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1. Introduccidon

1.1 Objetivos Generales

Explorar los retos tecnoldogicos y operativos implicados en el desarrollo de sistemas de propulsion para
cohetes, de propelente liquido e hibrido alimentados por presion, con un enfoque en la gestion de fluidos.

1.2 Objetivos Especificos

1. Entregar un sistema funcional y verificado de propulsion cohete con propelente liquido alimentado
por presion, con capacidad de impulsar un cohete supersonico de alta potencia Clase 2 con apogeo
de 9 [km] y una carga util formato nanosatélite cubesat 3U de 4 [kg], para la competencia
Spaceport America Cup 2023. Este objetivo incluye:

a. Plantear la arquitectura y operaciones del sistema.

b. Coordinar a los miembros de Propulsion UNAM en la distribucion de tareas para el
desarrollo de los subsistemas especificos.

c. Verificar experimentalmente la propuesta del sistema en un banco de pruebas en tierra.

d. Desarrollar tecnologias complementarias necesarias tanto como para operar, asi como
verificar el sistema. Como métodos de limpieza de oxigeno, sistemas electronicos para
actuar a instrumentar, bancos de pruebas e infraestructura de apoyo en tierra.

2. Desarrollar un simulador capaz de ayudar en el disefio de sistemas de propulsion liquida
alimentados por presion.

a. Entregar curva de empuje, y otros parametros de desempefio en funcion de los datos de
entrada.

b. Ayudar a visualizar comportamientos de fendmenos fisicos individuales.

c. Simular diferentes fases operativas.

d. Compatibilidad con los simuladores de vuelo de Propulsion UNAM

3. Proponer los parametros tedricos mas importantes para el desarrollo de un cohete suborbital de
propulsion liquida alimentado por presion capaz de llevar experimentos a 100 [km] de apogeo.
Utilizando como base el simulador y los desarrollos tecnologicos del prototipo experimental.

1.2. Justificacion

......

sistemas de un lanzador orbital, el de propulsion es el de mayor complejidad y costo, representando el 25%
del gasto total de un lanzamiento [1]. Se decidié crear un sistema de propulsion liquida alimentada por
presion para cohetes experimentales, por ser un punto medio entre las tecnologias utilizadas para
lanzaderas y las capacidades técnicas de un estudiante universitario. Especificamente abarco la gestion de
los propelentes liquidos desde la infraestructura en tierra para llenar los tanques del vehiculo, hasta la
alimentacion de la camara de combustion, ya que son el mayor reto de estos sistemas. Los sistemas de
alimentacion y llenado son la principal diferencia respecto a sistemas de propulsion mas simple como lo
son los motores de propelente so6lido.

Fue necesario construir un prototipo funcional y verificarlo experimentalmente para utilizarlo en los vuelos
experimentales de Propulsion UNAM. Logrando un avance significativo al sector aeroespacial mexicano,
ya que muchos de los detalles no se comprenden con una investigacion documental o tedrica. Los retos
ingenieriles, la sinergia interdisciplinaria, el valor tecnoldgico y la confianza que brinda la verificacion,
solo puede conseguirse a través de métodos experimentales. Para hacer este proyecto asequible se tuvo una
perspectiva sistematica que otorgd un sistema simple, funcional y seguro. Mucho del valor estd en la
integracion y verificacion, dejando una estructura y un camino trazado sobre el cual otros investigadores
puedan ahondar en la optimizacién de componentes y tengan un lugar donde corroborar su desempefio en
condiciones reales.
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Estos vehiculos son un pilar del mercado espacial, el cual estd experimentando un incremento en la
demanda de servicios de inyeccidon orbital, teniendo fuertes proyecciones de crecimiento econémico
durante las siguientes décadas. Ademas de la riqueza economica que brinda a un pais, la tecnologia de
lanzadores otorga beneficios sociales, militares y politicos a una nacion, ya que le permiten tener un
sistema espacial completo, ayudando a la proteccion de la soberania en su territorio incluyendo el espacio,
asi como alcanzar y proteger los intereses nacionales.

La coheteria experimental es una forma de iniciar el desarrollo de estas tecnologias, creando vehiculos a
una menor escala, con el objetivo de validar los diferentes subsistemas en un vuelo [1]. En los Estados
Unidos, esta actividad estd regulada en el Code of Federal Regulations “Title 14 Chapter I Subchapter F
Part 101 MOORED BALLOONS, KITES, AMATEUR ROCKETS, AND UNMANNED FREE
BALLOONS”, siendo la autoridad la Federal Aviation Administration. Ademas de esto, existen
organizaciones que promueven esta actividad de forma segura, enfocandose en que sea accesible para
cualquier persona, desde nifios hasta personas sin estudios superiores, asi como personal del ramo STEM,
con el objetivo de ser un pasatiempo educativo que acerque a la poblacion a la ciencia y les resulte
atractivo [2].

Las lanzaderas, vehiculos de inyeccion orbital, o cohetes, se pueden clasificar con base a su capacidad para
colocar masa en LEO (6rbita baja circular de 400 [km] sobre el nivel del mar). Si la trayectoria de la orbita
cruza con la superficie terrestre se considera un vuelo suborbital. Los cohetes suborbitales sirven
principalmente para realizar estudios atmosféricos, astronomia de rayos X y UV, estudios de
microgravedad, percepcion remota y validacion de sistemas espaciales al otorgar las condiciones de trabajo
real que sufrira un satélite. La investigacion desarrollada puede servir a corto plazo para impulsar cohetes
suborbitales, a largo para propulsar “Upper Stages” de lanzaderas orbitales o sistemas de propulsion
espacial para maniobras satelitales.

Categoria Capacidad Ejemplo
Super heavy. > 50,000 [kg] a LEO. Saturn V, Falcon Heavy.
Heavy. < 50,000 [kg], > 20,000 [kg] a LEO. Delta IV Heavy, Long March 5.
Medium. < 20,000 [kg], > 2,000 [kg] a LEO. Falcon 9, Soyus, PSLV.
Small. < 2,000 [kg] a LEO. Vega, Long March 11.
Micro launcher. | <600 [kg] a LEO. Electron.
Cohete sonda. > 100 [km] de apogeo suborbital. Black Brant, Texus.
Clase 3. < 889.6 [kNs]. Cohete de alta potencia avanzado: GoFast,
< 150 [km] de apogeo suborbital. Traveler IV.
Clase 2. <40.96 [kNs]. Cohetes de'Alta Poteqcia.: Usado en
competencias universitarias.
Clase 1. < 1215 [g] de propelente y < 1.5 [kg] masa Cohete modelo: uso recreativo de libre venta.
total.

Tabla 1. Clasificaciéon de Lanzadores y Cohetes.

Si México invierte en tecnologia de lanzaderas puede beneficiarse econdémicamente del nuevo mercado
espacial. En 2021 era el 12° exportador en componentes aeronauticos, es vecino de Estados Unidos, tiene
un buen grado de industrializacion, y existen grandes similitudes entre industrias de aviacion y
aeroespacial. Cuenta con capital humano, que dependiendo del indicador, produce anualmente una
cantidad de graduados en licenciaturas STEM similar a USA. Esto aunado a las nuevas demandas del
mercado de lanzaderas ha provocado que empresas mexicanas provean a corporaciones aeronauticas como
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Boeing, Airbus, Safran o GE, ahora también a SpaceX y Blue Origin, siendo Frisa y sus anillos forjados el
caso mas publico [7], [8].

Otro factor es que internacionalmente en los ultimos afios el mercado espacial ha cambiado su dindmica
debido a la miniaturizacion de la electronica, la reduccion de costos en la construccion y al lanzamiento de
productos al espacio, asi como la apertura del sector privado al desarrollo de sistemas espaciales. Este
fenomeno se conoce como "New Space". Segun Bank of America y Morgan Stanley, el valor del sector
espacial asciende a 420 mil MDD, lo que representa un crecimiento del 70% desde 2010. Se pronostica que
las ventas del sector espacial llegaran a 1 billon de dolares (10'?) para el afio 2040 [5].

Como lo indica Euroconsult, el segmento “downstream”, que abarca el segmento terrestre, proveedores,
operadores y distribuidores de los servicios satelitales, dominan la economia espacial[6]. Abarcando el
97.74% de las ganancias proyectadas para 2028, ya que interactian directamente con los usuarios finales,
brindandoles servicios de comunicacion, observacion de la Tierra y GNSS. Pero a pesar de que el segmento
“upstream” solo ocupara el 2.26%, sera la columna vertebral de la cadena de valor ya que abarca la
manufactura de lanzaderas, satélites y su puesta en oOrbita [7].

Meéxico y otros 95 paises cuentan con infraestructura y desarrollo en el sector satelital y segmento
“downstream”. Sin embargo, no cuentan con sistemas de lanzamiento, debido a sus altos costos y largos
tiempos de espera para adquirir un espacio en un vehiculo existente. Esta situacion en costos y tiempos
empeora si un pais desea desarrollar un nuevo vehiculo, ademas de que se requieren tratados
internacionales y una fuerte regulacion [8]. Esto explica por qué pocos paises cuentan con un sistema
espacial completo, siendo que en 2018 sdlo 6 paises concentraron el 95% de toda la masa satelital puesta
en orbita [9].

El New Space ha incrementado la demanda por micro lanzaderas y su manufactura. Ya que se estan
empleando constelaciones compuestas por multiples satélites pequefios de rapido reemplazo, por ejemplo
para 2030 se han anunciado 150 constelaciones con una masa total de 200 toneladas [10]. Respecto a 2013,
el uso de pequefios satélites crecid 18 veces, habiendo lanzado un total de 2042 durante 2023, abarcando
actualmente el 96% de los satélites lanzados ese afio; de estos el 76% cuentan con una masa menor a 600
[kg] que pertenecen a Starlink o OneWeb y el otro 9% tenian una masa entre 11-220 [kg] empledndose en
aplicaciones de percepcion remota o demostraciones tecnoldgicas.

En 2022 se realizaron 186 lanzamientos, de los cuales pequefios satélites se distribuyeron en 2 nuevas
modalidades de lanzamiento. E1 71% se volaron predominantemente en modalidad "Rideshare", donde
multiples satélites pequefios se acomodan en lanzaderas Medium o Heavy, reduciendo los costos por
kilogramo. EI otro 29% se lanz6 en pequeias y micro lanzaderas. En 2021 se tenian registrados alrededor
de 100 proyectos para la creacion de micro lanzaderas capaces de colocar satélites menores a 500 [kg] en
orbita baja, con una frecuencia de centenas de lanzamientos por afio. Las micro lanzaderas se han
convertido en un mercado competitivo, donde los costos, tiempos, confiabilidad y facilidad operativa seran
un factor clave para el éxito de estos nuevos vehiculos. Esta tesis puede servir para auxiliar a que empresas
mexicanas se integren como proveedores a esta cadena de valor en transformacion.

