/Ag 5.915 5.915 5.915 5.915
C, 1.525 1.525 1.525 1.525
Vo (m/3) 1272.73 1241.48 1246.66 1223.82
Ny, (km) 16.409 . 20.383 22.173 24.129
h, (km) 100.753 100.667 103.18 102.29
d, (cm) 8.344 9.563 11.03 12.21
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h/v (60) m,. (40) Total
Propuasta 1 .653 39.18 1 40 79.18
Propuesta 2 .832 49.92 .761 30.44 BO .36
Propusesta 3 .901 54.06 .572 22.88 76.94
Propuesta 4 1 60 .466 18.64 78.64

La propuesta que mejor se adapta a los requerimientos del cohate

sonda es la numeroc 2.

Dimensiones finales de la tobera.’

Habiendo escogido la tobera con los parédmetros més adecuados a
nuestras necegidades, vamos a definir el tipo de tobera que mds nos
conviene, y asi obtener su geometria.

Come vimos en el capitulo 1 existen 4 tipos principales de
toberas: cénica, c'le cumpr.;nu. de tapén y de expansidn-deflexion.

Las dos ultimas toberas las vamos a degechar por gque su
aplicacién principal es a presionss atmosféricas muy bajas o nulas.
En cambio las dog primeras son las que generalmente se usan para

los cohetes sonda,



: 72

Entre la tobera conica y la tobera_de campana escogeremos a la
cénica principalmente por su facilidad de fubrica@ibp, ya qué la
tobera gque proponemos es una primera éproximacién y se necesit;
conocer y dominar la tecnologia .de fabricacidn,&e‘estn,barté del
cohete. Ademés, como veremos a continuacién. la pérdidaﬁ'en este

tipo de toberas son pequefias.

Pérdidas por el semidngulo de dive;geﬁcié.".

Existe una pérdida para la tobera conichQﬂe no se contemplod en
el capitulo 2 y que tiene que ver con la geométrIa de la tobera.
Esta pérdida se conoce como pérdida por el semidngulo de
divergencia.

Esta pérdida se produce ya que los gases de combustién no salen
paralelog hacia 1la atmésfera, sino que tienen una pequefia

inclinacion debido al d4ngulo de salida de la tobera.
Pd=(1--22S088) 51008 (4.1)
Tobera cénica.

El semiingulo de divergencia estdndar para las toberas céﬁicas

es de 15° °.

. * Seifert, Space technology, P 14_y zG._Se_pueden enqont%ur
semiangulos de divergencia entre los 12" y 18°. Hill, Op. City. p.
397 y 405. Sutton, Op. Cit., p. 69. :
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Usando 1& ecuacién 4.1 para.un semxangulo de’ d1vergenc1a de 15°
tendremos una pérd:lda poyr dxvergenc:u de 1.7%.
La dimensién faltante para la parte divergente es la longitud
entre la garganta .-y el ‘drea dé salida, para lo cual usamos los
conceptos basicos de geometria:

d,~d

L
< 2tanise

Para los pardmetros de nuestra tobera:
Ld=10.507 cm.

Como se comenté al inicio de este capitulo, la parte convergente
no representa mayor problema ya que en esta seccion de la tobera
exi;te un gradiente de presion favorable para desarrollar un flujo
subssonico hasta tener en la garganta un Mach igual a 1.

Generalmente el &ngulo de esta parta de la tobera varia de los

30° a los 60 Nosotros escogeremos un &ngulo de 45°
La longitud de la parte convergente se obtiene en forma andloga
a la longitud de la parte divergente pero con la diferencia de que
la longitud va de! inicio de la tobera, es decir del 4rea interior
del cuerpo del cohete hasta la garganta:
d.~d,
2tands®

o™

L,.=6.935 cm.

