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Simbología 

a Constante de temperaturas 
A Are o. 

e Velocidad del sonido 
eº Velocidad específica· 

CE Coeficiente 'de .emp~je· 

e, Calor específico a presiqn constante 

C., Calor específico a volumen c.onS~O.nte 

D Arrastre 

E Empuje 

F Fuerza 

fm Fracción masa 
g Gravedad 

g, Gravedad al nivel del mar 

Go Velocidad.· de. masa del oxidante 

h Entalpía 

!, .Impulso especifico 

IT Impulso to ta 1 

k Indice adiabático 

m Masa 
ffi Flujo másico 
M Masa molecular 

Ma Número de Mach 

n Exponente de presión 

N Número de moles 

P Pres ion 

Q Calor 

r Rapidez de combustión 

nn Relación de masas 

R C•:instante pi!irtit:"ul.-,r del gas 

Rt Radio d? la tierra 

R~ Constant~ universa! de los gases 

S Entropln 



4 

t Ti'=mpo 

T Temperatura 
V Velocidad 
V Volumen 

w Peso 

w Tra.bnJo 

y Fra.cción mol 

Densidad 

V Volumen especlfico 

Subíndices 

e CornbuStible •o:~ combustión. 

cv ~onve1'."Q-ente 
d DiVergente 

Final 
fvi Final del vuelo impulsado 

g Garganta 
ge Gases de combustión 

m Mezcla 

o Estado de remanso 

p Puerto 

q Quemado 

8 Salida 



capítulo 1 

introducción 
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Objetivo 

De sarro 11 ar 1 ~ geoz:ne.tr:í a , de una tobera.· para un cohete sonda de 
> > 

aplic~ci,c:ir:ies._c::~ef!tí~,_icas ·qll:e· se usa~á para el eStudio de ras capas 
· .. -·-. ;, 

superiores .. de .:"1a: atril6Bfera ·a una··altur:·a- de l_oo·.km sobre el nivel 

medio del 'mar:. 

Antecedentes 

El proyecto de cohetería a cargo del Programa Universitario de 

Investigación y Desarrollo Espacial CPUIOE) de la UNAM se ha 

trazado como uno de sus objetivos desa~rol~ar un cohete sonda de 

aplicaciones científicas para el estudio de·1ae capas supdrior~~ nP. 

la .atmósf~ra. 

Una de la dificultades a las que nos hemos enfrentado para 

cumplir nuestrqs objetivos· es el resago que se tiene en nues~ro 

país· en materia de coheter:ía# l~:_que_ nos _ob~iga a des~rr:ollar~. o en 

su defecto adaptar. l.aa.·:.t~c~~l09Ías· o d~BPositivo·s de cada una ,de 

las partee que forman :al cohe,t~:~. ,,. -. 

Una de las partes de 1 . c"Ohete·~ qúfi .ti~~~', ~:Uc.1_l0..~ i~~~:r~~-;,cia .es la 
~ :.· · .. ·.,.-, .. - .:·:':>' ·,· . 

tobera. ya que ésta. p-r.odu·~-~<;:~(~·~.f7Ei~-~j~_:f9~~:-:va,-. a ·.mo.ver al -cohete. 

Además de que la geo~e.fr{~'.·~;;:~~~·~f~~¿f.\~~·~:>d~6ne los parám~tros 
indispensables para ~.f:~}~peraciórí,:,~.~L .. :cohete; ·-;:ato· nos obliga a 

desarrollar los e1einerit'óa·:-,~~:¿~~~·~·~-. pa:~~i~poder obtener la geometría 
. ·.:.:r· (,,::: .'>.< " . . '.·:~· 

de la tobera cÍue·. ·109r.e:~ ~i ·,"_-rne:i~·r·.f~néi~na~i_ento; optifnizando e 1 peso 

y combustible --d~.l ,· '~Oh~f·e. ;· 
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Otro aspe·.::to el cua.I· es· im~c.'rt~n_te.JR'3saltar. ~s _que .fa tetnologín 

del propelente hibr:idó ··que ... -se ~-~a 'P~.r·a .. darle i~pul::io al Cohete 
.. . :'. ·. . . 

sonda se ha desarroll.ado_·r:-eci9ntemen.te en E.U~ Y>. que conoi:erlo. y 

adaptarla nos· per~i·t·~.:.a·Jni ~6;~~:> e.i{ pa·;~e ~- -~ l rezago que tenemos en 
: - ' - ·"-· ···' _·,. -- . - . - -· .. _- ,. - ·. . 

.. 
Uso de 1 ~ ... s :_ cohetes' sonda. 

Los cohetes ·sonda se crean a partir_ de )a nec·esidad. de 

investigar la -región de la. atmósfera·.' terrestre· dond~-::no· son 

accesibl eS los globos aerOst.áti_~-º~~- n_( .. J~~ ~~~teú:~~-:s '~r~i·f{Citiles·.-
Los glob~s aerostáticos_ se 0 ui:~ia~;-_·p~~a ~-·~!'.:,_~~~~dÚ~·-_·4~ .. ~á~:· pa~i:eS 

bajas de la· a tmó!'.Jf era.·:.·< tr.op~~'.i:~-~~::)~ .. /~~~.(f ~'.~'6_:~-~--~~·a l.-:'.!.:- ~-~:~:c;>,s/~~-~~~-t:"oe 
tienen e 1 -inco~verl/en·t'~ d~-.-~ ~~:.:P:~~l~~:;~~~~~&~~':·~~~.}~~~-·:\~)~d~:·.\ 6·~ :-.~·3:. ~m 
de a 1 tura sobre .)~ /s~P~.i:~.i ~): ~'.:_'.-re-~~~~"t~-~ ', .- ~~ '~_d_~~-d~Jj ~ ~;,~~h~-~-~á_d : de'l 

aire· eS. tó:n:·.bÓ:j·a·.·qU:e.:'rio;· pUi!dé~-:BOBtSne·r .:a ~-1 ~-S-~_globqs~.-:~:.::'.·~.,::~·-.. 
- .- .:>~·:'é:· · ....... -r. -:·-~h·. ;_ · · ·-~-'- .. "'-'~· ____ . .__ ••• '' -

ut; ~~z:: i:::::~r:r~~,f ~~f ;1·i~11{::gi~:::sal~t:~::;~:;r~~~)~tx~~a. :: . 
encuent·ra~~;~~r~~~:·m~'flóB':'dfi ~ i~-~.:kin::de ·"a'í·~·~~~--~~.-:::~-~ ; · · ·:~,,~'.~.-.-;~.:-~~\ ~- 1 ·-~ • 

;•.-::»- <:,-: .~.:/··: '?:i ;,~;. ;' . -

En \;,, '~~~~ ''c;,~~~~:~ric;i d~' '~;f ~~ ; l,(J~: 4 ~ \ >'.:'.,2;.~9::···~~i'F~~;:. a.i tur,a . se 
encue11trari.:~1~6. ;-,;~p.aS,'. •.. ~up~,ri~;:es: .·deÍ"lai'ñiesó~f~ra. ;y·, t~s·' capas 
inf~~io1:e;;· .d·e-~·r~··.io~ósfe~~·.:,y;:de·· :l:~{f~~~~-~:;:¡:~;~~~}~·~·~:~-~-~~,{ú~-i-~~ e~ta 
reg ion se·. r~~~-j ~e.,·--~~-, ~t ~-~·i~~-~-·:_:·~·.¿·~'.--:~6~~~-~-~/;-~~~~·i~~~~~~._,.~:~:.:<>:''~··: .. 

_ .... \.';' :·1.; '•. -

·un tenomeno que·~ h·acé".ú1~1bfén :-" ñe·c~-s·a:;:ró·-~utitlz~i-:·: á ·. i·6s 'Cohetes 

sonda e~ que la· .e i~~ós~e.~~'.::" a·~-~~~~:.;:,·.~Q"~o~:~-"b~~~~~i~,:·· _p·ar~~- ~-na . parte 
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importante de las radiofrecuencias, lo que limita la inve"';tigac'i.ón 

desde la superfi~ie terrestre·-a ~a ion6sfén1. P•:ir medlo de ondas d~ 

radio. 

En la zon~ ~n la· que. acJ,:úan los cOh'=tes sondo. se real i:::an 

investigaciones para conocer .las. propiedades f ieicas y químicas de 

esta part_e de la- atmÓStera - y explicar la gran variedad de los 

fenómenos que ahí. se proc:\ucen. .Estos fenómenos v~n desde los 

eléctricos. y magn_éti_cos. ios_ vientos a grandes altui·as hasta las 

emisiones-ópticas :de·~ra:.:termósfero; _a.si -como el estudio de los 

rayos ultravioleta; :.de'.::i'os. miCr"omet~ 1:>rit6s, el proceso de 
----, .·,,,,. 

ionización -de· 10:~: ~~º~~~~~~!=-'?~ de' -la ionósfera, etc. 
·;<.· 

.: ·:::; ::':::~:· 

Párte~· ·\1~'._:·~~ -:~~6h~:t~··. ~:cihtf-~ :~:.··~.: 
",•e,'~/:.::·. '\·:·/.: 

'.;!-
>'.~:'·· ·: 

Et· cohe.te. -·~:~~:~·~·: guárc;IO: .:·mucho ::·~~·~1:~~~.ci·~· ~_.--.i~~- _ ·de~.s.6:- ti-Pos._· de 

coh_eteú3 :·i.ít.~·~-i.~~d~~~~.~·~\/6_;~~~~:/~~~Í:.~·~~C:·:~.<?.n~~>- ~·:··.~·~~~-~··. ·p,~·~. É!j~~~io los. 

vehículos." po_rt-~~1~~~~ de· ···sat~Tí·t~~·""O-,. "1C)s "·~i;~1'le~c:· ·_To-dos estos 

proyectiles cuen-ta~·/· en· ;.~f.;;~~~ 1~~-~qú~~~t·¡·_ca,, con· l"a~· sigu.ienta~ 
partes: 

-Cuerpo. 

-Sistema de propulsi~~· 

-Sistema de estabilización. 

-C~rga Ut i l . 
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El cuerpo del cohete es 1 a estructw:a cilíndrica que cent iene a 

los demás elementos que forman al proyccti 1. En su interior estd.n 

alojados el sistema de propulsión y la carga útil. y en el 

exterior. genera !mente. el sistema de estabilización. La parte 

superior del cuerpo del cohete termina .en una p~nta o "nariz'~. lo 

que permite reducir el arrastre producido por el- aire. 

Un cohete .puede estar formado por un6· o_ más -c~~r:~~s·.:,a._._l? .qÚe 

también se le conoce como.etapas. 

El. sistem~- ·de propulsión. consiste:·_en. Un'·~6tCJi .. /~~:~·:·~-~~~-:~~~·;-~~a ·'e 1. 
- - . . . -- - - . ---- - ¡·-- ··-- -•+ -·-· - . --

empuje que se reqll~ ª? ·. ~~~ª .· ª?\ª~~;'~· lJ·f~jt~~ J?.,~lr~;i,~~~l~f s~ .•.·. , . 

produce por -la re~cci<?n.d~_:.t?o~u1'.3tió0".,-t<:\~.·.p17_op~~-~en~~~·1.q~t~icos-'y que·: 

al reaccionar-: 1 ibér'a'ri · úna'.'.9-reln · .. caíitidad.':de~/g~s~~):·:;~~-~-táS.iPre'siones 
.•., ,.,, .· .. , --,.-'"·'·· -- ,_,_, ......... , ... , ... :_, ·'-·.·--·-···· ·_, .. , ·. . 

y : temper·a t~~~~·-·q·~~.· _S'.~i-~n·:·~.t~~~~~T~~,~ ~~~~~- -~-~~~·~,~. ;·1': .. :·~p-~~',:_ye·_l_ ~~ Ídad·~ la. 

·- . 
o para G'e·~~ra lrrien"te. Se utilizan aletas 

--,,·:- -··.·· 
• ·.•.,;x 

estabilizadOras er\". el exte'ri.~r. del cuerpo. aunque t~mbién existen 

mecanismos de· to~er·as móviles q~e le dan la estabilidad y la 

dirección deseada af prOyecti_l. 