Me¢xico historicamente ha tenido un interés en el desarrollo de cohetes a través de diversas organizaciones
como CNEE, SEDENA, UASLP, UNAM vy SCT. Entre 1957 y 1981 desarrollaron 14 cohetes, por destacar
algunos tenemos los SCT-1 y 2 por emplear propulsion liquida y Mitl II por alcanzar un apogeo de 120
[km], rebasando la Linea de Karman de 100 [km], altitud a la cual se ha acordado inicia el espacio.

De forma contemporanea, en 2012 la UABC tuvo un exitoso lanzamiento del cohete Cimarrén I con un
apogeo de 3 [km], asesorado por el NASA Ames Research Center y la SISU. Ademas, el INIDETAM ha
logrado desarrollar cohetes de uso tactico propulsados por combustible sélido con su proyecto BV-1. El
Instituto de Fisica de la UASLP, pieza clave del desarrollo de coheteria en los afios 70 's, lanz6 en 2020 el
cohete Fénix 2, alcanzando un apogeo de 28 [km] [11], [12], [13].
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Propulsion UNAM, o PU, es la division de coheteria experimental de alta potencia Asociacion
Aeroespacial de la de la Facultad de Ingenieria. Agrupacion estudiantil de la Division de Mecanica e
Industrial de la Facultad de Ingenieria de la Universidad Nacional Autéonoma de México. PU se fundo en
agosto del 2020 con el objetivo de ser un espacio para que los alumnos aprendan, investiguen y desarrollen
sistemas, subsistemas y operacion de cohetes de alta potencia. Se abordan los temas de propulsion,
modelado dinamico, estructuras, aerodinamica, electronica embebida y telecomunicaciones. El equipo
estudiantil ha ganado premios nacionales e internacionales, siendo LASC, ENMICE, y SAC en Brasil,
Meéxico y USA respectivamente. Tiene como meta final ser la primera organizacion estudiantil
latinoamericana en llegar al espacio, con un cohete capaz de cruzar la linea de Karman [14].

Se ha logrado desarrollar completamente el ciclo de vida del producto en cohetes experimentales de alta
potencia, abarcando desde la planeacion, investigacion, experimentacion de nuevas tecnologias hasta el
disefio, manufactura, integracion, pruebas, operaciones de vuelo y analisis de resultados. Hasta el 2023, se
han lanzado un total de 12 cohetes “Komodo” de combustion solida con capacidad de entre 500 [m] y 1
[km]. Ha lanzado 3 cohetes “Insurgente” de combustible s6lido con capacidad de 3 [km] y 4 [kg] de carga
util. Y Xitle disefiado para 9 [km] de apogeo, que se explica en el capitulo 4 [15].

A nivel nacional existen alrededor de 45 equipos universitarios de coheteria, con capacidades que abarcan
el desarrollo todos los sistemas y operaciones de lanzamientos de cohetes de 1, 3 y 9 [km] con sistemas de
propulsion soélidos, y alcanzado velocidades supersonicas. Esto en parte gracias a organizaciones como
Encuentro Mexicano de Coheteria Experimental que debuté en 2021 y la Rectoria de Tripoli en Baja
California, que han promovido en el desarrollo de la coheteria, 2 organizaciones que han ayudado a
promover la coheteria experimental con la AFAC y SENEAM [16].

Por parte de la sociedad civil, en 2013 investigadores en Saltillo de RKT Aerospace se encontraban
desarrollando un cohetes liquido alimentado por presion capaz de llegar a 150 [km] con fines cientificos.
Asi como Antares Aerospace en FAMEX 2023 declaro6 tener como objetivo desarrollar el vehiculo Genesis
2 con apogeo superior a 100 [km] propulsado por motores sélidos.

Dado esta explosion de interés en la coheteria experimental la AEM y AFAC estéan trabajando en la creacion
de una regulacion nacional para garantizar la seguridad del espacio aéreo, de los practicantes y de terceros.
Hoy en dia, es necesario realizar una NOTAM para informar al aeropuerto mas cercano que se llevara a
cabo el vuelo de un cohete.

El gobierno Mexicano ha expresado su interés por el desarrollo de lanzaderas a través de la SCT y la
Secretaria de Economia (SE), en los PNAE de la AEM y Plan Orbita 2.0 de ProMéxico donde tienen como
plan, el desarrollo de una normativa para lanzadores, la evaluacion de un programa piloto para
lanzamientos en territorio nacional y la vinculacion con agentes internacionales, para que en 2040 el pais
tenga la capacidad de colocar satélites en Orbitas bajas y medias, asi mismo en el 2019 se inicid la
construccion del Centro Regional de Desarrollo Espacial de Atlacomulco el cual cuenta con un Laboratorio
de Cohetes. La AEM esta en proceso de desarrollo de un cohete de 9 [km] de propulsion sélida. En 2023
se aprobd en la camara de diputados la llamada “Reforma Espacial” que modifica al art. 28 y 73
constitucionales para hacer de prioridad nacional las actividades espaciales [17], [18], [19], [20].

A pesar de esto México se sigue encontrando en una situacion de dependencia tecnoldgica al no contar con
el ecosistema espacial completo, ralentizando el desarrollo de la infraestructura satelital y sus beneficios
socio-economicos al pais. Esto es de suma importancia para el gobierno ya que la exploracion espacial no
es solo una actividad cientifica, industrial y académica. Esto incrementa las capacidades del Estado, le da
legitimidad y confianza internacional al gobierno por su capacidad de ejecutar proyectos complejos, y
ayuda al equilibrio de poder, demostrando su capacidad militar para desarrollar misiles balisticos en caso
de requerirse. Todo esto mejorando las relaciones con las potencias mundiales. A pesar de que no esté
escrito, se respetaran privilegios de uso sobre nuevos territorios descubiertos por cada pais. Y sirve para
proteger la soberania Nacional como lo indicé el Contraalmirante AN. PA. DEM. Jos¢é Ramoén Rivera
Parga:
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“...si nosotros como Estado soberano, no ejercemos la soberania en nuestro espacio aéreo y el espacio
exterior ;Quién tiene el control de él?” [21].

También incrementa el nacionalismo y la moral de los ciudadanos, que al ver las capacidades de su pais, le
brinda motivaciéon a la poblacion joven para prepararse en areas STEM y llevar a cabo mas proyectos
desafiantes y extraordinarios [22].

A pesar del nacionalismo e interés del gobierno, seguramente el pais solo alcanzara esta tecnologia a través
de convenios internacionales. Abarcando desde casos pesimistas donde el gobierno decida comprar
vehiculos o colocar puertos espaciales de extranjeros en territorio donde nosotros solo brindemos solo
servicio MRO (mantenimiento, reparacion y operacion) como ocurre actualmente con la aeronautica. A
casos mas neutrales donde el gobierno adquiera un programa de transferencia tecnoldgica o de cooperacion
en un proyecto internacional. Sea cual sea el caso, México debera invertir en generar tecnologia y capital
humano, que sirva para hacer mas efectivo la adquisicion de un programa de transferencia tecnologica:
negociando mejor el valor del conocimiento intercambiado, adaptando la oferta a las necesidades y
capacidades de cada pais; ayudando a tener un control y verificacion de la calidad de la informacion
proporcionada y las operaciones realizadas; reducir la necesidad de criterio de expertos extranjeros; asi
como también mejorar el aprendizaje y recepcion del conocimiento por parte del personal nacional.

Aun ignorando la necesidad nacional, no existe a nivel mundial suficiente personal capacitado para cubrir
las demandas del creciente mercado. El 50% del personal actual de las empresas aeroespaciales se jubila en
los préoximos 10 afos y el personal nuevo requiere entre 5 y 7 afos de experiencia para aportar valor
considerable. Por esto las empresas aeroespaciales estan buscando acelerar el proceso de aprendizaje a
través de aprendizaje basado en proyectos. Siendo una oportunidad para que una mayor cantidad de
profesionistas mexicanos se involucren mas en proyectos aeroespaciales en el extranjero [23].

Actualmente, en el pais se tiene una limitacion para desarrollar sistemas de propulsion sélida profesionales,
principalmente por la falta de acceso a resinas como HTPB-40, sustancia con excelentes propiedades
aglutinantes, se encuentra regulada por el Pentdgono y requiere complejos procesos quimicos para su
sintesis. Respecto al uso de percloratos la regulaciones mexicanas son ambiguas. Para fabricar pirotecnia
para uso comercial se requiere tramitar y pagar permisos a SEDENA. Para uso personal recreativo existe
una propuesta de ley que establece que no se puede comprar, transportar o almacenar para una cantidad
mayor a 5 [kg] de producto pirotécnico, siendo el modo en el que actualmente cualquier civil tienen
permiso de acceder a artefactos pirotécnicos. Pero no se establecen limitaciones del tipo de sustancia y el
uso que se le dé a esta modalidad [24], [25], [26]. En México, LATAM y Europa los estudiantes
Unicamente tienen acceso a nitratos para el desarrollo de sistemas de propulsion soélida, limitando de
manera practica las misiones hasta un techo de 3 [km], donde se carece de un valor cientifico para la
realizacion de experimentos. Por esta razon, esta tesis tiene el objetivo de empezar a desarrollar sistemas de
propulsion liquida o hibrida, la cual no presenta restricciones legales y es mas sencillo de desarrollar en el
contexto particular de México. Esto es un salto tecnoldgico necesario para facilitar a corto plazo misiones a
la estratosfera y posteriormente a la termosfera.
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2. Marco Teoérico

2.1. Sistemas de propulsion liquida de cohetes

Estos sistemas tienen el objetivo de generar una fuerza de reaccion que pueda transmitirse a un vehiculo.
Los motores cohete estan disefiados para trabajar en el espacio, deben llevar su propio combustible y
oxidante (o también llamados propelentes), los cuales se mezclardn en la cdmara de combustion,
convirtiendo su energia quimica en energia térmica de gases a altas presiones y temperaturas. Las altas
presiones obligan a los gases a escapar a la atmosfera a través de una “tobera Laval”, liberando masa a
altas velocidades que generara un intercambio de momentum con el vehiculo (Ecuacion 1).