® Hill, Op. Cit.. p. 410
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Las dimensiones finales de la tobera.seleccionada.se muestrar an

la figura- 11,

Para un tratamiento m&s‘de'tulla"do‘ d cAlculos éstos se

presentan desglosados en el dpéhdice



178,

0000

Flgura 11

Acot mm,

95,6000

105.0700




capitglo‘S

conclusiones



A lo largo deeste trabajo hemos obtenido, en una prlmera fase, .

las ecuac:ones tebrlcas Y par&metros de: tunclonamlento para la

tobera d  aval usando elementos. de la termodin&mxca. 1a mec

de fluidos: y estequlomatria da la combustiOn.

Daapués, en base a las l:m:tac1ones 1mpuestas por Yos ob

Y alcances del cohete sonda qua ‘56 pretende desazrollar def:nxmos‘~~

‘la propuesta de la geometria para una- tobera del tlpo cén

Hasta aqul. se cumplen los alcanc#s del presente trnba;o. pero

i todo esto es un primer paso para el disefio completo de un cohate
sonda. Seguird la fabricacién de un protcotipo de tobera, las
pruebas del combustible, la construccidén de la camara de combustiodn
y del tanque de oxigenc liquido., examinar el comportamiento del
prototipo de tobera en un banco de pruebas, busqueda de materiales
adecuados para la estructura del cohete, etc.

Con todo esto queremos decir gque, aunque el objetivo de esta
tesiz era el disefio de tobefa, continda un proceso en el desarrollo
del cohate sonda que requerira ajustes, adaptaciones y mejoras
conforme se vaya avanzando en el proyecto de coheteria.

Este trabajo trata, en parte, de establecer bases y lineamentos
a los que se pueden recurrir para el disefio de toberas y a los que
se pueden volver para realizar nuevas modificaciones conforme sel
vayan presentando inconvenientes o limitaciones.

Esperamos qﬁe sirva este pequefic esfuerzo, que en conjuntélqon
otyos ‘mids. qus se  estén rzalizando, afiancen el proyecto de
investig&cién y. desarrollo de tecnolog:a en el 4rea espacial que se

quiere: establecer en nuestra universidad.
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ESTA TESIS MO DEBE

SALIR DE 1A

Programa para calcular la altura maxima

Anexo. 1

a la que llaga un cohete

1 CLs

2 G=7.8:RM=3 :VN=0:HN=0: TN=0 VA-O HA*O TA=0:DT=.05
3 RT=A63646000! .

8 FRINT "dame el dlametya (pulg)"~

? INFUT DI .