La carga útil es el espacio en el cohete donde están los 

dispositivos e instrumentos que se requieren para la misión del 

proyectil. En un co~e~e.sonda la carga útil sería el instrumental 

para los experimentos atmosféricos. los sistemas de transmisión y 

recepción de datos. paracaidas, etc. 
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Tipos de motores. 

Como se mencionó arites! ~~ sistema· .de propüls,ión es el que da el 

empuje al cohete ·mediante ta ·reaéc.ión de combustión de los 

prope lent~s. '~u:i~-;(cos .;~ :~:~9-~·~}:~:s·~a:d'b_~:~·~ i~-~-~'o· -~!"!-···_e~ _·qll~ se encuentran 
los propel'ent~~ .¡c;_ .. -·Que·_-:d~fúLE!-~:'.0:·.•_í'~'~ ;_di~tir\to~· tip'o.s d~ motOres de 

propulsión. EstoB:··se. d·i~~2~-{_~~~~ ~~-~-_-Jfq·~~~c?~_. --,~¿·l-ido.s :e h1bridos. 

En este tipo de motor e~ propele:nte se e~'cuentra ·en estado 

líquido dentro de recipie~tes a pr~sión. Existen dos sistemas de 

propelentes liquides: El monopropelente y el bipi·opelent_e. 

Los monopropelentes líquidos contienen en una sola sustancia el 

oxidante y el comb~stible que son los elementos necesarios para su 

combustión, en este caso el propelente es conservado ·en un solo 

depósito (fi~. l). Los b~propelentes estan formad~s por un oxidante 

y un combustible ~n estado liquido. contenidos cada uño en tanques 

separados (fig. 2)'. Estos componentes son mezclados en la cámara de 

combustión. En la c6mara de combustión se presentan.los Procesos de 

atomización, mezclado, ignición y combustión del propelente 

líquido. 

La combustión produce gQ.ses que salen a .ti·avés dé la tobera a 

velocidades supersónicas. 



'------------'-"'\ 
~: ' !~ 
( ¡ e'''·'' "' º''º''"'·" 1 : 1 1 
/". ... - j .... -...~ 

----------// -''°""º 
\ To.nque ~e ·:';-{ld·:,nte ) 

e Prop~l'2n-té 

FIG.2 

)=9 C•••r•. d< '.o.nuo11on 1 JíJ 
Tobero. 

1 
1 
1 

'--------'--------~:_,_rcr_ .. i __________________ I 
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Algunos ejemplos de ·p_rope.lentes 1 :íquidos son oxígeno líquido, . - ' . . . 

peróxido de hidrógeno·;_ ácÍdo_.nftr.iCo·. ·:tetrÓxido de nitrogeno-tOdos 

estos como i:>Xida~~-e. :~~-~!E(.~:~~4~t:Í~ie·~- '.~s~~os ~on hidr~geno: 1 :Cqui<'.lo '. 
. :· . ·-.·," .. 

hidr.azina. ··ate: · 

. . .· . 

Motor de p~op~ie~:~e sólido; 

. . ·.. -. -.;.~ . .::~ - .- ~ 

El.-fun~ion~~~:~nto·.::.·de ,Un motor _de propelente sólido es mll.s 
- - .·.'.·:. 

sencil.lo:.QUe ·su .. ·s'imi_l"ar )íquido puesto que el propelente sólido 

forrrii0 ~p~i~t,-A·\]~--· Ú1 :C:_i"irn~ri:t donde se real iza la combustión. lo que 
.'.' .: .. --7: ·. 

evita los ·siStemaei dec preeiurización. almacenamiento y al imeritación 

que se tien6n·:: en ·;ios: .i:notol-es de prope lente líquido. 

Los comp~·~~rt~~~···ª~~ncial es_ de un motor dé propelen~-~ ·só·~ id0-So~ 
el .gi-0.r?':d~~. ~:~~:~~e\~i:ir~, el igOitor, el .inhib·i~Oi: _-Y.-_,.,1_~ ·.t.?berO. 

Cfig.3) ··T .· : .· .· .. ··' .. _.':.:.°/':·· 

:~,~~[!~~~if ~i1it~f l~f~f ~~~~~~i:ifJ~:f i~::~;: . 
E 

1 
- ~ ~ry:~T t:~t.~~;-~'.f ~-~2%~~~~~~~~i~~~~r~i~A~.Jl~;~f :1~;~l~~~;~'.~~~1~~t~g'.-~~J~~;. f J:~.~~\~-~;~·~:~ ·_: · -

::::::~:c;: 1~1{Jff~·f M~~~~.cr¡~1it~ :~&.~HY\J.",'~C-º!·~~t:~( .. :e.'~~ por.·.·•una 
El·. ¡~hibi~-~~'.{~~~:Wt~~~N~~~1f~~~~~i~-~i;~f ·• ~~' c~nibü~Úble .• 

ap 1 i ca efi ta·--~-~~:~?~-~-~ ·~-~ª-~~-~·:-~,~-~!: .. ~.'._~~ .. 1. ~~.óP~ í ~ri"t'e·.- e~·-·_-1-~s :.-.~ ug~re"S. __ ctonde 

se req-~ie~~ '. J;~~~~·~~~-:-~~·¡):~~~i-~t~';":·~ ·'. 
Los gases ·~-e ·._·{~-~;~b~h·~-~:~·¡:~-~ :"_~~·~:~n Por _la tObera··dando ·empuje al 

cohete. 



. l~nitor 

,~ ,•; 

:f# 
,, 
1? 

;:~ 
,, 

•'!' ·Grano 

1; 

~ ., 
;·~ 
,~ 

:~ 

~i 
;,; 

~ Aletas 
\f. 

Tobera 

Conexión del igni tor 

Figura 3 



14 

Los propelantes usados. en aslo.·ti.po. de moloret:1- Pueden ser de 
·-··. - ·-·-· 

doble usualmente Coilt-ie.rierl ·· . ni troé:e 1 ul Osa y los . . ' ·.. . . 

pro pe 1 entes . complles.~os -~ 

plástico'·de blindaje. 

que '?ºn'tierian· Cr:{stal'es·· 'oxi4antes y un 

Motor de.,propelente h.:íbridC?· •. ,.· 

los _dos 

·:_y·-. ·~tY.o: en 

f~~~ \~qu;rl• y el 

'·/·.o~-

] (\á .;:riguientes 

al -~\~~~Eli~n-- y a baja 
,::!'!,:;:.-·:-' .•:-.--.. _:·:,.·,;-__ ,:..' 

te_~=~~;~;~!::~(~i~~~ ~'.-~;i~~~~i~{~~;~~¿~~i-~~?;;'.~~~~~~~·;~~f:~·-:- ~-:: :.~ ~~~ · ·\-. ·.: " 
b)- Un~:.siStema·;de .. _~.pr:esur.ización.-que,_pe~ite- ~~~-t~:n-er: al ta:nq'ue 

-_.·_ .. ___ :.,.:.;~_:;~:-~;>f /~::}·,{: ;Y(·.JX'.-:'.'.oi~~---~:: ~·/·'-<- ·. -_,;~_\ ... :··:;_'_ ~.::_:: ·: r- ·,, : 

del oxi1dante_:a,:u11:a{.pres.i~n·:d~t~rminada·~ · ,._ ' .. '.;:.:.'_- ·.,.·: .·. -' ... -· 

el Un ,-~i-~:t:~~~~~;:~:~i}~~"f.··i~~-fÓ·n· -q:u~·-_:1.nc.lu;e, _,u~: ~-~~eé.~or_ ~,~e· ~toffiiza 
. ·~· ,; ,'.- ;·~ .. ·,; ~ ::~~, ;~ - .~ 

a·f a'Xidá~t-S-::y-.:·i:í·n·a··: V.61.vu·1a ·p~ra ·:cont·ro1ar 'el':.{1Uj·o .-d·e · oxidante; 
.~ ... ";"-· ·;; .. -: -·~-_, ...... - ......... ~"··· '·--:.:¡,::··:.~·-···'•-'• ... , -·-

ch) Un c'OÍnbUstible _'_én- -.fonna --·d_e ci l'ir:idi-:·o._ h4_eCc:{ ~:;',t·r:a:Vés -'_de.l cual 

pasa e 1 :._.~~i~~Ot·~~~-,-.. ~~-~ ros :-~u~_l.~e. ·a~--'. p;·O~ú·~-~:,:_\'~ :-26~~-st_i~_n. 
d} Fina.l~en·t_e" la ·t·~·bera. do.nde s_a i·e_n. tO~ .g~_s.e~;· ci.e .'combust. H ..... 



El cohete sonda ,en .el que·.se··basa· el presente ,trabajo, funciona 

con un prope,iente ·hÍ~rido. E~ ·~s.6 .de- ~~~t~ :P,~opele~·i¡· -~~s· reporta 

algun~s vent<1jas,'r~spec~~" los otr~s d~/3 tipo; de ~ot~~:, 
La part~ ·combus"t ibl·~-,: -. ,~~ ~::.:_~uy:·_;:;~SegUrd:·~·-~;/:_yO:·. º.que~- ~·t'iene 

posibi 1 idades de explOs'ión •'.dúrañt~,~~,·su~: ~~i;~;i\:i~~'{ó~;·:-· a·t~~cenaje ·u 
. ··'.- .. " .. ·:-.. ::,- "'~_.~':Y~':-::_:("' « - :.¡_, 

operación. iA .. :~--3;~~~::~' :i· 
- Está formado por sist.~m~~·~~~-~- á;1-"irii~·n·ta~-i·ón' :Y- ~~~·a·uri·~·~c·ió~·- ~-ucho 
más sencillos que en:· lo~·:·~ofbi·~~~ -~~.}i·~~~-~--~~~~t·~ (iqú~~~-- -~_-:·~-Or lo . __ ,.,. 

tanto resul ta.n máá · eC·bnÓrÍiicO~:.~·;:·:.,~,< ~:--- -~~;. 

- Tienen mayor ilnPuls~·:;:~·-~~;:¿·~~l~:-~6) --~~~Péct:o. 
\~;i;·: /',~: .. :·'?.}:"; v.~·;. 

~~.)~:.-.:; ~-/:-:):-'·-'-"' :· ... ,. . , 

- Tienen la f lexibi l. ~Í:i-~.~'-~!4.(:'.:ap~g~r:.: .. ~~~Ídtimente.: .-IQ 

sólidos. 
·-_,.,.-

... _ .. , 
:: -.·.· 

COñibü~·t;i_ón y 

vo 1ver1 a a re ini c~ar,·~ .. -.,.~ <·;:/>'· · ·.::;::·:\;.·~: ~:<··, ~· · - >.-'.::~:(:~·-·.~.(.~·:_,.:·_.':=,: _:,'_:_:-_'. . . ':",;!,: ; ,,•. : 

die::ª:~ e: i:~r:e•4~ü~~ii~i·t~0~JJi!~~~~~!j~;Jr~1;~j~~;¡::c::i:~ºtendc. 
anteriormente. · ,:· ··.: :;~:~)\· ~:(,/'¡·¡,'-! / :Jt::·:'::.~.',< ··:,,., .. 

0~00 ::.::::·';:~:t;~[!~i~i~~~i~é;;:' ::~;:::º':: 
hidrógeno. etc. ·)'.'':.cqm.,,.~_:·,CC?.~Ustib_~e_;.s~lido:el,más utilizado es el 

HTPB aunque tambi,é~_-se· ~sari -:~1.·rc;~·-~'..:~::_-:e:~ ... ~_BA_A' 

1 Las sjglos usadas corresponden o HTPB: hidroxil t~rminated 
polybutadiane. CTPB: carboxy'• terminated polybutadíane. PBAA: 
polybutadiane ocrylic acid polymer. IRFNA: inhibited red fuming 
nitric a.cid. 



S1St~m-a de presur-ización 

Tanque.'de oxidante. liquido 

Sist~rna .de alimeritación 

Combustible sólido . 

Cámara de combustión 

Tobera 

Figura 4 
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Función de 1~ tobera. 