A la cantidad de momentum obtenida por unidad de peso de propelente transportado se le llama “impulso
especifico” o “Isp” (Ecuacion 3). Esto depende principalmente de la velocidad a la que los gases de escape
logran salir por la tobera. Sirve para medir la eficiencia de un sistema de propulsion y determina
exponencialmente la cantidad de propelente necesaria de un vehiculo (Ecuacion 6). Entre mayor
temperatura de combustion y menor masa molar mayor “velocidad de escape” o “velocidad jet” (Ecuacion
2). Estos estan practicamente predeterminados por la quimica de los reactivos, y la relacion de mezclado
entre estos OFR Oxidizer Fuel Ratio (Relacion Oxidante Combustible) (Ecuacidon 4). Por lo que su
seleccion es de suma importancia para el desempefio.

La velocidad jet también incrementara conforme incremente la relacion de presiones entre camara de
combustion y la expulsada por la tobera, hasta llegar al valor maximo “velocidad escape en vacio”, que
sirve para comparar el desempefio de diferentes propelentes.

— * * _
F= demp v]et + AE (PE PAtm) _ 2y R * Py yi;l
(Ecuacion 1) Vet = v—1 WTC 1 - (p_c) ]

(Ecuacion 2)

I _ F ~ V/et dmOx
SP =Gy Xy OFR =

K dm
(Ecuacion 3)

Fu
(Ecuacion 4)

Segun se disefie, el motor cohete pasard por diferentes regimenes de flujos de masa, presion en la camara
de combustion, OFR y presion al salir de la tobera. Generando un valor variable de fuerza en el tiempo; a
esta funcion de la fuerza del motor en el tiempo se le llama “curva de empuje”, junto con una curva de
masa total, centro de gravedad (C.G.) y momento de inercia se puede evaluar si un disefio cumplira la
mision. La integral de la curva de empuje, serd la cantidad total de momentum que este entregara y se le

conoce como impulso total “I”’ (Ecuacion 5).
Av

=[F*dt~m_ _ *v — * [p _ 1
Prop Jet mProp mS eca [e ]
(Ecuacion 5) (Ecuacion 6)

ITotal

La Figura 1 muestra la velocidad de escape de los gases y la aceleracion que se puede obtener con
diferentes tipos de propulsion, para esta tesis nos interesa unicamente los sistemas de propulsiéon quimica
liquida. Estos transportan los propelentes en recipientes diferentes a la cdmara de combustidn, requiriendo
tuberias, valvulas y energia para transferirlos hasta ella. Los propelentes pueden agruparse ciertos atributos.

e Criogénicos: Son propelentes complicados de manejar y la secuencia de ignicion requiere de
apertura de valvulas y una fuente de calor. Actualmente, son los més utilizados para las primeras
etapas de los vehiculos de inyeccion orbital, cientificos y comerciales. Tienen el mas alto
desempefio con valores de Isp de 300-450 [s]. Incluyen LOX, LNG, LH, entre otros.

e Hipergolicos: Constan de una combinacioén de 2 sustancias que al entrar en contacto producen una
fuerte combustion. Son confiables ya que no requieren de sistemas de ignicion, permiten un rapido

15



encendido y apagado que depende solo de valvulas permitiendo cambios muy precisos de
velocidad del vehiculo. Entregan un desempefio mediano de 230-260 [s] de Isp. Son sumamente
toxicos, carcinogénicos, corrosivos y cuentan con un historial amplio de accidentes. Incluye
Hidracinas, UDMH, MMH, Acido nitrico, RFNA y tetra 6xido de nitrogeno NTO, utilizados en
propulsion espacial.

Monopropelentes: Basta abrir una valvula que transporte el flujo a través de una cama catalitica
para que estas sustancias sufren un proceso de descomposicion térmica. Cuentan con un Isp entre
160-190 [s]. Se utilizan para propulsion espacial. Incluye N20O, HTP e hidracinas.

Almacenables: Estos son propelentes que se pueden guardar por tiempo indeterminado. La
mayoria de los propelentes hipergdlicos, monopropelentes e hidrocarburos son de facil
almacenamiento a presion y temperatura ambiente, como lo son el keroseno o etanol.

Los sistemas de propulsion hibrida (Figura 2) son un método para adquirir las ventajas en desempefio y
control de los sistemas liquidos, usando regularmente el oxidante en fase liquida como: NOS, LOX, HTP.
Pero simplificado manteniendo el combustible en fase so6lida como: HTPB, polietileno, plastificantes y
parafina. El mayor caso de éxito de un motor hibrido es el SpaceShipOne de Virgin Galactic, un planeador
suborbital utilizado para turismo espacial capaz de lograr 80 [km] [27].
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Figura 1. Derecha: Velocidad escape como funcion de aceleraciones tipicas del vehiculo [27].
Figura 2. Izquierda: Esquema de un motor hibrido [28].
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2.2. Sistemas alimentados por presion

Los sistemas de propulsion que utilizan propelentes en fase liquida se clasifican a su vez en la forma en la
que obtienen la energia necesaria para bombear un volumen de propelente a una presion superior al de la
camara de combustion. La solucion mads efectiva para cohetes medianos son los “Pressure Fed”
(Alimentados por presion) que usan la energia neumatica de gases comprimidos. Unicamente requieren el
control de valvulas para su operacion. Sus desventajas son que alcanzan bajas presiones en la camara de
combustion, por debajo de 4 [MPa], afectando la velocidad jet.

El punto de mayor presion son los e Cohetes sonda suborbitales para realizar experimentos en
tanques de propelente, los cuales estratosfera.
representan la mayor parte de la masa o Sistemas de propulsion hibrida: Spaceplane (avion espacial).

y  volumen del wvehiculo, e e Etapas superiores de cohetes: AJ10y TR 201 del Delta II,
incrementaran atin mas su peso al e Propulsion Espacial: “Reaction Control Systems” (RCS) para
necesitar paredes mas gruesas para control de actitud, Maniobras Espaciales de cambio de 6rbita,
soportar las presiones. Los sistemas Modulos de descenso lunar.

alimentados por presidon tienen e Cohetes de agua.

aplicaciones en [29]: e Generadores de gas para turbinas.

Los sistemas alimentados ademas del oxidante y combustible, requieren un presurizante para brindar
presion a los propelente, este debe:

Ser quimicamente inerte para hacerlo compatible con el propelente y plomeria.

Tener un punto de ebullicion muy por debajo de la temperatura del propelente, asi como
insolubilidad con este para evitar pérdida de presion por condensacion y evitar burbujas por
cavitacion en los inyectores que inicien inestabilidades de combustion.

Tener baja masa molecular de los gases, entre menos peso molecular, mayor la presion por unidad
de masa.

Tener bajo peso del sistema incluyendo sus componentes.

Tener baja caida de temperatura al expandirse, puede ser poseyendo una alta capacidad calorifica o
un coeficiente de Joule-Thompson muy bajo o negativo.

Existen 2 arquitecturas para sistemas alimentados por presion: “Blowdown” 'y “Pressure
regulated”(Regulada):

"Blowdown" “BD”: Es el mas simple, ya que el presurizante se encuentra en el mismo tanque de
propelente, ahorrando tanques y valvulas externas. Pero la presién caerd muy rapido por la
expansion del gas al expulsar el liquido, esto puede minimizarse incrementado el volumen inicial
de gas, “ullage volume”, incrementando el tamafio y peso del tanque y por ende del vehiculo. Estos
sistemas convienen para aplicaciones pequefias cuando el mismo propelente liquido es una
sustancia saturada que se evapora con una alta presion de vapor, llamados Vapack o “self
pressurization" o presurizacion autégena. Aerojet Corporation fue el proponente de estos sistemas
en 1959 con el uso de sustancias saturadas como 6xido nitroso o propano. Y que buscaba sistemas
simples, de baja complejidad, costo y peso. Estos tendran una caida de presion pequeiia, ya que la
sustancia buscara estar en equilibrio termodinamico cuando la presion caida demasiado, generando
una evaporacion restaurando su equilibrio de concentraciones, conservando asi un 70% de su
presion inicial. Estos tienen capacidad de almacenamiento a largo plazo y aplicacion para entornos
de gravedad cero, prometen utilidad para sistemas de propulsion en el espacio, para etapas superior
de cohete, asi como para arquitecturas de exploracion espacial convencionales e ISRU [30] (figura
3).

“Pressure Regulated” “PR”: Se va suministrando el gas necesario para mantener una presion
constante en el tanque de propelente desde otro tanque externo con un gas inerte a alta presion que
pasa por un regulador de presion. El gas puede inyectarse directamente a los tanques siguiendo un
proceso de expansion isentropica que disminuye la temperatura (Figura 4).
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Para calcular la masa necesaria de presurizante se debe considerar principalmente la que quedara en los
tanques de propelente cuando este se haya vaciado y la atrapada en la botella de presurizante en tierra. Pero
también la atrapada en las tuberias, la utilizada para otros sistemas como el neumatico para la actuacion de
las valvulas, “thruster”, ventilada por valvulas de alivio asi como las fugas. En la mayoria de las
aplicaciones con fluidos criogénicos o saturados, habra transferencia de calor y masa con las paredes del
tanque y con la interfaz liquido-gas por evaporacion, condensacion o solubilidad. Todo esto afectara a la
masa necesaria de presurizante [31].

Para disminuir la masa del presurizante se puede dirigir a través de un intercambiador de calor alrededor de
la cdmara de combustion o cualquier otra fuente de calor antes de entrar a los tanques de propelente. Esto,
con el objetivo de incrementar su temperatura.

También se puede evitar la pérdida de calor por impactar directamente con los propelentes criogénicos,
usando membranas o minimizando el flujo turbulento con el uso de bafles en las paredes y un difusor en la
entrada. Se pueden usar los mismos gases de combustion de los propelentes liquidos o so6lidos externos,
enfriados o mezclados con otros gases para bajar su temperatura.
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Figura 3. Izquierda: Arquitectura "blowdown"'. Figura 4. Derecha: Arquitectura “Pressure Regulated”.