10 PRINT “dame el EmDuJe "

11 INPUT E

12 PRINT "dame la masa del propelente"
13 INPUT MF

14 PRINT “dame el tiempo de quemadn“
15 INPUT TO

16 C1=1.3/8%.71%(D1%.0234)"2

20 REM ETAFPA IMPULSADA

50 PS=TG/DT

100 PRINT “&£","vec","AlL"

150 REM METODO RUNGE KUTTA

1000 FOR I=1 TOQ FS+1

1002 PRINT TN,VN,HN

1004 TA=TN:VA=VN:HA=HN

1010 TH=TA:VM=VA

1011 GOSUB 2000

1012 K1=A

1014 TM=TA+DT/2:VM=VA+K1%xDT/2
1016 GOSUR 2000

1018 K2=A

1020 VM=VA+K2%XDT/2: TM=TA+DT/2
1022 K3=A

1024 TH=TA+DT:VM=VA+K3*DT
1026 GOSUER 2000

1028 Ka4=A

1050 AFRO= (IK1+2XK2+2XKI+K4) /6
1040 APRP=(IX1+K2+K3) /3

1100 TN=TA+DT

1110 VN=VA+AFROEDT

1120 HN=HALYAXDTH (AFRFEDTR) /2
1200 MEXT

1250 QEM ETAPA INERCIAL

1300

1310 PRINT “ALTURA TOTAL "3HT
1400 FRINT “"otra vex"
1500 INFUT R

152

0 IF Re="S" THEN 1

1525 ENDR

2000 REM PARA ACELERACION
2010 M=1,SFMF-MPXTM/TQ
2020 A= (E~MxG-C1xVM~2) /M
2050 RETURN

BIBLIOTECK

l("YF*FT*3)+(”*E*HN*PT“2J)/((7*E¥RTA2)-(RT*VN‘Z)—(HN*VN“Z))‘RT



anexo 2

Cdlculos de los parédmetros de cada

una de las propuestas



D.:= & pulg

d 1= 2 pulg

ag = 9.244-10

=
1.6387064°10
I N

=

L= 24 pulg

foi 1= 0.00064516
2 . .
wd
Ap = ap
‘4
A = “"d' L np
Ap = 9.425 " 'pulg 2
“AQ = B29:38 o ‘
Soma wpulg 2 e :
a 1=70104 .= (6BY e 029277 1b/pulg 3
Pc Loalrmlie= 2,86 0 el i= 578006
ge [ K 1.1356
; o - Te 1= 425%6.02
. ; o1
; P o1
N L Loon

rmo L S jemy
Ag 1= ¢ fcil N ap Ag )|

gc' Pe e LLARg

-2

fr/s

2.2



€= 4.889:10.
Is = 273.95.""

Tve = 0,014

kg
kg

vkt

AsAg = 5.915
E

CE 3= H
Fec Ag- 6893



D=7 pulg . -5
1.6387064- 10
d =2 pulg L := 48 pulg

Feiii= 0,00064516

Ap
Aq’, . )
P 1= 00292, 1b/pulg 3
rm, += 2,56 1= 5780.6 fr/s
- Ho k1= 1.1356
Te £='4256.02 K

Pc 5= 500 pgi- " o
ac 1= ;2.}79 Ft/s2

vs = ZieB7-10 . mrs

fc2 1= 5BG2.85 ;1= 9.81 m/s2 fea 1= 2.2




Ei= ovs fm o

. 3 . vs
E = 6.383-10 N Ig 1= —
Is = 273,95 s aQ

Vi = 0,023 m3

S 0,056 _pulg/s

me 1=Vt 27740 Cme = 18,515 kg

me: (1 rm). Lmt =T 65.913, kg
tq 1= i tq = 27.729 . s
e FEBUAG .

ASAg = 5.915

14

CE =
Fcr Ag 6890




D :='8 pulg . : -5
) el 1= 16387064 10

d = 2.5 .
LY opulg o np: =3 L = 57 pulg
5t o : fol 1= 0.00064516
wd
Ap 1= T—"np

A 1=id Lripp

Ap = 14.726 . pulg 2.

U Ag =.1,343°10 00 pulg 2 < I
a = .104 . ni=CiaB1 lb/pulg 3 . Lo
Pc 1= 500 psi- : c 1= 5780.6 - Ft/s

gc :=.32.174 Ft/s2 S Km0 1358
R R Tc. 1= 4256,02. K

’_m,: T4 : !-

gerpe | "

‘Ag = 0.002° " m2.

=7294.79 T/kg K

k=1




fcl 1= 6852.85 ' g := 9.81 ‘am/s2 Fc4d

E 1= 'vs Fm

3
£ = B.492-10
Is = 273.95 . 's

VE = 0,033
& 0,085 ‘pulg/s
mc.= 26.889 kg
mt’ = 95.725 kg

Tt =i30.269 s

Tkttt

BT
: .2

12 + (k- 1)Ms .
AsAg = v |

Ms o+ 1.
AsAg = S.915 .

)
CE := CE = 1,529

Pc' Ag* 6893

n

9]

m3



D=9 pultj . : . -
§ fC3 1=71.638706410

d =3 - R .
. pulg . nps= 35 o Ls=-45
2 . . fcl 1= 0. 000b4516
cotwed
Ap 1= - NP

"%t“:‘/s
e

psi’ B
.ge - x= 32 174 Ft/s

rm

Ag 1= o Fci s
oo . gc F'c

Ag = 0.002 @2 .

dg 1= 100
dg = 5,024 em :
Ps 1= 14,7 msi R 4=29a.79 kg




S.915
£
Scag 6897

m/s2

L F 2 0,045

Vvt = 0.045

36.592
130.2468

pulg/s

kg
kg

mn3
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