Como habíamos descrito. ant.eriO~eni:.e. los gases producto de lb 

combustión. del p~Ópelente' s;on a~e-ie~~·dos en la tob~t .. ~ has+.a tener 

velocidades super'sónicas a la:: salida. Son e'stos gases a a 1 tas 
·-.·--· -.-: _ .. _;· ' 

velocidades los ,que .. Pi.--odu~e'n·:ei"e.mp~Je que da el movimiento al 

cohete. 

La tobera usada· . ~n ·e i · motor de_l" cohete sonda eS ·1.J.· 11 amada. 

tobe!'ª· De ··Lavai" ··q_ue '. ~or1Eii'Ste :·.en ·una sección conve,rgen_te. otrl'l 
'· . --. 

divergent~ .. y ··un~ :_._p~.'r:tt?·::que une. ·a estas dos secciones.· l t"aniad·a. 

garganta. 
-. :, _-, 

En ·la .f igu~~'.,;~ ·~~!d:emf ~ :~"-~:e:~~· q,u,: , ~:~.:,~;;~:~d\~cht~\~ª. la 
tobei-a. cOnVe~g~n~e._:-~ i~'i:i~ :' -~º1:1.~:~-~17-~ ·,.c~~:'-:.1. ~(:· .. ~~~~f.~ ~'dé_'>.~-?.~~.'~ ~~·ñ :.Y_ es' 

por.' . ahÍ •••. do~~~, ••. i~g~f E~! ;;,~{i;i.>gi~·e·~-~;~~~~{~f~'~if.9:i~S's.f~~~;~~ de' 
co~u~-~ ió~:._Y :'~-~·ª_:·~:~:'.~;,~-~·~~~~~~-·~·la -~:~~-~.:~.~i~~:d~~.,;.,~U~6.,6~.:i~~'. ·::·.~:::-~·~.p--~·~·ª· :_~· i · 
fluido· p~~~-.~~~?¡'~,~~e}e~,Y~_;':t.~i.~e;~nt_-~_~e-::_~.·,•_·_·:_._:_,·u·9.:_:nu.'.~f{~i,;•j;~o¡¡~~@i,''.{~~'.;;if~~~~/d~ ' · ¡ á 

tObera :y:.: en::.d.Orid
0

8 -~-=~";;~:·:;· _. .. '~~~~\p~-~1(:~rañfló,n'i-~'o :-:-;:~Ert,'·r~:-_ p·~rte· 
di ~erg e~-~-~:·~·~ .. ~.\~,;~;-~ ~ie:~ ac·e ier~ci_ón··, .. f i_ña i ~A~: ·~·~~.:~:~~-~~ ~.,~-~ .c~f!lhus·t ión 

y- que -saren--·a·:ün~~~v~·iá-~:~.é~~i~:~~~~:~·';~~-~~ic.a=~· ·-_·: ". -·:~-! 

Ti pos de tobera 

Existen cuatro. formas o geometi~ias de toberas que se definen 

generei lmente en_. la· parte divergente: 



Co.l"lo.ro. de Toloera 
coMbustion 

1 
· ~ 

----~- 1 

Mo.=1 

1 1 

-:------J 
1 
1 
1 
1 
1 
! 
1 ,,--
1 / 

1 / : / 
j/ -------7 

/ 1 
- ,, 1 

_,,..,/ 1 --
Suloson;co Supersonlco 

FIG.5 
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Tobera cónica. 

Este tipo de tobera. es. de lás rliás Usadas d"ebido·.a la· simpleza de 

su ·diseflO. y ··a .ia· faci l fd~d de. s~· td~ri_~aC'.~~n··;-···-

La pared·recta·de· !~_sección di~~r~~~te~:·f.~rma ~n senii.6.ngulo que 

generalmente fluctúa entre los 12 y··1a• (figura.:-6af. 

Tobera de· campana. 

La tobera de forma de campana tiene un ángulo ·d9 expansión 

grande (30-60ª) inmediatamente después de lá gar:ganta .Y, est'e ·:6ngU.lo 

diBJninuye. gradualmente hasta tener un ángulo de sal ida.· de ·unOs -2 a 

6". 

La tobera de campana tiene relativamente md.s eficiencia.::que la 

tobera cónica debido a: 

1) Las pérdidas globales s~n menores yd que· la~ o~d~s _d_e c!toiiu~- de 

expansión producidas por el aume-nto súbito en el ángulo :después de 

la garg.,,nta. se anulan con .ondas de choque de ··compreSión·.que 

resultan de la disminución de la .curva de cóntorno ."de.;'1"a tobera. 

2) Las pérdidas por el ángulo de diverge"iicia son:menores. -
. :·.·.;.,-' ' 

Pero la desventaja de este tiPo d13- tober~ ·es l~ ;dit'~.cultad· que 

presenta para -la fabri~ación de su con~or~o· (figura .6b). 



a) Cónica b) Campana 

[]::> 
e) de tapón ch) Expansión-deflexión 

Figura 6 
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Tobe1-a d~ tapón. 

Esta tobe~e;.tien~ la sección de l~.ga~gant~-e.n forma anula~ Y.U~ 

~uerpo ce.n~.ra,l :· i:.~s.:, g.~se_s_)1~~·~·~ -·.~~ .. Ja,~ ·g:~~g~~\a .. ;_y __ s'e: ~XP~_nd~n en 

dirección. aXfal <:_La. expansión, del, flujo-~ª-· 19s_·._g~~-~-~ 'd_~ combustión 

está i·irriit_~cta ·por --{a·. ·presi·¿n·-· ~~b_i·e~-te- · 1-'~~~1> P'6~-- un· ,i-adO'·_,_:y et 

co~torno ·d.~1 cuerpo central por._ el: otrO ·c·~~¡g~~a~-~~~> .. 
Tienen la ventaja de que son s~stanc_i~ ~~~nt~ m6s ·~orta~ -que las 

toberas conicas y de campana 

Tobera de expansión y deflexión. 

Muy parecida en su funcionamiento a la tobera de tapón. También 

est·a tiene un cuerpo centr_al después de su garganta anular {figura 

6d). 

Las dos anteriores toberas tienen el inconveniente que son más 

complejas en su construcción y ea m6.s difícil de enfriar que lae 

dos primeras toberas. 



capítulo 2 

fundamentos teóricos 
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Introducción. 

Para·realizar el diseffo·de la tobera del cohete sond~ se harán 

consideraciories y suposiciones tanto para la tobera como para el 

fluido de trabajo •. de manera que obtengamos los par4metrc .. s de una 

tobera "ideal'~. Como se ver6. adelante. la tobera "ideal" resulta 

una bue,na aproximación· al funcionamiento de la tobera "rea·l ,; . 

Los gases que son producto de la reacción qu:ímica-: de la 

combustión son .nuestr:o fluido de trabajo. Estos gases se compc•rtan 

como un· fluí.do· .cOmpt-ea.ible y se considera que obedecen las leyes de 

un gaá ·ideal.'· 

El fllljo de lOs· gases .es de· régi~en Pennanef1:te y su expansión es 

uniforme. Los efectos de .transición al inicio y al final de la 

combustión del propele~te son de. pSqueffa·duración. por lo que son 

despreciables. 

Se supondrá que el .fluidO sigue ··u~· proceso .isoentrópico ya que 

no se considera la. t~ari·~f·~~·~·~¿{¡~::~~::;·-~ai.Or. en·_. ·las ·paredes de la 
; . . ,~ ' ·: ·;~. "; ''. 

tobera y que no existe':fr:iCCi60)ent.-re."el ra.·s· y :e1. fluido. Además los 

efectos de capa lí~i7ci!:~f&i~f,;;~!:~tºi~~;e,s'.•y no hay ondas de choque 
en el flujo. ·"""··' .·'<'.: .. ·.!¡\;:;://' "',;' 

Todo lo ari~~.r.~_·or: .!)~i.~i.~·~:~~{~~-~/.~,~.:~~elocfdad. presión. temperatura 

y densidad se~~r~~).i_~~~·~~-:~~~~~~~~~~'·:~~~(;.C~ón ·-~~anSversal de la tobera. 

También se. tiené'.-'1a·:coilS"idél--O:éiói-t·dE! qu.e.én la cámara de combus:tión 

se alc~nz~··' e.1 <·9~~-¿~i:fÚlri~ .-. t.érmico y químic'o de los gases de 
...... 

combust·i"ón·a-"~~~·:p~~~ión ~onstañte y que su composición qu:ítriica no 

cambia en .1 a ~obei:-'a .. 
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Con las ant'-- ... (lres suposiciones el proceso en el motor del 

cohete seguir& en un diagrama T-s: 

.. 
CD © 

·S 
. ~ :.-:;:-j( .. ~ .. ;::·:,;' ,·:<:'.::·-' . 

Los considerociones que adoptamos. p~rnlij:.fü'.~~X:J.ft.füJ.~.~º~'.'1~.i~~es 
relativamente simples que rigen el comport1:1rili.0.rito:.:ctOl:~fl.Úid9 en· i"ci; 

tobera. No obstante debemos. re cal car ~Ú~ ':;~ij¡~&~''i!~~i~~~:(:ifi~·~º se 
tienen algunas pérdidas. las más importan.tes~a~~~~~n.;'.: ~'- .i 

:: ·~:: ::::::::i:::s t::n::e:::::0d:e1:: 1 ~füi!~~.-~~~l~?-itf to: e d:% 
operación en lo.' cámara 'de combustión ~:reducen ·--~n-·'.~ün'. 5%·~·er valor 

estimado. 

3) Existen reacciones químicas en la tobera, lo que altera las 

propiedades de los gases de combustión y lo. temperatura. esto 

ocasiona pérdidas no may?res dl 0.5% 

4) La capa límite reduce la velocidad de salida entre un 0.5 a 1.5% 

5) L.:ts pérdidas. por fricción _en las paredes de la tobera son 

dif1ciles de de~enÍlinar pero generalmente son muy pequenas. 

1 La pérdidas· senaladas se encontraron en Sutton, Rocket 
propulsion e lement.s. p. 72-73. Hi 11. Mechanics and thermodynamics of propulsion; p. 407-409. Bro.gg. Rocket engines. p. 91, 108. 
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Los efectos combinados de estas pérdidas en el funcionamiento de 

un cohete reSul tan pequef'ias .. p("')l" 1 \1 (i11t""t fm~rt~n ser despr6ciadds ., De 

cualquier manera. al reo.} izar_ las_.pr:uebas expei:-imentales al_. rilotor 

se le pueden hacer algunos ·ajustes' para ·su óptimo funcionamiento·. 

Flujo compresible. 

Para que un flujo pu~~a-· ser:· considerado compresíbte deb~ .de 

tener variaciones a~l--eciábiS·s ~-n-:-_ aU-~densidad al vo.riar. la presión 

en alg(m pu~té>, .dei -P~·~:~~·::\;:~-~~\:f;~u~~~ .. ~tra forma de Considéi-ar 

compresible a un- ,·f·¡-~i-d6 ;·:e~:::=~~-~-rid~·· el flujo 'tiene vefocidades 
-:··-.-:: ·:·· ;-·-.,.- .-

mayores a 0.3 Mach. -Los·;·gaSeS-·_prOdllct~ de la combu~tión ·en el 

cohete cumplen por lo que los 

consideraremos como un flujo compresible. 

La relación de los cambios entre presión. densidad y también de 

temperatura estdn definidos mediante una ecuación de estado. que 

para un gas ideal es: 

P.pRT (2 .1) donde R• ~ 

Aunque ·en realidad ningún gas se comporta exactamente como un 

gas ideal. la diferencia es relativamente pequena para la mayoría· 

de los gases. y es_ta diferencia eS aún más pequef1a_ si el fluido 

esta sobrecalentado. como .eti' el caSo de los gases de combustión. 

Aparte de la ecuación de· estado pára un gas ideal éxisten otras 

tres ecuaciones que rigen. e 1 'co~po_rtam"ie_nto del flujo compresible. 
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Estas ecuociones son: 

a! Ecuacion d.e continuidad o ·:-on=-=-~·vacior: ':\€- masa. 