La mayoria de estos gases son de facil acceso, ya que son utilizados en varias industrias y se encuentra una
alta oferta en el mercado, en envases de 9.5 [m"3] estandar con precisiones de hasta 31 [MPa]. Los gases
que use suelen utilizar son:

e Helio: Es el gas presurizante mas ocupado por excelencia, puesto que tiene el menor peso posible
con 4 [g/mol] y menor punto de ebullicion con -270 [°C]. En las presiones comerciales, si
queremos expandirlo, su coeficiente de Joule-Thompson es positivo, por lo que su temperatura y
presion no caen tan rapidamente. En lanzaderas ha llegado a almacenarse en estado liquido para
reducir su volumen. Tiene un alto costo de 1200 [MXN/m”3] a condiciones atmosféricas, ya que es
un recurso no renovable y en escasez.
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e Nitrogeno: Es bastante usado, puesto que se extrae de la atmosfera, otorgandole mucha
accesibilidad y un bajo costo de 100 [MXN/m"3] a condiciones atmosféricas. Cuenta con una
masa molar de 28 [g/mol]. Tiene aplicaciones en multiples industrias, existen en presentacion de
tanques ligeros y pequefios de 68 cc de fibra de carbono haciéndolo facil de transportar dentro del
cohete. Al tener un comportamiento similar al LOX este se disolvera y el vapor tendra
compresibilidad reduciendo su efectividad como presurizante. Pero puede servir para la validacion
de sistemas de LOX.

e GOX: El oxigeno al comportarse como un gas ideal a temperatura ambiente, y ser oxidante, puede
usarse para supercargar NOS, a esta mezcla se le llama Nytrox.

Los vehiculos que quieran llegar a orbita requieren usar un sistema alimentado por bomba ”Pump Fed” que
utiliza tanques ligeros de menor presion y una turbo bomba o bomba eléctrica, pero son extremadamente
complejos. Estos también requieren sistemas de presurizacion en sus tanques pero a presiones debajo de 1
[MPa] solo para dar estabilidad estructural al vehiculo ante las cargas de compresion aerodinamica y de
propulsion, asi como para evitar la cavitacion en las bombas [32].

2.3 Propelentes

Para este proyecto se consideran los e Impulso especifico.
bi-propelentes. La seleccion de la combinacion e  Temperatura de Flama adiabatica.
afecta de gran manera el disefio de todo el ®  Accesibilidad del propelente y sus accesorios.
sistema de propulsion y afecta la dinamica del e  Estado termodinamico en la operacion (Presion,
cohete. Los parametros mas importantes a densidad y temperatura).
considerar en su seleccion son: e  Compatibilidad con materiales.

e  Precio.

Para modelar los procesos de alimentacion y llenado debemos considerar que muchos de estos fluidos son
saturados y tendran comportamientos complicados de calcular. Estos tienen una relacion entre la
temperatura del liquido y una atmdsfera de vapor con una presion que permite llegar a un equilibrio de
evaporacion y condensacion, llamada presion de saturacion. Se requieren sus valores de densidad, entalpia,
capacidades térmicas, conductividad, viscosidad, de la fase liquida y vapor.

Combustibles

Para la seleccion de un combustible se debe tomar en cuenta, su accesibilidad, facilidad de
almacenamiento, costo, entalpia de combustion, cualidades refrigerantes y temperaturas de flash,
autoignicion y coquizacion. Los siguientes con combustible utilizado normalmente para cohetes: etanol,
queroseno, parafina, hidrogeno, metano, propano y butano.

Oxidantes

A diferencia de los combustibles, los posibles oxidantes representan un mayor reto en su mangjo,
operacion, almacenamiento y conllevan un mayor riesgo. En la tabla 2 se muestran los principales
oxidantes y sus caracteristicas.

Oxidante Caracteristicas
Acido e Hipergolico y altamente riesgoso.
Nitrico e Requiere materiales especiales resistentes a la corrosion y uso de equipo de seguridad.
(RFNA)

Peroxido de | @ Monopropelente inestable, se degrada lentamente.

Hidrogeno Sus productos de reaccion son oxigeno diatomico, y agua.

Concentrado | @ Requiere concentraciones superiores al 70% las cuales estan restringidas solo para el
(HTP) uso en ciertas industrias y el ejército.
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Oxigeno e Requiere de disefio criogénico con un alto costo, riesgo y alta curva de aprendizaje.
Liquido e Muy empleado en lanzaderas por entregar un alto empuje especifico.
(LOX) e Barato y accesible, ya que es utilizado ampliamente en la industria metalmecanica.

e Requiere una pasivacion y limpieza de las superficies en las que estan en contacto.
Oxido e Monopropelente y almacenable. Ampliamente utilizado como oxidante en motores
nitroso hibridos.
(NOS) e Alto precio.

e Accesible por sus aplicaciones en sectores automotrices, médicos y alimenticios.

Tabla 2. Comparacion de oxidantes.

Como puede observarse en aspectos practicos tinicamente se pueden manejar NOS y LOX para este
proyecto.

Oxigeno LOX GOX:
El oxigeno es una sustancia quimica utilizada como agente oxidante, forma parte de la mayoria de los

procesos de combustion en la tierra. Entrega el mejor desempefio con una velocidad jet para LOX y LH2
de 4400 [m/s], siendo la mezcla de mejor desempefio existente. El metano, queroseno y etanol tiene un
desempefio de 3650, 3550 y 3400 [m/s] (figura 5). Tiene una alta densidad liquida con 1200 [kg/m3]
permitiendo llevar mas propelente en menor volimen. Por estar de manera abundante en la atmosfera
resulta muy econdémico con un precio alrededor de costo 63 [MXN/m"3] de gas a condiciones estandar,
haciéndolo muy utilizada en la industria metalmecanica para cortes, soldadura y fundicion, por lo que es de

facil acceso en forma de gas.
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Figura 5. Velocidad Jet vs OFR para varias combinaciones de propelentes [31].

Se utiliza en estado liquido para disminuir al méximo el volumen y presion que ocupa su almacenamiento,
condensando a -183 [°C] a presion atmosférica. por lo que también debe disenarse con los requerimientos
de sistemas criogénicos. Requiere metales, polimeros y grasas especiales para su almacenamiento [34]. Al
ser criogénico estara absorbiendo calor y evaporandose constantemente, fendémeno que tendremos que
modelar. Para extender su vida se almacena en recipientes especiales llamados Dewar [30], [36].
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Se  puede  usar

nitrégeno  liquido Propiedad LOX | LN2 Propiedad LOX | LN2
LN2” para realizar

pruebas preliminares | Masa molar [g/mol] 32 28 | Viscosidad [cP] 0.020 | 0.018

a los  sistemas

disefiados, ya que [ Densidad [kg/m3] 1141 | 808 | Entalpia de Vapor [kJ/kg] 213 199

tiene  propiedades

reolégicas muy | Punto de ebullicion [°C] [ -183 | -196 | Conductividad [W/m°C] | 0.026 | 0.026

similares al LOX y Tabla 3. Comparacion de propiedades reologicas del LOX y LN2.

evita el riesgo de

una ignicion.

Oxido nitroso N20 0 NOS

Es una sustancia con aplicaciones en la industria médica como gas sedante en tratamientos dentales. Como
propelente de latas de comida como la crema batida. En el automovilismo al inyectarse en la cdmara de
combustion donde se descompone térmicamente liberando oxigeno, nitrégeno y calor incrementando la
temperatura y la cantidad de moléculas y por ende la presion (Ecuacion 7). Es un gas de efecto
invernadero, y dafa la capa de ozono. Se produce por una descomposicion térmica de nitrato de amonio, el
cual también se llega a usar como oxidante sélido. A pesar de ser un gas seguro, en sistemas de propulsion
aeroespacial tiene un ambiente de trabajo muy diferente al que se presenta en otras industrias,
principalmente por el uso de tanques con paredes delgadas y encontrarse muy cercano a camaras de
combustion.

2N20 —>4-N2 + 02 + AH

(Ecuacion 7)

A temperatura ambiente es una sustancia saturada, a 20 [°C] tiene una alta presion de saturacion de 5
[MPa] siendo una gran ventaja al eliminar la necesidad de utilizar otro presurizante. Su punto critico esta a
36 [°C] alcanzando 7 [MPa] por lo que las condiciones ambientales tendran un gran impacto en la presion
del tanque y la densidad de inyeccion a la cAmara de combustion, afectando la curva de empuje esperada.

Cuando el tanque se comience a vaciar generard una caida de presion por debajo de la de saturacion,
haciendo entrar al NOS liquido en evaporacion, recuperando la presion. Esta alta presion de saturacion
también generara una evaporacion flash que provocara un flujo bifasico en los inyectores dificil de modelar
[40], [41].

Como monopropelente requiere una cama catalitica que facilite la descomposicion térmica otorgando un
Isp en vacio teorico de 170 [s]. Por su bajo contenido de oxigeno requiere altos OFR, por ejemplo con el
etanol es alrededor de 4 y con las parafinas es alrededor de 7, alcanzado un Isp en vacio de hasta 250 [s].
En la practica se encuentran alrededor 200 [s] debido a que regularmente se manejan bajas presiones de
combustion de entre 1 a 3 [MPa], y por eficiencia de combustion (figura 6). El 6xido nitroso es el
propelente ideal para sistemas Vapak (Vapour pressurization) [39].
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Imipulso

El CO2 posee propiedades
reologicas similares y tiene
un costo mucho mas bajo.
Comparte una curva de
saturacion similar al N20O.
Es de facil acceso, otorga
una alta presion de vapor,
es inerte sirviendo para
sistemas neumaticos. Se
vende como hielo seco con
una temperatura de -80
[°C], sirviendo como
fuente de frio aplicable
para controlar la
temperatura del N20
cuando realicemos
operaciones en el campo.
Pero puede provocar
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Figura 6. ISP y temperatura vs OFR para varios combustibles con NOS [40].
- N20 | CO2 - N20 | CO2
Masa molar | 44 44 Densidad  Vapor | 166 134
[g/mol]. 15°C [kg/m"3].
Presion  critica | 7.25 7.38 | Viscosidad Liquido | 60 100
[MPa]. uPs 15 [°C].
Temperatura 309 304 | Conductividad 0.1 0.1
Critica [°C]. térmica liquido
[W/mK].
Densidad Critica | 452 467 | Tension superficial | 0.004 | 0.0045
[kg/m"3]. liquido [N/m].
Densidad 814 822 | Entalpia de | 173 190
Liquido a 15 vaporizacion.
[°C] [kg/m"3].

asfixia, por lo que debe
utilizarse lugares
ventilados.

Tabla 4. Comparacion de propiedades reologicas entre el N2O y el CO2.
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3. Estado del Arte

A nivel Nacional, durante los afios 70 's México contd con la CNEE, la cual logrd desarrollar varios
vehiculos, entre ellos los SCT-1 Y 1 y 2, ambos de Etanol y LOX PR con apogeos de 20 [km]. De igual
forma, actualmente existe un grupo de investigadores en Saltillo de RKT aerospace, que desde 2013 se han
dedicado al desarrollo de cohetes sonda con fines cientificos y tenian planes de desarrollar un cohete
liquido capaz de llegar a 150 [km] [41].

Argentina ha sido uno de los paises latinoamericanos con un programa espacial mas consolidado. En temas
de coheteria, ha desarrollado la familia de cohetes “Tronador”. Desarrollado bajo la responsabilidad de la
CONAE, con el principal contratista siendo la empresa VENG SA, asi como especialistas del Instituto
Balseiro, el Instituto Aeronautico Argentino, CITEFA y universidades nacionales [42].

El proyecto inicio en 2002 con el vehiculo Tronador I de una sola etapa, 250 [kg] de peso y 15 [kN] de
empuje en configuracion PR con hipergélicos de queroseno y anilina, fue lanzado en 2007 en el Centro
Espacial Manuel Belgrano, alcanzando un apogeo de 20 [km] una carga 1til de 4 [kg]. El Tronador 1B
sustituy6 el queroseno por hidracina, que se lanz6 en 2008, con el objetivo de probar hidracina como
combustible. Desde entonces, la CONAE decidido comenzar el desarrollo de vehiculos orbitales para
satélites de 1000 [kg] con el vehiculo Tronador III [43].

De forma independiente, existe una compaiiia privada llamada LIA Aerospace de origen argentino, que
buscaba el desarrollo de una micro lanzadera. Su primer prototipo de vuelo utilizo HTP y queroseno en
configuracion BD para alcanzar un apogeo de 3 [km]. Actualmente, se encuentran comercializando 2
modulos de propulsion espacial a base de HTP, configuraciéon PR Helio en COPYV, con gimbal y re-ignicion
para maniobras orbitales [44].

Brasil, a través del Instituto de Aeronautica e Espaco (IAE) desarroll6 el motor liquido L15 con 15 [kN] de
empuje. Desde el 2012, en colaboracion con la Agencia Espacial de la Federacion Rusa y el Centro
Espacial de Alemania DLR se encuentran desarrollando el motor L75 alimentado por un ciclo abierto de
turbobombas para colocar satélites de entre 100 y 1000 [kg] en 6rbitas bajas [45].

De igual forma, Brasil cuenta con 2 grupos estudiantiles que han desarrollado propulsion hibrida. “Projeto
Jupiter” de la Universidad de Sao Paulo. Y “Capital Rocket” de la Universidad de Brasilia, que en 2022
vol6 el primer hibrido, alcanzado una altitud de 1 km, empleando valvulas solenoides automotrices para
NOS, conexiones de laton y modificando tanques COTS de oxigeno medicinal. La activacion de su MOV
era mecanica a través de un sistema de cuerdas y poleas. Se desarrollo en las instalaciones del Laboratorio
de Propulsion Quimica (CPL) de la Facultad Gama de la Universidad de Brasilia [46].

También cabe destacar que la Universidad de los Andes de Colombia en 2011, a través Proyecto Uniandino
Aeroespacial, con el motor liquido PUA-1L-6S-2000N de LOX y gasolina, logré llevar al vehiculo
AINKAA V a 24 [km] [47].

Proyectos Universitarios
A nivel estudiantil existen varias competencias alrededor del mundo que retan a los alumnos a desarrollar

sus propios cohetes de alta potencia y asi generar ingenieros mas experimentados en las tecnologias
aeroespaciales.

e Base 11 Space Challenge: Fue lanzado en enero de 2018, otorgando 1 MDD al primer equipo
estudiantil que lograra volar un cohete propulsado por un motor de propulsion liquida a la linea de
Karman para antes de 2022, ningin equipo lo logrd, pero empezd una carrera espacial a nivel
universitario.

e Systems Go Program: es una competencia organizada por la NASA dirigida a estudiantes de
preparatoria. Sus retos van desde 2 km hasta 30 [km] con una carga util de 16 [kg], donde se han
desarrollado multiples cohetes hibridos.
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e Spaceport America Cup SAC: Competencia de coheteria mas grande del mundo con 150 equipos
de universidades de todo el mundo compiten en diferentes categorias: por altitud 3 y 9 [km] de
apogeo, en la edicion 2023 se desarrollaron. LASC, ENMICE y EuRoC: son competencia con
reglamentos similares a SPAC pero celebrados en Brasil, enfocada al sector latinoamericano,
Meéxico y en Europa, respectivamente.

e FAR MARS/FAR OUT: Organizada por “Friends of Amateur Rocketry” FAR, busca promover el
desarrollo de sistemas liquidos con apogeos desde 1.5 hasta 30 km.

A nivel mundial existen equipos estudiantiles que han logrado considerables desarrollos en temas de
propulsion liquida hibrida. A continuacion, se mencionan algunos proyectos que sirvieron de guia para el
desarrollo del sistema de esta tesis.

La Universidad Tecnologica de Delft, con su equipo estudiantil DARE Delft Aerospace Rocket Engineers
desde el 2015, han desarrollado la familia de vehiculos Stratos. Stratos II utilizé un motor hibrido DB con
NOS y parafina/Aluminio, el cual present6 una fuga en el sistema de alimentacion de oxidante, provocando
que la valvula principal de oxidante se congelara impidiendo el encendido del motor. En el afio 2015, se
llevo a cabo el lanzamiento del cohete “Stratos 11+ en la base el Arenosillo, Espaiia, con un apogeo de 21
[km], aproximadamente el 42% de la altura objetivo de 50 [km], siendo el mayor apogeo estudiantil en
Europa en su momento [48].

Su primer intento de motor liquido, Deimos, utiliz6 NOS-Etanol entregando un desempefio insuficiente de
175 [s]. Para alcanzar el desempefio necesario para alcanzar la linea de Karman inician 4 lineas de
investigacion, una de las cuales se enfoco en el modelado y la validacion del proceso de presurizacion de
tanques criogénicos. En 2023 se encuentran desarrollando Stratos V el cual sera su primer vehiculo
criogénico [49], [50].

En la Universidad de Stuttgart se encuentra el equipo HyEND (Hybrid Engine Development) y en el 2012
se enfoco en el desarrollo de sus propios motores hibridos con el apoyo del programa STERN
(STudentische Experimental RaketeN) de la DLR (Centro Espacial Aleman). El objetivo de STERN es
capacitar a los estudiantes en proyectos espaciales, permitiéndoles adquirir experiencia de trabajo en
equipo, asi como también desarrollar tecnologia e innovaciones, financiando a los estudiantes a través de
fondos del BMWI (Ministerio Federal de Economia y Energia). Los estudiantes son guiados y reciben
soporte por inspectores de la industria y de DLR, siendo evaluados como una misién espacial. Han
desarrollado 3 diferentes familias de cohetes hibridos HEROs, MIRAS y N2ORTH. En 2016 se vold
Hero3 rompiendo el récord de altitud establecido por DARE, llegando a 32.3 km [51].

Ademas de estos equipos, cabe mencionar otros relevantes como MASA, de la Universidad de Michigan,
que actualmente se encuentran desarrollando “Tangerine Space Machine” capaz de llegar a 100 [km]. Asi
como Space Concordia de la Universidad de Concordia, con su cohete en desarrollo “Star Sailor” capaz de
llegar a 100 km, el cual cuenta con el motor estudiantil de mayor empuje en el mundo, con 35 [kN]
superando al motor “Rutherford” de la compafiia Rocket Lab de 25.8 [kN] e inclusive los 28 [kN] del
primer motor de SpaceX, Kestrel, en los afios 2000 [52], [53].

3.1. Riesgos en el manejo de oxidantes

El principal riesgo en el desarrollo de proyectos es el manejo de estos oxidantes. El Globally Harmonized
System of Classification and Labelling of Chemicals identifica siguientes riesgos para NOS y LOX:
e H270: Puede provocar o intensificar el fuego.
H280: Contiene gas a presion, puede explotar si se calienta.
H281: Contiene gas refrigerado que puede provocar heridas criogénicas.
Gases a presion: Conllevando riesgo de explosion.
Sofocacién: Pueden desplazar aire y generar una rapida sofocacion.
Dano a la salud, irritacion, mareos en caso de ser inhalados.
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Los riesgos relacionados con el manejo de gases comprimidos se resuelve realizando los calculos de
esfuerzos y con un protocolo de operaciones. Los riesgos asociados a la salud se solucionan trabajando en
ambientes ventilados.

Mitigar el riesgo de una ignicion con los oxidantes que arranque una reaccion en cadena, requiere un
apropiado disefio del sistema. Para garantizar la compatibilidad con oxigeno debido a sus amplios usos en
la industria, se han creado estandares ASTM. Estos tienen como objetivo equipar al personal técnico
calificado con informacion sobre los sistemas donde se requiere produccion, almacenamiento, transporte y
distribucion de oxigeno:

e ASTM G88: Guia estandar para disefar sistemas para servicio de oxigeno [54].

e ASTM G63: Guia para evaluar materiales no metalicos para servicio de oxigeno [55].

o ASTM G93: Practica estandar para métodos de limpieza y niveles de limpieza para materiales y
equipos usados en ambientes enriquecidos con oxigeno [56].

e ASTM GY4: Guia estandar para evaluar metales para servicio de oxigeno [57].