En su forma diferencial se e:.:presa para un ~lujo compresible 

El!+vpv-o (2.2al 
dt: 

La forma integrodiferencial 

b) Ecuación de cantidad de movimiento 

En su forma.diferencial para un flujo compres.ible. sin 

considerar .esfuerzos .·viscosos ni fuerzas de cuerpo2
• 

p [~+..Vv] •-VP (2. 3a) 
dt 

del modo integrodiferencial 

:EF- :e: f p'Vdv+ f pv<Vñ> dA <2. 3bl 
W 6C 

i.·) J::cl.!-acion de consei·vación de la en-=rgía 

(2.3b) 

ªSe desprecian los esfuer::i:·s viscosos yo. .que t·~n-:mos un flujo 
turbulento. es decir un número., de Reynolds grande. 
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Para un~ substancia simple compresible~ la conservación ·cte 

energía la podemos escribir: 

Tdsot:lh-udP (2. 4bl 

Tds•du+PdV (2.4c) 

Relaciones de los calores específicos en un gas ideal. 

En la termodinámica el calor específico a volumen constante se 

define como: 

au 1 CV- BT v 

La energía ínter.na para un gas ideal 

(2.5) 

El cala·r .esp'ec~fico. ~ presión constante 

La entalpía para un gas ideal 

(2.6) 

De la definición de entalpía 

dh=du+.E!E. (2. 7) 
p 



Sustituyendo C 2. 1 l • C 2. 5) y . C 2, 6 l en C 2. 7 J tenemos 

Si el :índice ad.iab6.t.ico k esta definido 

(2.9) 

Sustituyendo (2.9) en (2.8) tendremos 

Velocidad del sonido 

cp • ..M_ (2-lOa) 
k-1 

cv.. k1:_1 c2-1ob> 
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La velocidad a al que vl~jan las ondae sonoras en un fluido es 

un 'par6.me"tro muy importante en un flujo compresible y se define 

como la velocidad de propagación de una. onda de presión de 

intensidad infinitesimal en un medio respecto a un marco de 

referencia fijo. La velocidad del sonido se representa con una 

letra e.· 

Usando la ecuación de continuidad (2.2a) y considerando régimen 

permanente y unidireccional. con el volumen de control que se 

muestra: 

P•llP ,-
1 

~V-AV 1 

pt4f 

ve ..., 
IP 
1 ,v ~ 
: p 

,_ -' 
ond! Je pmra'n 



~·VpV"'D 

pdv+vdp=O si ll'=C 

pdv+cdp•O (2 .11) 

Con la ecuación de cantidad de movimiento (2.3~l 

pvdv=-dP si V"C 

pcdv=-dP 

Susti~uyendo en (2.11) tenemos: 

(2.12) 
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La velocidad de propagación del sonido esta relacionada con los 

cambios de presión y·densidad de la onda. 

Como las on~~s de so'ni_dO pr'?ducen ·cambios- ·in.fúl'it~·~im~·res ··de 

presión y de ns id ad , se:.pu~de ~on~ ide~~.r:" co~o -~_ry·_._ p~~~~~o .. ~~v~,~~ib 1 e_-~

adem6s que .1C _trariSr"t.er·enCía'.-de:· ca1or·:::es:_:.·deSPréCid-b1e_:-- ·.es decir· 
¡·_::,,--'. 

adiabática·. ,. T.e_r1?~:~1W9-~Jif._::~F~~-~·~::; :/~--~~~~~~?iP~~-~-~~:::' 

Con las ecudé:i'oileS· c2·~·41J" ·y _-C·>, en un 'flujo isoentrópico: 
:;.,-.·;'.:·: 

··-·· du·~~l>du 
'db=vdP 

sUstituyerido en (2.5) y (2.6) respectivamente e igualando . 

.!!2.+k du •O 
p V 

Integrando y resolviendo 
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Derivando P y süsti tuyendo .en ( 2; 12 ¡ 

Con la ecuación ·de :gas ideal C 2 .1) finalmente obtenemos la 

velocidad· del·.- s6'1.id_a:·-a las condic~ones -locales. 

C•,/Kli't (2 .13) 

Número de Mach. 

El número de Mcch
3 

es un pard.metro odimensional_ que relaciona 

la velocidad del flujo con la velocidad local del sonido: 

Ma•.J!. 
e 

(2.14) 

Cuando un flujo tiene M<l se le considera un fluj6 subsónico. 

Para. M=l se llama flujo transónico y para flujos con M>i.se-.conoce 

como supersónico. 

Relaciones del número de Mach en el estado de remanso. 

Para describir el está.do de un f-lujo compresible es muy útil 

tener _un estado ·de referencia. Este estado que llamaremos de 

remanso esta caracterizado porque tiene una velocidad cer•:i. 

2 Propuesto en 1870 por el· clentifico oustriaco Ernest Mach. 
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Las propiedades en el estado: _de remanso·.son ,las que· tiene el 
' ' 

flujo al reducir·· su·· ve·racidact~cteScte sUs:·cOrid{Ciorles· Iocaié.S. hosta 

la velocidad 
··' •' ..... 

e.ero >en· ... · un· _-p-~oceso.·· is.Oent~Óp,Í.có. ·. es<'dEt.cir. Sln' 

rozamiento y sin- :~ra~Sfe~~hci'~-:: cte·--'~ai~r.·;· P~~-~: conocer las 

propiedades ·de ·re~dri~o: se ·-·n~c~~~i't-~·-:~d~m6-~:~d~ -~-;-~--~,~~~:-~-~~-d.~~--~ otras. 

dos propieda-des termodfn6~-i-ca~:··~ntensivas _e ill~-~:~e~d~en_tes~ 
De la ecuación de C?!ltin.uÍdad C 2 .2b) para rég.imen b-o~st,ante y 

unidir.eccional :' 

o~ igual manera para la ecuación de movimiento. 

-vdv= dP 
p 

- dv' =,Eg 
2 p 

sl p•(_L)j 
cte 

a 1"° 1 -J dtr' •cte "f P ·-,¡dP 
.. 2 p 

r •Ctl9 j_}s_p~ ((Po)~ -lJ 
2 k-l p 

Sustituyendo la cte. despejando las presiones y en términos del 

número de ma~h. obtendremos: 



C1:in las rela.cion€>S· para un gas fdeal 

'(2.l6b) 

:· ... ,.-' ·:',-:·; :.<· 1 

b.. 1i+liMa2 J ,T-1: c2. i6c) 
p· >'2:::::···'/;''' 

.·.:, __ :·.>~-/:.: .;;· :-· '.'~·i;'. __ :,:-•'• 
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- ; . :!'.~'.: 

LO impo~tant~-.-cie~;:l~~ ~'~'c·i'.l~~j·~~~~·l;~~·f1-~~i6fSs .es,·que conociendo ~l 
número de _M~ch. \O~~\ .~-~~~~·;·;~~i~!~~~: ::~J~:;.::~:~··;.f~id~". 66~~resible se pued¿ 

conoci:!r la 0 re)·aéiÓÍ\ - ,~·~h~t·~~~;·:f~~·~·e; ··~:~;~~~-ie'd~~es de· . remanso y las 
., '•"·-!.·-·,,.·· 

pro pi edades." lOé~.l~~~:.~~-:~ e~~~~·pu~~'.6.·~ ~·:: 

Efectos de )Os. cambios· de area de la tobera en un. fluido 

compresible. -

Para conocer los efectos que produce una tobera convergente-

div~rgente en la velocidad de un fluido compresible tomamos la 

ecuación de continuidad (2.15). la derivamos respecto a x. y 

agrupamos: 

~+..!!Y.+...Ee...~o (2.11) 
Adx vdx pdx 

La ecuación de conservación de movimiento la sustituimos en 

(2.12} Y. acomodamos: 



Sustituyendo en (2.17) y despejando 
.· . .EY-~--1- (2.18) 

V A·Maª-l 

. ·-. ·. ,• 
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Las consecUen-cia~ .. ~e· -~sta .. e.~}lac~~n para, 10: p0:1~~e. convergente de 

la tober_a de: '1..a·~-~1· s~ri:•' .. 
. . 

Si -se tiene: ~:~n .. _:_-~-i-~~-:~. '-_;¿&~·-~~¡~;¿_-; .. )es· .. d·~~ir> Ma<_1 .y .. -con .la 
. - .,,·¡ 

reducción. en .el ·_ti.r:ea·:, e ;.-d.A<O-·: 1_.·.PÍ--ódUC'e·· \in; ~~e~t¿_:'en··-1a'.:~e10C:idad 

del fluido. P~i-~ ~n '((ijj'o~:-~~P.e~~-~é~-~~:~: t ~~·;{::(\ ::~·~'..~(i~:~~~. ~i~nl'.inu~-ión. 

en :: :::::i:::i.is{s ·s~ us>.;~a;a ;.:a;pi~~~-i~Lrgente de l~ •• toben 
•: '•; 1(·:.'>: ;~.;:.;.,;..'-;' ._:,>-~ :-::~· -:.:·. 

D'laval. . . . .. . . :~-!:;:.:: ·-.·--
·:~;::_:.,'. ,_·:.:.~; ·r':, .'.''"- ':.\·· \ .. ·, ·.· ' : • . ' 

_; .. , -·-~·/:\ .:.- .' __ :,.-

Para Un.,.· aumen~-o~;_.en ··.~fj'.-'(6.~r=~~ ,. {\ :_~iiP·~'j ·:··;-~.-_.~:~~:i·en~~-. ~~- :~lujo 
subeónica· :< ·:-M:a):i .. '.;_ Í '.~~·¿:¡J~1'.~J~~i-~'/~~~;:~~~~~~¿dió~.~;-~Ji;_·\~·· yelocidad del 

e "" ;"l•_:;_¡-'"··o·., ·i(-_·· .• , • _ •·'.>~,.. 

fluido.·_ '.En.': ~~·is·;~ ·~.;p~ra{Ú~)}·rtijd; .'auper·a-~n-íC0.-· 1~ velocidad -del 

tiuid~ :~~~nt:·i.>~ ., ... f:_-,:~· ·',i:~::~(: l.-.• ~-~r!~ .. >·.-·· '··:->>.-.:::::?:· ;. 

éornb ~{,h~~~~J~~~r~&f&i~:i~~~~l':la t;~~~r; o:•Java1 tendremos un 
. f l~jo··su?a.~~i~~-~-.": ~-ry,:J.~:,;p~,~~-~:·.-.~~~.v~-~geñt~ .. y ·0:n ~ lu~o a~per!:!6nico en 

la p~·rt~-_·:d·iv~rg~~i~-~.'.--d~::".·i'.;"_:~~~~~;~ / ·io: -~U.e ·permite que la ve loci~ad 
·~-.. ::-.'· 

del . f 1u'j~: ql..\~:_.'_"recO"r~·~._~1a::_.t~~er~·:.alcance valores supersónicos. Es 

imP·or.ta~·te::~e-.S-~1;~~!'.~~~e -~º,la· gargant'~_de la tobera debe exiStir un· 

flujq t-~a·nsóri·ib"c;;'_"_:( _''Má=i· } . que pe1·mit.a mantener el aumento de la 

ve loci·1~~- i?~:_.:_-:¿,_ · -~~~~~-- ~-Í.Vergente de la tobe1~a. 
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Relaciones isoentr~picas en la garganta. 

Si se· toma como· referéricia la gargan.ta de la t,ob¿o1~a pc.demc1s 

realizar algunas modificac:i'ones,en·nuestras.·ecuaciones ya·que en la .. 
garganta ten~mos: ·Ma~·{ 

Pa!~lt la _ecuaCión ~:r2~:-1.6a)_:~.ª~ -~a,~O:rgant~··: 

Al dividir la anterior. ecuación entre ('2 .16a) ·tendremos 

.L=[ .lc+l 3-k (2.19a) 
P¡r 2+(k+1)Ma 2 

De igual manera para las demás variables isoentrópicds . 