Para que exista una combustion se requiere: un combustible, el cual es nuestro material base que debera
seleccionarse con cuidado, o contaminantes que debera eliminarse con proceso de limpieza; un oxidante, el
cual es nuestro propelente; y una fuente de calor, sin esta la mayoria de materiales no entran en ignicion y
depende del disefo del sistema. Cuando en un fenémeno fisico la cantidad de energia suministrada a un
material es superior a su disipacion creara un aumento de temperatura. Los mecanismos por los cuales una
ignicion puede ocurrir. son [54]:

e Friccion: Deben evitar movimientos rapidos y piezas moviles, que ademas de producir calor,
pueden desprender particulas, exponer metal fresco que es mas reactivo.

e Compresion adiabatica: Esto ocurre cuando hay incrementos repentinos de presion, tanto por el
proceso de llenado, como por martillos hidraulicos en volumenes muertos.

e Impacto de particulas: Las particulas metalicas al colisionar a altas velocidades en ambientes
ricos en oxigeno son muy inflamables. Los cambios abruptos de angulo y protuberancias internas
serviran como puntos de impacto (figura 7). A pesar de disefiar las tuberias con un diametro alto
para reducir su velocidad, habrd zonas donde pueda acelerarse el flujo, principalmente en
restricciones de flujo en reguladores de presion asi como durante transitorios. La presencia de
particulas se controla con el proceso de limpieza, el control de su generacion se logra con la
seleccion de materiales y uso de filtros.

e Arco eléctricos o descargas electrostaticas ESD: Esto puede provocarse por acumulacion de
carga por uso de materiales no conductores como plasticos, se recomienda que cualquiera 2 puntos
del sistema no tengan una resistencia superior a 1 [ohm]. El sistema debe estar conectado a tierra.
Los dispositivos electronicos como sensores, y sobre todo las escobillas de los motores son fuentes
de ignicion.

e Resonancia: Esto ocurre cuando existen volimenes muertos en “Tee”. Genera un rapido
incremento en la temperatura, en especial cuando se tienen altas frecuencias con particulas o alta
velocidad de gas.

Existen factores que pueden afectar la inflamabilidad de un material. Desde sus propiedades fisicas como:
energias de ignicidon, geometria, densidad, calor especifico, porosidad, conductividad térmica, entalpias de
combustion. Hasta aspectos mas ambientales como: temperatura, presion y contaminacion. La temperatura
y fuentes de ignicion deben verse en el contexto del disefio del sistema, porque dependera de la aplicacion
especifica si un material es compatible con el oxigeno.
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Figura 8. Muiieco de prueba tras una falla debido a la inflamabilidad de un material [45].

ASTM realiza varias pruebas para caracterizar cuantitativamente la inflamabilidad de los materiales como:
calor de combustion, ignicion por impacto, indice de oxigeno limitante (IOL), temperatura de autoignicion
(AIT) entre otros.

Para visualizar el nivel de exigencia en el disefio, ASTM cre6 una metodologia para evaluar los riesgos y
seleccionar los mejores materiales y técnicas para cada aplicacion, considerando la practicidad y el ahorro
de costos. Para que exista un incendio deben cruzarse uno o mas umbrales, e incluso este puede extinguirse
por falta de oxigeno. Este método es subjetivo e impreciso, pero es util como una primera base en el
disefio. Es similar a un FMEA, donde la probabilidad de una falla va desde O (practicamente imposible)
hasta 4 (altamente probable). Y la severidad va desde A (despreciable, sin heridos ni afecta el objetivo del
sistema) hasta D (catastrofico, muerte o heridas multiples, pérdida total del sistema). La automatizacion de
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los procesos siempre y cuando se realice de forma adecuada disminuira la severidad del modo de falla. La
redundancia por software no se considera confiable. Ademas ASTM recomienda realizar los siguientes
analisis: “FMEA”, “HAZOP”, Fault Tree Analysis, Oxygen Hazard and Fire Risk Assessment “OHFRA”.

El oxigeno a pesar de ser un fuerte oxidante, tiene un manejo mas seguro a comparacion de otros como
RFNA o HTP. Conlleva altos riesgos, esta sustancia logra combustion con cualquier material incluyendo
metales, y mezclado con materiales organicos puede detonar por presion. Un caso a destacar es el asfalto,
un material del que estd compuesto la mayoria de los suelos y que es un explosivo latente en presencia de
LOX.

Respecto a la inflamabilidad del NOS, es bastante inerte en la mayoria de los ambientes. Pero es una
molécula que no requiere combustible para reaccionar, ya que puede descomponerse por si misma,
liberando calor y multiplicando los moles generando una reaccion en cadena que puede terminar en una
explosion. En estado liquido no se ha presentado esta descomposicion, por su mayor capacidad de absorber
calor. Para lograr un descomposicion térmica simultanea, se requiere que la fase gaseosa este alrededor de
850 [K] y 2 [MPa] para iniciar una auto ignicion, siendo marginalmente exotérmica para sostenerse a si
misma. La velocidad de la llama es considerablemente baja, aproximadamente de 15 [cm/s] a 4 [MPa].
Esto se debe a su dindmica molecular, que involucra un proceso de descomposicion unimolecular elemental
a través de una transicion no adiabatica prohibida por el espin. La energia necesaria para lograr la ignicion
baja con el uso de sustancias catalizadoras, por lo que deben evitarse el uso de aleaciones de cobre, niquel
o platino.

La distancia minima a la que una frente de llama laminar puede expandirse entre superficies paralelas se
llama "quenching diameter" (diametro de extincion), el frente de llama pierde calor porque los absorben las
paredes metalicas. Para el NOS, esta distancia es de 7 [mm] a 27 [°C], 6.35 [mm] a 204 [°C] y 5.5 [MPa].

El NOS conlleva varios riesgos en su manejo. Libera el doble de energia en comparacion con el TNT.
Logra difundirse en plasticos convirtiéndolos en sustancias muy inflamables. Tiene baja conductividad
eléctrica haciéndolo capaz en teoria de acumular cargas electrostaticas lo suficientemente grandes como
para autoignitarse con una chispa de 0.14 [J]. El NOS supercritico puede arrancar un proceso de
descomposicion térmica por su sensibilidad al impacto. La contaminaciéon incrementa fuertemente su
sensibilidad a la ignicion, por ejemplo se tiene reportado un comportamiento explosivo la mezcla de 9%
etanol/NOS a 40 [°C]. De igual forma debe evitarse llevarlo a cavitacion, ya que las burbujas al colapsar,
generan temperaturas que podrian ignitar el NOS.

En 2007 ocurri6 un accidente con Virgin Galactic. Aparentemente un dispositivo eléctrico gener6é una
ignicion en las lineas de NOS durante pruebas de flujo frio. El frente de llama se propag6 hasta el tanque,
donde inicié un proceso de descomposicion térmica. Dado que no se contaba con una PRV, el tanque se
fractur6 cobrandose la vida de 3 personas [59].

Es importante mencionar que cuando un tanque se fisura, los gases a alta presion se fugan rapidamente
disminuyendo de forma repentina la presion de vapor, y si la presion de vapor cae por debajo del limite
espinodal del liquido, este abandonara su equilibrio metaestable y tendra una evaporacion flash, exportando
mas masa de la necesaria para recuperar las condiciones de equilibrio. Generando una rapido incremento
de presion por encima de la presion de saturacion, fracturando completamente el recipiente a presion y
liberando vapores, aun sin reaccionar, a la atmodsfera. Si estos vapores son inflamables explotaran al entrar
en contacto con una fuente de calor, ya sea por encontrarse previamente en un incendio o por el calor
liberado de la fractura metalica. Este modo de falla se conoce como BLEVE (Boiling Liquid Expanding
Vapor Explosion) y ocurre comunmente en tanques de combustible en incendios.

Una forma de aumentar la energia necesaria para que ocurra una ignicion es supercargar los tanques con
otro gas (“supercharging’). Por ejemplo, si se agrega un 30% de oxigeno, se requeririan 500 [J] de una
chispa. Se espera un comportamiento similar del nitrégeno, mientras que el helio requiere cuatro veces
menos para lograr el mismo efecto.
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El segundo riesgo importante al trabajar con LOX y NOS a alta presion es que por las bajas temperaturas
los metales tengan un comportamiento fragil. En sistemas a presion se buscan materiales ductiles para
evitar la generacion de esquirlas en caso de una explosion, soportar impactos comunes en las zonas de
trabajo, y que cualquier dafio mecanico sea detectable como abolladuras o deformaciones plasticas.
También se quiere evitar que los polimeros bajen de su temperatura de transicion vitrea (GTT), perdiendo
su elasticidad, permitiendo fugas en los O-rings y asientos [60].

Puede ocurrir que al fluir por una tuberia caliente un fluido criogénico o refrigerado este se evapore y
expanda al absorber calor, incrementando la velocidad y por ende la transferencia de calor, generando una
retroalimentacion positiva llevados a una inestabilidad. Generando un fendmeno similar al de un géiser,
donde el fluido tendra una gran velocidad en las tuberias. Esta inestabilidad puede sembrarse si se superan
los 10 [m/s] al cargar fluidos criogénicos en sistemas a temperatura ambiente.

Este fenomeno puede ocurrir al llenar los tanques o cuando se alimenta la camara de combustion,
provocando un “hard start” que puede llegar a destruir al motor. Esta inminente absorcion de calor también
puede provocar un “cryo shock”, una muy alta disminucion de la temperatura de forma no homogénea,
provocando esfuerzos térmicos, deformaciones, dafios en sellos. También la generacion de gas podria
provocar calentamiento por compresion adiabatica. Para evitarlo debe realizarse un “Chill down” enfriando
previamente toda la plomeria dejando pasar una pequena cantidad de un gas o liquido criogénico.

3.2. Compatibilidad de Materiales

Se busca utilizar materiales que sean compatibles con todos los fluidos a utilizar, tanto oxidantes como
agentes de limpieza, soportan bajas temperaturas, tengan un alto esfuerzo especifico, sean faciles de
manufacturar y adquirir.

Se estudiaron los metales, ya que estos forman la mayor cantidad de material en tuberias, valvulas,
sensores y tanques. También se analizaron los polimeros por su empleo en los asientos, empaques, O-rings
y recubrimientos, asi como lubricantes. Las ceramicas, a excepcion de los 6xidos metalicos, tienen poca
aplicacion en la plomeria.

Seleccion de Metales

Para este capitulo nos basamos principalmente en los reportes “Metals and alloys for cryogenic
applications” por Aerospace Corporation, “Ignition of metals in oxygen” del Defense Metals Information
Center, y “High-Pressure Liquid and gaseous oxygen impact sensitivity evaluation of materials” del
Kennedy Space Center de NASA, ademas de los estandares ASTM.

Los metales cuentan con una AIT bastante alta, entre 900 a 2000 [°C]; tienen una alta conductividad,
facilitando la disipacion de calor; crean una capa de 6xido protectora que puede interferir con la ignicion o
propagacion; y al tener mayor densidad consumen rapidamente el oxigeno disponible, por lo que la
velocidad de quemado depende del oxigeno disponible y su velocidad de suministro.

Estos normalmente entran en combustion por una reaccidon en cadena, por la igniciéon de un polimero o
contaminante. Cuentan con altos calores de combustion, temperaturas de flama entre 1700 a 4800 [°C]. Su
alta densidad y amplia presencia en las tuberias constituyen una fuente de calor para la propagacion a otros
componentes. Los productos de combustion en su mayoria se encuentran en estado liquido o solido,
dificultando la dispersion del calor y la dilucion de la concentracion de oxigeno, como si ocurre en los
gases de combustion de un polimero. Esto crea un charco de metal y 6xido metalico que facilitaran la
ignicion de componentes que entren en contacto.

Los metales pueden crear una capa protectora de 6xido que disminuye la autoignicion de un metal incluso

cercana a la temperatura de fundicion o servir de aislante separando el oxigeno de la fase liquida. La
relacion de Peeling & Bedworth “P&B Ratio” sirve para evaluar si una capa de 6xido protege considerando
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el incremento de volumen entre el metal y su 6xido. Este mecanismo es quien en parte le brinda su
estabilidad quimica al acero inoxidable por su capa de 6xido de zinc, y al aluminio con la alimina.

Aceros austeniticos (SS)

El acero inoxidable austenitico (Serie 300) es el material de excelencia utilizado en la industria para
recipientes a presion de LOX o Dewars criogénicos.

La primera razon para su seleccion, es su transicion de estructura cristalina de BCC a FCC a temperaturas
criogénicas, que al tener mas planos de deslizamiento es mas ductil. La aleacion SS301 después de varios
ciclos criogénicos puede promover la transformacion de austenita en martensita, limitando la fatiga. La
aleacion SS310 no sufre esta transicion y es mejor para soportar fatiga en ambientes criogénicos, este es
muy ductil a temperatura ambiente haciéndolo excelente para la creacion de plomeria compleja, pero
requerird un recocido. La aleacion 304 es la mas comun, con propiedades similares y menor costo a la 316
[61].

El acero inoxidable es un material compatible con el oxigeno, a diferencia del acero al carbon, que presenta
una fuerte corrosion. Su temperatura de autoignicion estd por encima de su punto de fusion. La mejor
aleacion es la SS316, cuenta con un poco de molibdeno que mejora su resistencia quimica. ASTM con
NASA realizé varias pruebas, que arrojaron que los SS-300 son de los materiales con suficiente resistencia
alaignicion en GOX y LOX [62].

Por tultimo es un material accesible y no posee un costo muy elevado a comparacion de otros con las
caracteristicas antes mencionadas. Una desventaja es su baja “strength to weight ratio”. Su alto peso
provoca que requiera mas material para soportar las cargas mecanicas que otro material si podria soportar.
Aunque puede someterse a un endurecimiento por deformacion plastica que incrementa el esfuerzo de
cedencia y volumen del tanque sin agregar mas masa [63]. Ademas de que cuenta con buena soldabilidad y
una vez ensamblado a un tanque.

Aleaciones de aluminio (Al)

Historicamente, el aluminio se ha utilizado como el material de los tanques de LOX en lanzaderas, ya sea
en forma de lamina o con un recubrimiento de filamento de fibra de carbono en un COPV logrando una
optimizacion de rigidez y peso.

A pesar de ser muy utilizado, debemos recordar que es muy inflamable. No debe usarse en aplicaciones
dindmicas, donde haya altos flujos o movimientos. Es utilizado como combustible mezclandolo con alguna
sal oxidante como perclorato de amonio o nitrato de potasio y alguna resina para generar propelentes para
aplicaciones aeroespaciales, militares o pirotécnicas. Esto porque reacciona violentamente con el oxigeno
por su alta entalpia de combustion, alta flama adiabatica y bajo punto de fusion. Se realizaron una serie de
experimentos estudiando VERs (Violent Energy Release), reacciones violentas de combustion de aluminio
y LOX similares a una detonacion de TNT. Este fenomeno se present6 en pequeiios tubos de Al-3003 con
un flujo de LOX y rodeado de una atmoésfera de GOX y en pruebas de combustion promovida donde bajo
ciertas condiciones la combustion sé volvia muy violenta. De igual forma, se tiene registro que el aluminio
puede reaccionar con el cloro de polimeros como PCTFE [64].

En general, todas las aleaciones de aluminio constan de una estructura FCC por lo que no presenta una
transicion de ductil a fragil a temperaturas criogénicas. A pesar de conservar sus propiedades mecéanicas, la
ductilidad se reducird poco y el esfuerzo de cedencia incrementara ligeramente. Al tener un mayor
coeficiente de expansion térmica que el acero, se deformara mas.

Cuenta con una baja densidad y moderado a alto esfuerzo de cedencia. La mayoria de sus aleaciones son
accesibles y otorgan una mejora en resistencia quimica, esfuerzo de cedencia o elongacion a temperaturas

criogénicas. Las principales aleaciones para aplicaciones criogénicas son de la serie 2000, 5000 y 6000.

e Serie 2000: Aleaciones con cobre con alto esfuerzo de cedencia pero baja resistencia quimica,
mala soldabilidad y de dificil adquisicion. Fueron utilizadas en Titan I, Thor. Saturn V y SS.
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e Serie 5000: Una aleacién con magnesio. Son ideales para bajas temperaturas, ya que son ductiles,
pero poseen un menor esfuerzo de cedencia que la serie 2000 pero mas resistencia a la ignicion.
Fue utilizado en los cohetes Saturno y V2.

e Serie 6000: La aleacion 6061 es muy utilizada en el sector acroespacial y automotriz, es accesible
y muestra buena tenacidad, aunque tiene un bajo esfuerzo de cedencia.

Las investigaciones y el estado del arte sobre el uso de aluminio indican que es un material adecuado para
servicio de oxigeno y criogénicas para aplicaciones aeroespaciales [65].

Aleaciones de Cobre

Es el material mas recomendado por ASTM junto con las aleaciones de niquel para aplicaciones de
oxigeno. Conservan excelente tenacidad contra impactos hasta los 20 [K]. Cuenta con una notable
resistencia a la ignicion. El laton es una aleacidén de cobre y zinc, incrementara el esfuerzo de cedencia sin
perder su resistencia a la ignicion, esta presente en muchas valvulas comerciales y tiene un costo accesible.

Otros

Las aleaciones de niquel, como inconel o hastelloy, se consideran superaleaciones y son los preferidos para
la propulsion espacial y aerondutica. Presenta excelentes propiedades criogénicas, y de resistencia a la
ignicion. Es excelente para realizar los ductos metalicos de sistemas de propulsion. Pese a poseer un alto
costo para emplearse en un componente grande en este proyecto, puede encontrarse en algunos
componentes de valvulas.

El estafio es compatible con LOX, por lo que puede usarse para soldar tuberias.

Es importante mencionar que el cobre y sus aleaciones (laton, bronce), asi como el niquel y platino son
catalizadores del NOS. No debe usarse acero, ni acero galvanizado ya que el 6xido de zinc y 6xido de
hierro son catalizador, y puede generar particulas que pueden ser fuente de ignicion. Los tanques
comerciales estan compuestos de aceros, por lo que es importante colocar un filtro antes de que ingresen a
nuestro sistema.

Seleccion de Polimeros

Estos se implementan para lograr un sello hermético en ensambles, gracias a su alta deformacion, baja
rigidez y lubricacion. No son una gran fuente energética a comparacion de los metales, por contar menor
entalpia de combustion, menor masa total en el sistema y son menos sensibles a la ignicion por impacto.
Aun asi debe limitarse su uso y exposicion al oxidantes por ser mas susceptibles a la ignicion a menores
presiones de oxigeno; cuentan con AIT entre 150 [°C] a 500 [°C] muy por debajo a comparacion de los
metales; su baja conductividad electrica y termica incrementa su sensibilidad a una ignicion por una fuente
de calor local, a la acumulacion de cargas electroestaticas. Son un material sensible que pueden iniciar una
reaccion en cadena.

A temperaturas debajo de la de GTT incrementan su rigidez y disminuyen su elongacién; cuentan con un
menor coeficiente de expansion térmica CET a comparacion de los metales, generando una variacion en las
tolerancias de un ensamble. Estos 2 mecanismos promueven la aparicion de fugas a temperaturas
criogénicas [60].

De acuerdo con los resultados realizados por ASTM y NASA, los polimeros fluorados exhibieron
propiedades superiores de compatibilidad con el oxigeno. Especificamente, poseian temperaturas de
autoignicion relativamente altas y valores de calor de combustion razonablemente bajos. A pesar de esto,
se descartaron: Tetrafluoroetileno propileno FEPM/Aflas, ETFE/Tefzel, PFA, ECTFE, FEP y PVDF.

Los polimeros que planeamos utilizar los dividiremos en 3 categorias:

Plasticos
Estos polimeros tienen alta rigidez, se utilizan en asientos de las valvulas.
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e Politetrafluoroetileno PTFE: Es un plastico semicristalino muy comercial por su alta resistencia
quimica. Se encuentra presente en valvulas ya que sirve para comprimirlo y lograr un sello
hermético en piezas movibles para asientos de valvulas. Cuenta con: alta rigidez, alta resistencia al
desgarro y abrasion; y bajo coeficiente de friccion que lo hace autolubricante. Tiene la temperatura
de autoignicién mas alta, el calor de combustion mas bajo, y tiene una calificacion aceptable en
pruebas de ignicion por impacto en LOX. Se vende por/bajo el nombre de: DuPont/Teflon,
AGC/Fluon, 3M/Dyneon y Garlok/Gylon [55].

e Policlorotrifluoroetileno PCTFE: Es un plastico semicristalino con mayor esfuerzo ultimo,
menor CET, y mayor IOL comparacion de PTFE. No absorbe humedad y no puede mojarse. Es
utilizado en aplicaciones criogénicas y electronicas. Se vende por/bajo el nombre de: 3M/Kel-F,
Daiki/Neoflon, Voltalef/Arkema, Aclon/Allied Signal.

e PolyEther Ether Ketone PEEK: Es un termoplastico semicristalino rigido. Es utilizada en
aplicaciones espaciales por su muy baja gasificacion en vacio. Cuenta con un menor CET y
friccion similar al PTFE. Se vende por/y bajo el nombre de: Dupont/Vespel, VICTREX CT 200.