. ..I.=c k+1 l 
Tu 2+(k-l)Ma2 

(2.19b) 

.J!....¡ k+l ¡-A (2.19c) 
P., 2+(k-l)Ma 2 

Las anteriores ecuaciones nos permiten referir los parametros 

P,T,p respecto a la garganta de la tobera. 
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Re !ación de ar'eas, 

Una· de ·1'as.,variables más usddas en el diseNo-de üna tobera es la 

nos permite 

definir _ei. ~·e.~fil:.·.~-~ 'úi·-·tobera conforme al número de Mach. Para ., ' '.. ·.-, 
obtenel".' _esta, f-él'aCiOii utilizamos la ecuación de continuidad: 

~-~ 
Av pNa.{KRT 

~ • ...!...&e~>~ 
AvHB.P T 

Como es un proceso isoentrópico. la presión total y la 

temperatura total son iguales a lo largo de la tobera. entonces 

usamos las relaciones isoentrópicas para la garganta. 

~ • ..1:...¡ 2+(k-l)Na 2 ¡ .{;!,¡ 
Av Na k+l 

(2.20) 

En la figura 7 se observa la v~riación de P. T. p y A r"especto 

a las cond1ciones de la garganta. al .varHlY el núinero.de Mach. 

Para ponSr la relaCiói:t. ?e· .. áreo.s· -·resPecto a. l·a' relación de 

presiones. despejamos Ma de la ecúa_cióri· (2 .. 16d) y .la 'sustituimos en 

(2. 20)' 



4 
Figur~~a~7 ____ _ 

3 

Ma 
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(2.21) 

Donde Pe es la presión de la cá.mara de combus.tión y que 

consideramo~ como lo. de remanso. 

·Empuje.· 

El empuje que_ ;irripµlsa.:·.a ÜJ'.I ~ohet~ es la.- fu-e:r~a ··de rea.c~ión· 

produC¡~a·· -~or·:.·~~-- ~-~~¡:!'~·~:,:~e·, gases a. al_tas· ve_locidd_des· ·Y: por· las 

fuerzd~ --~e: ~~~~~·i·~·~ -:_:e~t~tica que actúan en el interior ·Y exterior· 

del· á.re~. tÍ-ansVersal e"rí ia salida de la tobera. 

En la tobera tenemos: 

Pe i;:. 
As 

Patm 
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Considerando un flújo estable .;-n la salida di:: la tobera en lo 

ecuacion de cantidad de movimiento: 

:EF= aªt:f pv.dV+A.(P.-P • .,.) 

,E=mv,+A,{P.-P • .,.l (2.22) 

La anterior ecuacion está formada po1· di:•= componE-ntes: 

a} El momento de empUJ8. 

b} El empuje debido a la presión. 

Si logramos que la presión de salida iguale a Ja presión 

atmosférica local. entonces la ecuación (2.22) se simplifica, 

quedando solo la componente de momento de 6mpuje: 

.ir=iñv. <2.23) 

El estado cuando Ps=Patm se le conoce como condición.de máxima 

expansión. ·. . .. ·, - ,' 

Para· toe .. c_á_ié~(ós de la t·.;bera. ·de nU.éat'ro. ~;~h·~-b{·_so-~d~---~amos a 

: ' ·,.-'. "'• ., .'' ; .... ~ ~: . ,'·:' . - ·. ; ': . .- '. . . . .. " .. -." ·. . '. 
debido- a .la··.pr~~ió~·: ás:: p~queño· Y: g~'ne~a i~.e~·~·.e ._est~ ·.po1: ciEtb~jo de t 

. . . . ; ·~ " .. .. .·;. ' 
10 % del· m6ménto ;dé· 



39 

Flujo másico en la tobera 

.. 

tobera·. lo .1:1al'.'em0s con las condicioneS de la· garganta y~ debido a 

que .tenem~a: un flujo permanente. los resultados en la ga.rganta 

serdn iguales en toda la tobera. 

El flujo masico en la garganta, 

mtt•P,,A,vg. 

m,=P,,AJi.,fl<R:'1'; 

Para las condiciones de remanso 

Sustituyendo p de (2.1). 

Como las condicione~, de remanso son las de la c~mara de 

combustión en el motor del cohete. 

ñi: P,,A, k(-2-) * (2.24) 
,/RT";, k+l 
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Velocidad de salida. 

Para conocer la velocidad en un punto x de la tobera 

consideraf!do la ecuación de conservación de energía entre dos 

puntos. 

© 0 

h -h = vJCz-v,:2 
e " 2 

Como en lo cámara de ~omhustión la velocidad es nula. 

v,.•{2<$(t0 -t,.) 

v,.•~ 2 ~ (T0 -T,.) 

Sustituyendo Tx de la ecuación (2.15) 
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Ecuación de velocidad del flujo a la salida de la tobera. 

(2.25) 

Para obtener e.l empuje en 'Í:.érminos -. isoenti--oPicos· sustituimos las 

ecuaciones <?.24) y (2.25) en la ecua~ión de empuje. lo que nos da: 

2.kª (-2-) ~[l.- ( p") •;
1 

J + (P.-P "') (2, 26) 
.k-l .k+l P 0 • 

Para la condición de óptima expansión. 

2.k
2 

(-2-) ~ [l-( P,) ~] (2.27) 
.lc-1. .k+l P0 

Como podemos observar. estas ecuaciones quedan en términos de la 

geometría de la tobera {áreas) y de las presiones. que pueden ser 

medidos. 
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Impulso total y específico. 

El funcionamiento de un cohete está limitado por la cantidad d~ 

tJ.n:tpeient.e.que pueda llevar. por lo que el empuje por sl solo no es 

una .va1~iable que nos aporte mucho información para poder. equip.!lrar 

el comPortamiento del propelente de un cohete.c·on.otros. En cambio. 

si tenemos u.na variable que nos involucre el empuje del cohete~ el 

tiempo de quemado y el peso del propelente podremos conocer y 

comparar a diferentes motores. 

El impulso total (It) es la fuerza de empuje del cohete 

2integrada sobre el tiempo de quemado del propelente . 

• x.·fEde 
o 

Si consideramos un empuje constante y flujo perm~nente. 

El impulso especifico es el impulso total por unidad de peso de 

propelente. 

I ~ I, • w (2.28) 

De esta ecuación podemos obtener otras combinaciones: 

I :.!!!!. • w (2 .28a) 

z.-~ (2.2Bb) 

I = B • l&.1. (2.2Bc) 



43 

Velocidad característica. 

Esta es otra variable· :_que, ,se ·_aplica para comparar el 

funcionamiento de dif8rent~s. dise{n~·e :d·e· m·o~OreS de cohetes y mid:e 

la efectividad con la que :·la ~e:acciÓ~ __ química se realiza en· la 

cámara de combustión. 

La ·velocidad caracter!st.Í.ca>~_-St~·:-~:~~~~-~-~nt~~a·_ por e"'· y se definé 

por: 

·c·~Pc{'v (2.29) 
m 

Si sustituimos m de la 'ecuación (2.24) 

En esta ecuación observamos que la velocidad característica 

depende principalmente de l.:is propiedades del propelente. las 

cuales determinan la temperatura de cámara y el peso molecular de 

los gases de combustión. 
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Coeficiente de empuje. 

Cuando se real izan experimentos en un banco de pruebas es 

relativamente fácil 'medir· el empuje. la presión en la cámara de 

combustión.y eL áiea de la 9arganta en la tobera. Estos parámetros 

los podemos relacionar por medio de un coeficiente que llamaremos 

coeficiente de ·empuje. 

(2.30) 

El coeficiente de empuje determina la relación da empuje debido 

a la expansión de los gases de combustión en la tobera en función 

con el empuje que produce la presión de cámara sobre l~ garganta de 

la tobera. 

·podemos relacionar el coeficiente de empuje con la velocidad 

característica deepejándol~ de la ecuación (2.29) 

(2.30a) 

Los valores típicos del coeficiente de empuje pueden ~ariar de 

O.B hasta 1.9. 

En tabla 1 podemos observar los parámetros de algunos '.tipos ·de 

combustibles. 

En la· tabla 1 podemos comparar los rangos en que varían los 

. pard.m~tros: de düréno en distintos cohetes~. 

'HfU. Op. Cit.·. p. 361. 
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Tabla l 

Tabla comparativa de rangos de funcionamiento. 

Parámetros ranao norma 1 ranao alto 

To (K' 2000-3000 3000-5000 

e e ft/s) 4000-5500 5000-0000 

C- 1.3-1.5 1.5-1.6 

Is (S) 200-270 270-400 

M 20-25 B-20 

k 1.15-1.25 1.15-1.20 



capítulo 3 

química del cohete 
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ConsideracioneS _·pa)'"a· ~a combustión. 

Algunos de i'os datos como te~peratura de combus"tión. fndice 

adiabático', masa molecular. etc. que s~, n~'f~~'~-~~~- en las 

ecuaciones que se desarrollaron ant~·ri~~me·nte·; t"ienen 

dificultades para obtenerse por métodos o se 

requiere una aproximación antes de probar. un primer. d_iseno. Esto 

nos lleva a recurrir a un análisis quimico para encontrar una 

primera aproximación de esos datos. Conociendo la composición 

qu1mica del propelente y la reacción de combustión que se lleva a 

cabo. tendremos los elementos para calcular algunos de los 

parámetros que necesitamos. 

Para facilitar el calculo de estos parámetros recordaremos 

algunas suposiciones que anteriormente se hab1an seffalado y que 

tendremos en el proceso de combustión: 

- El proceso en la cámara de combustión sucede a presión 

constante. 

- La totalidad de la reacción de combustión se produce en la 

cámara. y en la tobera solo tendremos gases de combustión. 

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

- Proceso adiabático 
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Introducción~ 

En el proceso de combustión del propelente hay dos aspectos 

que resaltan: La reacción de combustión y los gases que resultan 

de. la transformación quimica en la combustión. 

Reacción de combustión. 

El proceso básico de combustión consiste en la reacción 

química de un combustible y un oxidante. que da lugar a una 

liberación de energía en forma de calor. 

Los reactivos originales tienen una transformación química 

produciéndose diferentes compuestos. que en nuestro caso serán 

una mezcla de gases calientes: 

Combustible + Oxidante --> Gases de combustión 

Los gases de combustión 

Los gases producto de la reacción de combustión son una mezcla 

de compuestos químicos. sus propiedades dependen de la 

composición de los elementos que forman la mezcla. Para conocer 

las propiedades de los gases nos remitiremos a la teoria de 

mezclas d~ gases ideales sin reacción. 



Gases de· combustión coffio ~ezcla.d~ gases. 

Usando el 

componentes 

análisis gl-0.'viméti-"ico que se basa 

de ra meiC1a·;·:_:·se define la masa· de 

m,,•'f m1 (3 .1a) 
1:t 
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en la mas..:l de leas 

mezcla como: 

La· fracción maSa para cada compuesto de la mezcla se define: 

. m 
fm1=-.l. (3 .1b) 

m,. 

Para el an6lisis molar, el número de moles de la mezcla se 

define: 

" N.• l"' N1 (3. le) 
1:! 

La fracción molar para cada compuesto es: 

(3.1dl 

La masa molar para un componente: 
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La masa molar de la mezcla se obtien~: 

M 
m., 

.. =-
N., 

(3 .lf) o bien 

la relación entre la fracción masa y mol esta dada: 

Para calcular el calor específico usarnos la ley de Gibbs-

Oalton 

Temperatura de flama adiab6tica. 

Partiendo del s_upue.s.to que_· la-reacción química. es- un prOceso 

adiab6tico, el , total"> del" .·co.1:.:,r. ·.:·producido' en :la. reacción se 

utiliza para ei~V~r-, la ,,,~einP,era:EUra··- ha.Sta uri· máximo .. q~e- se 

denomina tempe~·~f uii·,:d·~:~.'~ i ~ma: -~-d~ ~·b·a ti~~ ; -~ue_ s_era 1 a . temperatura· 
;_ '::,; ··_., ' •• : ~- :' ••• ·~ • > : 

que tenctrenio~~ e·ry-;ii\í~iitl'.'"a: _COmbust:ión. id.ea!. 

Usando la. p~-Íi~l~·~·a ~:¡~y- d8 la termodinámica en flujo estable 

para mezclas reactivas: 

Q+W•E (N,Ah,.,) - E (N,Ah,.,) 
ge rea e 
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Como es un proceso isoentrópico 

Donde 

AbT"Ah; .. b,,,-h,, 1 ·'1h/+hp-h,,. 

h, =Entalpía de formaciod 

h,,.=Entalpía del compuesto a 298 K 

hrc=Entalpía a la temperatura de flama 

adia:bática del compuesto. 

h,~Entalpia de cada compuesto del 

propelente a la temperatura de 

reacción. 

E N1(Ah/+b,.-h,,.)1•EN1('1h/+h,.-'"h,,.l1 (3.4) 
rNC gc: 

ue esta ecuación se conocen la temperatura y compuestos 

químicos del propelente o reactivos. también se sabe. por la 

reacción de combustión completa. los componentés cte los gases de 

combustión. por lo que la (mica incógnita será hTo para cada 

compuesto de los gases de combustión a la temperatura de flama 

adiabática o de combusti~n. 

Para llegar a ·la solución de ·1a ecuación se necesita un metodo 

~ La .entalpía'- de formación se define como la entalpia 
requerida p~ra - formar un,· compuesto qu:imico a partir de sus 
e lementO's. es.t6bles que s'e encuentran a 1 atm de presión y a 298 
K. 
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iterativo, suponiendo. u.n. primer valo1· de Te. que nos permite 
·. : ' 

hallar· los: Valore~· de· .ent'a1p:cá· para· cada comp1.:1est? y -co~~~l~-~~. con 

la en.talpia debido ·a·--·j~S- :::;~·;·~~-.~~b~-.-:.-, :~_:: ~·· 
El valor . esti·~~d~· .·de:_'_ ¡·~''.~~:-~t~~~'.~:~.;~--~~ -~~·~{ COmbú'~f~¿~ : .. es,, .. algo 

. -, .. ,. ' - .. :.:::: .. ~ -~- ' . 

:::s::v::::~ ::::d:~ 
1 
::t:u::e~:t~~º11:t¿~;:{:~,~,i111~\i~~~d~•a~~: l::y:: 

pueden eliminarse completa~en·~e>·:-: ~;;~~:·~O~~-stt~·n.,:~:-~~~~-~~s··· :~~·~m-pl-~t~ y 

además se forman sustancias· a P~~t·l:';i~.'-~~7-.;-f~_~'.-}:~~~es_· ?e combllstlón 
... :,""· ... -- :.,,,:· .. _: _____ - - . 

por las al tas temperaturas. esta-s redccfOi-les·:··s~n· .e-ndoténniCas y 

consumen algo de la energta 1 iberada de la r·eacción _total. 

Aún asi, el valor calculado de la temperatura de combustión es 

útil como una estimación cuando se carecen ·de datos sobre el 

combustible. 

Flujo másico de los gases de combustión. 

Como habíamos mencionado 

se tienen por separado el 

ante~~onnente~_en un·cohete híbrido combustible·. y el ox¡/.:~te, que al. 
reaccionar producen los 

.... :.-··.-·'. _::'""·.,_,.: :.-:-- ·.·:· 

esto. para conocer el fl_uj~>':_.~á-~.~--~-?;~~~it.;~.-~~-:· g~-ª~-~ de.·é.ombustión: 

:;::-··;· 
El flujo de oxidant~:Y.;- ~i:.-d;; doniliústibi'é yinculados por 

· .. ', ::.'~-::· . ; .. :· ·.. . 

r~~rDó (3.6) 
. . .':f!a ... 



o ~ien. podemos escribir a la relación de mezclado como: 

rm= N,)!. (3 • 6a) 
N,)!a 

El- flujo másico del combustible híbrido se calcula como: 

donde Pc=densidad del conibuetible 

Aq=supe·rf.icie ~e .:q~~~.ido 

r=rapide.z deJ c·?~'u·s't:~·~D 
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La rapidez de combustión Cr>" ·indic~:ia·.velocidad con la que 

avanza la combustión en dirección ·paral~la a la superficie de 

quemado y se expresa en cm/e o in/a·. 

valor de la rapidez de combuat i ón se determina 

experimentalmente y depende del propelente usado y las 

condiciones en la cámara de combustión. Estas condiciones van 

desde el flujo másico del oxidante. temperattlra de combustión. 

presión de cámara etc. Pero en general un combustible híbrido se 

aproxima a la función: 

(3.8) 

donde a=constante de temperaturas. 

Go=velocidad de masa del oxidante 

n=exponente de presión 

Go depende de las condiciones del motor y se define como: 



(3 .9) 

donde Ap es le área de los puertos donde 

el oxigeno atraviesa al 

combustible. 

Paro. el combustible HTPB' que se usa en el c_ohet5' sonda: 
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Estas constantes están definidas pará él sistema inglés por lo 

que Go debe estar en Jb/in2 y r quedar4 en in/s 

De las ecuaciones (3.5) y (3.6) tenemos 

Con (3. 7), (3.8) y (3. 9) 

y el flujo m4sico de los gases de combustión: 

iz, =[ap.,rm•~] 1:• (l+rm) 
ge A: (3.12) 

2 Datos obt~nidos en un motor de prueba con 2 in. de 
diámetro. Thiokol corporation, 

0

1989. Sutton. p·. 512. 



capítulo 4 
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Limitación del problema. 

Despu~s de:· h~·7er uri"a rcevi-S.{6.n<d.e'.:~.os: e,lement.os· teóricos que se 

necesitan·· para·: el. dia~f'io de ·1a"'.geo~etf.Ía .... de l .. a--:tobera.- vamos a 

remarcar los al canees _:Y ob.j_et iV?~ :;q~~·~.:~~~~ ._ -~·':l'llP:i ir el cohete sonda 

y que º'?.ª servir6.n para -1 it~li:~"n:/: ~~~~:~~~;(p~~b.i~~·a . 
. r 

a) El cohete sonda debe ls.tcanzar-:'Utiá<aituÍ'"a .de 100 km sobre el 

nivel medio del mar. que es dond~ se ·-Snct.iéntran tas capas bajas de 

la ionosfera. particularmente la capa'_ o. 
b) También debe llevar una carga útil de 4 kg . consistente en 

instrumentos de medición y equipo de comunicación. 

e} La presión en la cámara de combustión s~r~. por necesidades de 

dieeflo, 500 psi. 

chl° La relación entre la masa del propelente y la masa vacía del 

cohete' debe ser igual a 2 .. 

d) Se considera que el cohete sigue una trayectoria completamente 

vertical. 

Para -·diséf\a~. '1~·,'· ~~~n\et~'Íá <de la tobera vamos a darle mayor 

imp~r.~~~c-.i_..ª.: . .'~:>:)}~~·'.p:.~rt~.'.~,_~~.~~.~.g·é~té :;~e a la parte convergente. ya 

~::::•t;}rf i~l,_º_,_·_~. __ ._,_1~~,~~2 :~:· ·:~::::::: ~::7:: 
tráÍ'l~óf1·~~~:.:: :·'.\~::·~:,.~~'.t;' :~;~~ ~, .. ~:-

... ~.>;:-

Ma~a .'~·~-~·~~·::'e'~· la masa del cohete sin contar la mas~ del· 
propelen:te .- La-. t-e1aci'ón de masas igual a 2 est.i propuesta en PUIDE. 
Desarrollo:·.del· p'rOgrama de coheteria. p. 5 
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En cambio. pdra obtener la Q-eometría ·de la sección dive:rgente 

necesi t~mos,. adaptarnos O. una serie de val-iables que afectan al 

disefto de la.tobera. 

Ei cohete sonda. 

En la ~igura:S se mue~tr~n las partes que constituyen al cohet~ 

sonda. La masa vacía del cohete. que incluye a la carga ütil. es la 

mitad.del peso del propelente. Las dimensiones finales del cohete 

se har6n en base a las dimensiones del combustible requerido para 

cumplir los objetivos de dise~o. 

El combustible de HTPB tiene una fonna cilíndrica y es 

atravesado por tres 11 puertos". también cilíndricos. donde pasa el 

flujo de oxígeno cuando se.realiza la combustión; son las paredes 

interiores del puerto las que se conocen como ~rea o superficie de 

quemado. La 6rea de los puertos es la anma de las 6reas 

transversal es de cada puertc•. (ver figura 9) . 

La densidad del combustible es de 810 kg/m
3

• 

El volumen de combust~ble lo encontraremos con: 

El tiemp•:• de quemado o combustión: 

t-~ 
q Aqr 



Figuro. 8 
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Reacción de combustión. 

El combustible esta formado por una resina base qlle es J l"ama'da 

HTPB a la.que se. af'iade un aglutinante. el HDI. 

El HTPB .son las siglas en inglés de Hidroxil-Tenninated 

Polybut.adia_ne (Polibutadiano de tennanación hidroxiloª) y su 

fórmula- química e_s:· 

En su forma simplificada 

.El HOI son las siglas del Hexanodimeti 1-Disocianato que tiene la 

función de aglutinar y darle solidez al combustible. La fórmula 

para el 1.6 HDI es: 

CH, NCO 
CH-CH,-CH,-CH,.-CH,-CH 

CH, NCO 

En su forma simplificada 

La reacciOn de combustión para cada mol de HTPB: 

2 Kuo. Fundamentals of salid propellants combustion. p. 20 



Y para el HDI 

La composición final de los gases de corr~ustión queda: 

92C02 +98C0+144H20+2N02 

Para calcular la masa molecular de los gases retomamos la 

fónnula ( 3·. lf) 

M,.=28. 2 kg/kgmol 

La constante particular de la mezcla de los gases de combustión 

se obtiene de la ecuación (2.1) 

R=294.79 J/kgK 

La relación de mezcla para la reacción de combustión. usando la 

ecuación l3.6a) 

rm=2.56 

Temperatura de combustión. 

Con el método p~ra calcu)ar la temperatura de f lam~ adiabática 

y la reacción de comQusti'ón·, podemC?:s tener una aprox1~dcl011 o:1. 1·:1. 

temperatura de combustión. 



IITPB' HDI· CÓa co H,O NO, 
·. 

M 2464 196. 44: 28 18 46 

(kg/kgmol) .. 
h o . -1066912 •987345 :'940.54 -26417 -57798 8060 

kcal/kgmol 

Para Tc=4750 K 

l (-1066 912)+1 (-987345! (kcal) = 92 (-94054+62933)+ 

98 (-26417+38103)+ 144(-57798+54296)+ 2 (8060+58721) (kcal_l 

-2.054.257=-2.088.722 

62 

o, 

32 

o 

La temperatura obtenida resulta mayor a la que encontramos en la 

bibliografía. Como vimos en el cap1tulo 3 la temperatura de flama 

adiabática es mayor a la temperatura real a la que sucede la 

combustión. Para la temperatura en la que nos basaremos será la que 

se incluye en la tabla 2 que proporciona thiokol corporation. 

pionero en el trabajo con combustibles híbridos. 

Para rm=2.56 tendremos una temperatura de combustión: 

Tc=4256.02 K 

3 LO::: ¿i,ntalpio.s de formación del HTPB y HDI fueron consultadas 
en 1~ohen. Role of blinders in s9lid propellant combustion. p. 216 
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Tabla 2 

Temperatura. velocidad característica e índice adiabático para 

oxigeno 1 iquidoi;.IITPB · · 

rm 

l. o 

l. 2 

1.4 

1.6 

1.8 

2.0 

2.2 

2.4 

2.6 

2.8 4135.51 5703 

3.0 4040.61 5639 
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Igualmente la tabla. nos prop9rciona los valores de velocidad 

característica e índice ád:i~bático. que para. la relaclón de masa 

que obtuvimos ~erán: 

,,. =5780. 6 

k=l .1356 

Ecuación del movimiento. 

Para conocer la altura a la cual llegará el cohete sonda para 

una tobera propuesta, necesitamos de una ecuación de movimiento. 

Esta ecuación esta formada por dos etapas: 

a) Etapa impulsada, que es producida por el. empuje de los gases de 

combustión, desde que es encendido el prope lente hasta que se 

acaba. 

b) Etapa inercial. Después de terminada la combustión el cohete 

cegará una trayectoria de tiro vertical. 

Para desarrollar las ecuaciones en la parte impulsada tomamos 

como volumen de control al cohete sonda 



'E F- d(mv) =_E_ J pvdV+ J pvdA 
dt znorll ilt.., se 

E F=-D-W+ (P.-P.tm)A1 -mc ~~e -mcVc=mgCvg-Vc) 

dva m0 dt•B-D-W 

dv. l. l. 
dt•a0 • mª [E-2 C,,Ap.,,.~-m.,g.l 

Usando el método de Runge Kutta para la solución de ecuaciones 

diferenciales. 

t,•t,_1 +At 

v,•v,_1 +~.,Ji t 

h,·h,_1 +v,_1A t+i-a;,.,.A t• 

(JI",. +3J!',+3K, +K,) 
aprO/A= 6 

K,. =a (e,_" v1_,> 

X,•a (c,_1+tA t, v,_1 +%K,.Atl 

K,=a e c,_1 •tA e, v1 _, •tx.A t) 
Ir, •a ( c,_1 +A t, v,_1 +K,A t) 

e m.< t) =mr-m9tf 
" 

Para desarrollar la ecuación, de la etapa inercial se considera 

que el cohete ·sigue una trayectoria de tiro vertical. 



ª""dv dx 
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Donde la: a_celeraci6n debido a la fuerz<l de la gravedad disminuye 

con la-altura.. 

Las ecuaciones anteriormente desarrolladas son realizadas por el 

programa mostrado en el anexo 1" 

Toberas propuestas. Paré.metros y dimensio.11es. 

Uno de los por~met~.o~ :: ~~s <,~~.~?:-~-~~-~~~7."::_P.4r~. él ".'.diséno ~de la 

geometria de la t.~~~~ª.·. ~-~.;.·~/'.:-:~.'f~'~'/~#.\~·-~r.g~t~~~,~.4-, ·p~:e's ·con éSt~ se 

definen la relación cÍe' <1;.::éas;.~i. t~'marÍo y cli;,,ensio'nes de la t'7bera. 

"Pa:ra. ~alcular et' drraste se usa un. ·c 0:::i;.73 que es ei valor 
pr<:>medio para diferentes tipos. de cohetes. Ne ls·on. Mat~mathica 1 
analysís of a model rocket trayecto,-y. Part· 1: Powered phase. p. 
157 
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. ' 
Para conocer el áree. de la gargdnta, despejamos ~·-Ag de la 

-- . : •. -. : .. -. ·A'· .. - .. 1··.- ~ ~_'--. 
A =~ [ap.,rm•..::lL]-¡;=¡; (l+rml (3 .13) 

g!l.Pc · ~ ' · ·· · 

El proced"iril:i"~-nt~;;::~:~fj -uiift~~~-~~~~-- ~~ra·_ ·~a l~~lar. -el área de la 

garganta ·en· ia ·,'t,c;t,~·ra ~~-'.'e·(::-s.iQ~iéOt~:- · 
~ '· -- -i1-'- -:' -, _:_->· .. _, -. ~-~ 

cOn:_~las·:~~e~~t;i_a·~i~~~:i·:·:·que::;~e, -~:~Eu.~.r~ol _larón · en--·e-1 capit~lo 2, se 

encUen·t~ar¡-~; .. ~·{;{~·ri;p~}é-.-~\.y;:>~tr~~'_)p~~4~e·t~os -:de-- la tobera para la 
- . . ' .. -·- - ".,· . ·- ·--' ;: - ,. - ~ '' \« . - . . . " - -

pres~{ó~-~:::de:·.·~--'~;;~-Íi-s'tiófi··,·.-:'d.~/<:·ci-:{S'efi~~ '.'ia·:··re1ación de mezcla y las 
. ,.. .. :.:·.·-:'.'•.:." .' 

1 imú::aci one~: :- de 1 ~-; COhe-t:e-;';q·ú~':.:· f\ierO~ dada·s. Aqu:I lo que podemos 
' · ,· ·. · ' ·, •. .,: O·;;;:·-.: ':·: .:. ·: ': ':.· ,: '•.- _,-,,' _, '.,' • e' .')_~·'.'". ·. .o · • 

variar: es 10~')\?~9'.~.~~~·~~~~~:~:~*-~bústi.ble y el diámetro del cuerpo del 

cohete .. · y; ··:por:·.'.·.ío·.··t~nt·~·;:~~ s~.;_Y~1Um~~.·.· 

'Conº el e,;;puje'/'úe.,;;po de combustión, m"sa del propelente y el 

diáme.tro" ·~Oíl~id.er.aCfo·.-. :Para. - el cuerpo del cohete se usan las 
,, ... ,.:., . . 

a·cuacion~~: d~-,".íiióvi.miento para conocer la altura alcanzada para el 

voluméri de' c~:>J.n~us~ible propuesto. Tendremos un- proceso iterativo 

hasta alc~nzar )a altura que requerimos. Ver figura 10. 

Parámetr.os. fiie toberas propuestas 

Para real izar. las, distintas propuestas come.n=aremc·s con un . ' . . 

diámetrc• e:<tei:-ior d~l. co~bust'ible:~·y optenemos la long1t~d del 

combustibl.e y .-el·. diám~t~~"d.e. l;~s ·Jtie·~-~os para·tener la cantidad de 

combustible nec·esari'~ para i'.legar"a. lós' 100 km de ·altura. Este 



l «·::-. k-. P-c~~·;¡ 
,- 1 -~ 
¡volumen del CL1mbustl~~----~ 

lq, Aq. me, rnp 

Ag, E. mgs, vs 

allura \ola\ lt()all dlsei\ 

Geornetrla final 

Fl~ura 10 
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procedimientO _se hará para cuatro diámetros. exteriores de 

combu~tibles. siguiendo e~ proclaso'de.Scr'~tO en la sección anterior. 

Los resultados se muestran en la ta.bla.3.' 

Como podemos observar. las diferentes propuestas tienen la misma 

velocidad de salida de los ga~es. el impulso específico. la 

relación de áreas y coeficiente de empuje. Esto se debe a que estos 

parámetros dependen de las propieda~es del combustible y la presión 

de trabajo y en todas las propuestas son las mismas. 

De las cuatro propuestas de parámetros 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 debido al arrastre. 

b) Mayor altura alcanzada en la etapa impulsada. Esto permite 

aprovechar en la etapa inercial la disminucil"'ln de. las pérdidas 

debido al arrastre y a la fuerza de gravedad. 

e} Menor cantjdad de combustible para el mayor tiempo de quemado. 

es decir. el menor flujo másico de gases de combustión. 

Para.escoger la propuesta utilizaremos el método de matrices de 

decisiones con la relación h,y¡/v,v1 y el flujo másico. cada va.ria.ble 

tendrá un valor de decisión de 60 y 40 respectivamente. 
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Tabla 3 

Propuestds de toberas con sus parámetros 

Parámetros Propuesta 1 Propuesta 2 Propuesta 3 Proouesta4 

D (oulal 6 7 8 9 

d (oula) 2 2 2.5 3 

L (pule:¡) 44 48 57 65 

Ao e pula'l 9.425 9.425 14. 726 21.206 

Aa ( oul¡r'l 829.38 904.78 1343 1838 

Acr CmJ) .00092 .001 .002 .002 

dg (cm) 3.431 3.932 4.535 5.024 

v_ (m/s) 2687 2687 2687 2687 
m __ (ka/s) 1.808 2.375 3.16 3.878 

E (N) 4859 6383 8492 10420 

Is (al 273.95 273.95 273.95 273.95 

r ("/s) .046 .056 .05 .045 

m (kg) 39 .192 65. 913 95.725 130.27 

Lu ( 5 l 21.658 27.729 30.269 33.563 

Mo 2.78 2.78 2.78 2.78 

As/Aa 5. 915 5.915 5.915 5.915 

c. 1.525 1.525 1.525 1. 525 

v._, (m/s) 1272.73 1241.48 1246.66 1223.82 

h ••• (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 

Propuesta 1 .653 39. lB 1 40 79.lB 

Propuesta 2 .832 49.92 .761 30.44 B0.36 

Propuesta 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 c-ohete 

sonda es la número 2. 

Dimensiones finales de la tobera. 

Habiendo escogido la tobera con los par4metr:_os má.s adecuados a 

nuestras necesidades, vamos a definir el tipo de tobera. que más nos 

conviene. y asl obtener su geometría. 

Como vimos en el capitulo 1 existen 4 tipos principales de 

toberas: cónica. de campana, de tapón y de expansión-deflaxión. 

Las dos ú 1 timas toberas las vamos a desechar por que su 

aplicación principal es a presion~s atmosféricas muy bajas o nulas. 

En cambio las dos primeras son las que genera.lmente se usan para 

los cohetes sonda. 



Entre la tobera cónica y la tobera. de campana escogeremos a la 

cónica principalmente por su facilidad de fabricaCió~. ya que la 

tobera que proponemos es una primera aproximación y se necesita 

conocer y dominar la tecnología de fabricación de esta parte del 

cohete. Además, como veremos a continuación. la pérdidas ·en este 

tipo de toberas son pequeffas. 

Pérdidas por el semiángulo de divergencia. 

Existe una pérdida para la tobera cónica que no se contempló en 

el capitulo 2 y que tiene que ver con la geometría de la tobera. 

Esta pérdida se conoce como pérdida por el semiángulo de 

divergencia. 

Esta pérdida se produce ya que los gases de combustión no salen 

paralelos hacia la atmósfera, sino que tienen una peque~a 

inclinación debido al ángulo de salida de la tobera. 

Pd• (1- i+c:su) x100'll (4 .1) 

Tobera cónica. 

El semiángulo de divergencia estándar para las toberas cónicas 

es de 15° 111
• 

' Seifert, Space technology, p. 14 y 26. Se pueden encontrar 
semiánqulos de divergencia entre los 12°y 18°. Hill_. Op. Cit.·, p. 
397 y 405. Sutton, Op. Cit., p. 69. 
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Usando la ecuación 4 .1 para ·.un ·semi ángulo de divergencia de ·15" 

tendremos una pérdida por divergencia de 1.7%. 

La dimensión faltante para la parte divergente es la longitud 

entre lo garganta y el 'área de salida, paro lo cual usamos los 

conceptos básicos de geometría: 

L~ 
.- 2tan1s• 

Para los parámetros de nuestra tobera: 

Ld=lO. 507 cm. 

Como se comentó al inicio de este capitulo. la parte convergente 

no representa mayor problema ya que en esta aeccion de la tobera 

exi,ete un gradiente de presión favorable para desarrollar un flujo 

subsónico hasta tener en la garganta un Mach igual a l. 

Generalmente el ángulo de esta parte de la tobera varia de los 

30" o los 60° 1
• Nosotros escogeremos un ángulo de 45" 

La longitud de la parte convergente se obtiene en forma an6loga 

a la longitud de la parte divergente pero con la dif.:ro?ncia de que 

la longitud va del inicio de la tobera, es decir del 4rea interior 

del cuerpo del cohete haSta la garganta: 

L•~ 
"' 2tan45º 

L,.=6.935 cm. 

'Hill. Op. Cit .. p. 410 
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Las dimensiones finales de la tobera seleccionada se muestrar- .. n 

la figura ·ll. 

Para un tratamiento más detal tado cie ;~)oS .. ·c6.lcu1Ós éstos se 

presentan desglosados en el apéridice .:~. 



178.0000 

Acot mm. 

F'lgura 11 
Tobera 

L ó9.35oo _ _¡_ ___ 10s.07oo 

95.GOOO 
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conclusiones 
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A .lo largo de este trabajo hemos obtenido, en una p.rin:iera fase·, 

las ecuaciones teór"icas y paiámetros de· funcionamiento pO.ra Út 

tobera~~ .i..aval\·üs'anc!o elementos de la_termodinámi~a. 1a 'mec·ánÍc~ 

de fluidos Y. estequÍOmetria de la combustión. . . 

Después.- eri base ·a las l imitaciones impuestas por.'Jos .objeti.Vos 

. . . ···. . . ·. 
la prC?pués~a d~ la geometría para una tobera del tip6 c'óni_c·a. 

Hasta aquí. se' cumplen· los alcan7es del pl-esente trab~jo. p~~o 

todo esto es un primer paso para el diseno completo de un cohete 

sonda. Seguirá la fabricación de un prototipo de tobera, las 

pruebas del combustible, la construcción de la cámara de combustión 

y del tanque de oxígeno líquido, examinar el comportamiento del 

prototipo de tobera en un banco de pruebas •. búsqueda de materiales 

ade,cuados para la estructura del cohete. etc. 

Con todo esto queremos decir que. aunque el objetivo de esta 

tesis era el disefio de tobera. continúa un proceso en el desarrollo 

del cohete sonda que requerirá ajustes. adaptaciones y mejoras 

conforme se vaya avanzando en el proyecto de cohetería. 

Este trobajo trata, en parte, de establecer bases y lineamentos 

a los que se pueden recurrir para el disetto de toberas y a los que 

se pueden volver pan1 real izar nuevas modificaciones conforme se 

vayan presentando inconvenientes o 1 imitaciones. 

Esperamos que sirva este pequeno esfuer:!<:i. que en conjunto con 

ot1·os más que se están real i:?ando. afiancen el proyect~ de 

investigación y desarrollo de tecnolog!a en el área espacial.que se 

quiere establecer en nuestra universidad. 
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Anexo 1 

ESTA 
SALIR 

Progr~ma po.ro calcular la alturo. máxima 

o la que llego un cohete 

CLS 
2 G=9.8:RM=3:VN=O:HN=O:TN=O:VA=O:HA=O:TA=O:DT=.05 
3 RT=6366000! 
8 PRINT "dame el diametro ·cpulg) 11 

9 INPUT DI 
10 PRINT "dame el empuje 11 

11 INPUT E 
12 PRINT "dame la masa. del propelente" 
13 INPUT MF' 
14 PRINT "dame el tiempo de quemado 11 

15 INPUT TO 
16 C1=1.3/8*.71*(Dl*.0254)A2 
20 REM ETAPA IMPULSADA 
5C• PS=TQ/DT 
100 PRINT "t","Vc","Alt" 
150 REM METODD RUNGE l<UTTA 
1001) FDR I=l TO PS+l 
1002 PRINT TN,VN,HN 
1006 TA=TN:VA=VN:HA=HN 
1010 TM=TA:VM=VA 
1011 GOSUB 2000 
1012 f~l==A 
11)14 TM=TA+DT /2: VM=VA+IO *DT /2 
1016 GOSUfl 2000 
1018 K2=A 
1020 VM=VA+l(2tDT /2: TM=TA+DT /2 
1022 K3=A 
1024 TM=TA+DT: VM=VA+l(3*DT 
1026 GOSUB 2000 
1028 1(4=A 
1050 APRO= 11<1+2*1'.2+2*K3+K4l /6 
1060 APRP=(Kl+K2+f(3)/3 
110<) TN~TA+DT 
1110 VM=W\+APROtDT 
1120 HM~cf-!f.l·l·'/A:t:DT-1· (t1Pf;:P,"f:Dl .. "2} /2 
1200 NEXT 
1250 REM ETAPi-l INEf\:CIAL 

TESIS 
DE LA 

NO DEBE 
Bh~LIOU:CA 

1300 HT= ( (2*G*RTA3) + C2*G*HN*
0

RTA2)) I ( C2*G*RTA2):... (RT*VNA2)-(HN*VNA2) J-RT 
¡.;!<) PRINT "ALTURA TOTAL ";HT . 
1400 PRINT "otra ve.: 11 

1500 IMF'UT RI> 
1520 IF R$= 1'S'' THEN 1 
1525 END 
20(1(1 REM PAf;:A í1CELERACION 
2010 M=l .5*MF'-MP*TM/TQ 
2020 A=CE-M*G-Cl*VMA2)/M 
2050 RETUf':N 



anexo 2 

C6lculos de los pardmetros de cada 

una de la~ propuestas 



o 

d 

Ap 

Aq 

:= 6 pLllg 

;= 2 pulg 

2 
rr·d 

:= --·np 
4 

:= 11·~· L·np 

-5 
fc3 := 1.6387064· 1(1 
np := 3 L := 44 . pulg 

fcl :=· 0.00064516 

Ap 9.425 pulg 2 
Aq 829.38 

a := .104 n := 
Pe: := 500 psi . 

pulg 2 
.681 'p •= .0292 

rm := 2.56 
lb/pulg 3 

ge: :=.32.174 ft/s2 
e:.:= 5780.6 ft/s 

k • = 1.1356 
Te: := 4256.•)2 K 

Ag ':= [ .[ º]]1-n rm + 1 t·m · 
c:·-Fc:i·-· a·p·Aq• [_] . 

ge:· Pe: LAp . 

-m2 
Ag 9.244·10 

. r: dg 1= 1ÓI)_ -.~·~.g 
. " 

dg = 3,431 c:m 

Ps := 14.7 psi R := 294; 79 J/kg K 

fc:2 •=· 6892.~85. fc:4 := 2.2 



k+l 

Ag . . [ 2. ] k-1 
fm := fc2· Pe·--.·· k·· .. - .. -• 

.¡;7c' k;'"l 

fm = 1.808 

E :=vs·-fm 
·3 

E=4.8S9·10. N. 
Is = 273.95 s. 

' . ' 

Vt := [o2
· '.:.L.-.··, Ap·L]' ; f.·c':,' 

' 4 '.'> ... '' .; 

Vt 

r ·:= r· = 0.046 

me :=' vt·¡:¡. 2;:,40 
mt := me· (1\+.-rm) 

me = 11.009 · mt 
Vt 

tq := tq 
r· fe3·.~q 

Ms := 

Ms 2.779 Ma 

k+l 

AsAg 

' 2· 1:-2 

, 1 . [2 + (k -

1

1)·Ms
2
]. 

i= -· 
MS k +· 

AsAg = 5,915 

E 

= 39;192 

21.658 

CE : = -"---- CE 1.525· 
Pe· Ag· 6893 

1).014 m3 

pulg/s 

kg 
kg 

s 



D 7 pulg -5 
Te::> := t .~387064· 10 

d 2 pulg np:=::='J. L:=48 pulg 
Tc:t· := 0.00(164516 

2 
n·d 

Ap := ·-.-·np 
4 

Aq := TT·· d· L· np 

Ap = 9.425 
Aq.= 904;779 

pulg 2 

. pulg '2 
a := .·11)4 - n := ~681 - p·· := .-0292 
Pe: := 51)(1 psi . rm. ;= .2.56 
ge: 1= 32.174 Tt/s2 

lb/pulg 3 
é := 5780.6 Tt/s 

k 1= 1.1:356 
Te := 4:?56.02 K 

Ag := 
. [ · [' n]] l-n rm +.·1 ·, rm 

c:·l'c:t·-. -·. · a·p·~q· [-'-] · 
ge:· Pe .-. . Ap · 

Ag 0.001 m2 

dg := 100· I~. Ag 
'~ lt .. 

dg = :;.9:;¡ · c:m 

Ps := 14.7 psi· R := 294.79 J/kg !<': 

VS = =.687· 10 ft\/S 

.f-'=2 := 6892.85 := q.a1 m/s2 fc:4 := =.z 



fm := 

·~ 
-f=2Pc·~ [1.· íl-....2__....2__(]"-11 

-.-- 'I 1: + 1 
")R· Te 

fm == :2:,375 l~g/s 

E := vs· .fm 
3 vs 

E= 6.383·11) N Is := 
Is = 273.95 s g 

Vt 

,. t= ·[ fm '[ .fc4 ··J]" . 
a· rm· --:--·· -.-.-.. --,.-

Ap · l +_ r 
,. = Q.056 

me Vt·p· 27740 me 18.515 
mt :=me· (1 .. :. r~) .. mt 65.913 

Vt. 
tq 1= tq 27.729 

·r· i'e3· Aq 

Ms 2.779 Ma: 

k+l, 

AsAg 

AsAg = 5.915 

CE := CE = l .'::25 
P.::· Ag· 6893 

0.023 m3 

pulg/s 

l:g 
kg 

5 



D := 6 pulg 
fr.:3 := 1'.6387íJ64· 10 

d := '.2.5 
pulg np := .3 L := 57 pulg 

.fc:1 := 0.1)1)1)64516 
2 

TT' d 
Ap s= -. -·np 

4 

Ap 14. 726 
3

: P.ulg :2 

Aq 1.343• 10 pulg 2 
a := .104 n := -.. 681 p i= . • 0292 
Pe := 500 psi rm := 2.56 
ge := 32.174 Tt/s2 

lb/pulg 3 
, ·e s= :5780.6 
.k. := 1.1356 
Te t= 4256.02 

r 
1-n r. n 11 

1"1f1.,. 1 

gc·Pc 

1 

L ... 
1 f rm1 11 

llApj jj 

Ag 0.01)2 m2 

: dg := 10Q"@:' 
dg = 4.535 .:cm· 

l'.'s := 1~.7. :psi F: := 294.79 J/ltg f( 

vs := 

.. ····¡· • r H]l [~·k· R· ~] "., 1 - .lr~-J· I< j 
. • k - 1 .. · 1..P1.. 

vs ::.68'· 1(1 m/s 

Tt/s 

K 



..=e:: := 689~.85 9.81 m/s~ 

k+l 

Ag 
Tm := fc:2·Pc:·-.-· 

~R· Te. 

-Fm = 3.!ó l<g/s 

E -:= vs·fm 
.3 VS 

E = 8.492· 10 N Is ·;= 

Is = 27:3.95 s ·g 

Vt 

r = c),(15 

me := Vt·P.~ 2774.0 
mt := mC:· (1" + __ ·rm_)" 

tq := 
Vt• 

r· -Fe3·Aq 

Ms :s=· 

me· 
mt·· 

tq 

k+! 

AsAg 

2· k:....2 

:._. ['"'--_.,._C_k _-_1_> ·_M_s_

2

] 

Ms k + 1 · 

AsAg = 5,915 

CE := CE 
Pe:· Ag· 6893 

26.889 
= 95.725 

= 30.269 

fc4 :::.2 

0.033 m3 

pulg/s 

kg 
kg 

s 



D 1= 9 pulg -5' 
.fe3 1= 1.6387064· 10 

:= 3 
pulg np ;= 3 L· := 65 pulg 

2 
tr' d -

Ap := --·.np 
4 

Aq := 11· d_· L·_np 

A~ =·2L206. pulg 2 
3 Aq = 1.838· 10 · "pulg 

a := .104 - ,.n 1= .681 
Pe ;i:: 500 psi. 
ge 1= 32.17.4 :n1s2. 

.fel := 0.00064516 

2
p :='.0292 '1ti¡pi.iig'3. 
_rm -:.=~·2·.s_6 · .. .... c·-:=!:5780_.6. 

k :='. 1'.'1356 
.ft/s 

.' .. Te := 4256.02 K 

Hg := 

. : ... - '':'. .. 1-n_ 
. . ~: . n 

e· . .fel· ::.;el. [á:~·Aq·Ü;r]l 

Ag = 0.002 m2. 

dg = s.o.z~ e~ 

Ps := 14.7 Psi, R := 294,79 J/kg K 

··¡· .. ·¡·· i<-11] 
- . -_ ' -. . : . " ~ 

[•••,''..]·- [;;] j vs t= 

~ 

vs :.687-10 m/s 



.fc2 := 6992.85 := 9;81 m/s2 

k+l 

i'm ·= 1'<::2-Pc:· ~. ~· [-=-r-1 
~R .. rc-'1_k+t 

f'm = 3.878' :'c,kg/s :. 

E := vs· -fm 
·4·· 

E = L042· 1.0 
Is·=·273;95 .. 

., [ 2 ir .: . ' ]. 
Vt i= D ·;·~ -A~·L ·ffJ; 

Is :=. 
vs 

g 

-fc4 := 2.2 

Vt 0.1)45 m3 

r := a· frm';' [/:4Jr ' r = 0.045 pulg/s 

me: := Vt·p' 27740 
mt :=.me· (1 + rm) .,' 

Vt 
tq := -----------

r· -fc3· Aq 

Ms 2.779 Ma 

AsAg 
:_, [2-_+_( k_._-_1_>_· _Ms_

21 
M• ;· + J 

AsAg =-= ~.915 

E 
CE := 

me: = 
mt·= 

tq 

k+l _ 

2· k:...2· 

= 

36.592 
130.268 

33.563 

Cé. L.525 

kg 
kg 

5 
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