Elastémeros
Estos se caracterizan por no fracturarse al deformarse al 100% y poder regresar a su forma original con
maximo un 10% de deformacion plastica. Se utilizan en forma de diafragmas y O-rings [66].

e Fluorocarbon FKM: Son los elastomeros fluorados mas comerciales por su costo intermedio para
aplicaciones con reactivos corrosivos. Excelentes caracteristicas de envejecimiento y baja
permeabilidad del gas. Se vende por/bajo el nombre de: Dupont/Viton A, Viton a-500, 3M/Dyeon,
Daikin/Dai-El, Solvey/Technoflon y Flourel.

e Perfluoroelastomer FFKM: Son elastomeros con mayor temperatura de operacion, mayor
resistencia quimica, muy baja gasificacion en vacio por lo que tiene un costo muy elevado. Se
utilizan en aplicaciones criticas como semiconductores, turbinas, gas, petroleo, procesos quimicos
y equipo de medicion. Se vende bajo el nombre de Kalrez, Chemraz, Perlast, Marquez y Simriz.

e Copolimero de Acrilo nitrilo butadieno: Llamada Nitrilo, Buna-N o NBR es el elastomero mas
usado en el mundo. Serd el elastomero mas sencillo de conseguir y con el que vendra integrado en
la mayoria de los componentes que se compren. Tiene un bajo costo y buen rendimiento mecanico.
No soporta temperaturas criogénicas, puede trabajar con NOS, solo recordando que el NOS logra
disolverse facilmente dentro de la matriz plastica de hidrocarburos, dando gran flamabilidad.

Amplios polimeros derivados del petroleo (Buna-N, EPDM, Neopreno) no resisten quimicamente ante la
presencia de hidrocarburos como etanol, gasolina, keroseno, por lo que no deben usarse en los tanques de
combustible. De igual forma nos interesa conocer cuales polimeros soportan sustancias “base” e
hidrocarburos clorados o fluorados, ya que estos se utilizaran durante la limpieza de oxigeno.

Lubricantes y grasas
Son necesarias para permitir el movimiento interno de las valvulas durante la apertura y cierre. Deben

usarse lubricantes a base de un polimero fluorado como PTFE, FEP y CTFE con una viscosidad superior
debido a un mayor peso molecular, otorgar una baja friccion y ser hidrofobicos. Lubricantes a base de
silicona promoveran la corrosion al capturar humedad. Krytox, Braycote, Fluorolube son marcas de
lubricantes a base de un aceite de perfluoropoliéter PFPE con polvo de PTFE [67].

Esta tabla indica cuales de los plasticos serdn compatibles con nuestras sustancias (1: Excelente. 4: No
utilizar).
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Plasticos Elastémeros
PTFE | PCTFE | PEEK | FEPM | FKM | FFKM | Neopreno | EPDM. | NBR | VQM | FVQM
teflon Kel-F | Vespel | Aflas Viton | Kalrez

NOS 1 1 1 3 1 2 1 1 1 1 -
GOX 1 1 1 4 1 1 1 4 4 2 1
LOX 2 2 1 4 4 2 4 4 4 - -
RFNA 1 1 4 3 1 2 4 4 4 4 4
HTP 1 1 1 1 - 1 1 4 4 3 2
Etanol 1 1 1 1 - 1 1 1 1 3 1
Queroseno 1 1 2 1 - 1 1 2 4 1 4
Gasolina 2 1 3 1 - 1 1 2 4 1 4
LNG 1 1 1 1 - 1 1 1 4 1 1
LPG 1 1 1 1 - 1 1 1 4 1 4
PERC 1 1 4 1 - 1 1 4 1 4 4
NaOH 1 1 1 2 - 2 1 2 2 2 2

Tabla 5. Compatibilidad quimica con diferentes tipos de sustancias.

3.3. Limpieza para servicio de Oxigeno

Por ultimo, para disminuir el riesgo de una ignicién en ambientes ricos en oxigeno, es necesario eliminar la
presencia de cualquier grasa, polvo, particulas o contaminantes, ya que representa fuentes de energia. La
norma ASTM (93, SC-11 son documentos que nos sirven de guia. De estos documentos podemos observar
varios procesos:

e Limpieza mecanica: Uso de escobillones, sandblast, limpieza ultrasonica, etc.

e Limpieza alcalina: Controlar el tiempo de inmersion en soluciones de hidréxido de sodio,
carbonatos, fosfatos, silicatos. Secarse y verificar que el pH esté +/- 0.2.

e Limpieza acida: Sumergir o rociar acido en concentraciones entre 5 al 50% de acido fosforico;
4cido clorhidrico no debe usarse con acero inoxidable; Acido cromico y nitrico se recomienda para
aleaciones de aluminio y cobre.

e Solventes fluoro carbonados: Rociar con hidrocarburos fluorados y clorados.

Después de limpiar debe verificarse el nivel de contaminantes. De forma cualitativa puede realizarse una
inspeccion visual con luz blanca y ultravioleta, pasar un pafio libre de pelusa y después realizarse una
inspeccion visual a este, o realizar una prueba de ruptura de agua.

El estindar ASTM F331 y G 136 sirve para cuantificar la cantidad de contaminacién por grasa no volatil,
evaporando una solucién de un solvente con que se enjugara él componente. De aqui puede calificarse
entre el nivel A con menos de 11 [mg/m?] el cual se considera seguro para casi todas las aplicaciones para
incluso los contaminantes menos deseados, hasta E con 550 [mg/m?] donde solo usarse en aplicaciones de
bajo riesgo y donde conocer los modos de falla, su severidad y probabilidad.

Los estandares ASTM F 312 y SAE ARP 598 indican como conocer la cantidad de particulas
contaminantes, realizando un proceso similar al anterior, pero esta vez categorizando segun los resultados
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de una granulometria, teniendo que estar por debajo de un perfil de distribucion de particulas de frecuencia
de aparicion contra tamafio en micras por cada 100 [ml].

Stewart H. Youngblood desarrollé un método con base en el panfleto de la CGA “Cleaning equipment for
oxygen service”, documento ya obsoleto, pero después de una investigacion comparandolo con EIGA y
AIGA, Se vié que pueden obtenerse resultados utiles para aplicaciones de 6xido nitroso. Su criterio de
aceptacion es no exceder los 500 [mg/m?] con ninguna particula mayor a 1000 micras y no mas de 25
[#/m?], con un nivel “C” en residuos no volatiles [68].

Se recomienda que una vez ensamblado el sistema se lave una vez mas, ingresar agua y agentes
desengrasantes (Fluorocarbonos) y mover valvulas para garantizar su limpieza. Es importante que la
plomeria no cuente con nada de agua o humedad. El hielo a temperaturas de LOX tiene esfuerzos ultimos
de hasta 120 [MPa], atascando las valvulas y perdiendo su funcionalidad. Esto puede evitarse con la purga
del sistema con gas nitrégeno o helio a alta presion para evaporar cualquier residuo. La tobera debe
mantenerse tapada con pléstico para mantener el sistema limpio, esta tapa se elimina facilmente con los
gases de combustion [69].

Se debe lavar también el suelo del banco de pruebas en caso de utilizar LOX, la limpieza debe realizarse
Unicamente con agua ya que el detergente también puede ser una fuente de ignicién.

Para la construccion de motor hibrido en esta tesis se desarrolld un método propio tomando en base la
bibliografia revisada, los recursos disponibles y la aplicacion. Este se describe en el Anexo.
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3.5. Plomeria

Para lograr disefiar un motor liquido es necesario comprender los temas de plomeria para manipular
correctamente el flujo de los propelentes. Este tema se comprendié después de la revision detallada de
disefios previos, siendo [85] un ejemplo detallado con componentes comerciales. Para unir diferentes
componentes para altas presiones de plomeria se puede utilizar soldadura, acoples ranurados o uniones
roscadas. Para este proyecto utilizamos conexiones roscadas como las NPT y BSP son cuerdas accesibles y
econdmicas, faciles de manufacturar con machuelos y tarrajas que logran un sello hermético, y pueden
desensamblarse, ocupan poco volumen pero son dificiles de limpiar. Las uniones soldadas otorgan mayor
integridad y son las mas recomendadas, pero se debe realizar la soldadura “full penetration” correctamente,
si no, generara cavidades y burbujas donde puedan acumularse particulas. De igual forma si estas se
desueldan y sueldan de nuevo puede ingresar particulas metalicas.

Para poder conectarse a los tanques comerciales y extraer las sustancias de nuestro interés debemos utilizar
las conexiones estandar de la Compressed Gas Association CGA. Estas sirven para asegurar que para un
recipiente comercial no se le cargue un gas para el que no esta disefiado, ya sea por corrosivo, inflamable,
inerte, himedo, con polvo, grasas o que reaccione con los residuos de un gas previamente cargado. Esto se
logra a través de asignar un tipo de cuerda y asiento metalico diferente para cada grupo, dificultando
conectar los reguladores de presion y lineas de transferencia. Estas son las cuerdas que nos interesan para
nuestro proyecto.

e Oxigeno: CGA 540.

e Nitrogeno: CGA 580 también compatible con Argon, Helio, Kripton, Neon, Nitrogeno,
Tetrafluoruro de carbono y Xenon.

e Oxido nitroso: CGA 326 y CGA 660.

e Dioxido de carbono: CGA 320 también compatible con fluorometano o Fredn 41. Para este fluido
también se llega a utilizar la Cuerda G, 0.825-14NGO.

Los tanques comerciales son componentes bastante confiables ya que estan disefiados para operar en
diversas condiciones de trabajo. El modo de falla mas severo de estos es que por descuido no tengan
instalado su capuchon de seguridad, y al caerse golpeen sus valvulas, fracturandose, liberando el gas a
presion y convirtiendo el tanque en un proyectil.

Para transportar los fluidos podemos emplear mangueras de acero inoxidable con interior corrugado de
inoxidable o un “liner” de PTFE. Su flexibilidad es util cuando se requiere mover constantemente el
conducto, pero esto lo hace mas susceptible a la torsion. Si se sobrepasa la presion de disefio, el &nima de
polimero genera una burbuja. Si se requieren flujos mas pequefios con didametros menores, es util usar
tuberia metalica de cobre o acero inoxidable. Soportan altas presiones y condiciones de trabajo
demandantes. Estos deberan doblarse a mano con herramientas especiales. Durante la instalacion de
tuberias o mangueras debe respetarse la curvatura minima o colapsara pandeandose. Debe dejarse una
distancia minima de 2 didmetros externos antes del conector. Los dobleces solo deben hacerse en un plano.
Por las vibraciones presentes durante el vuelo se debe evitar lo mas posible el uso de mangueras flexibles
en el vehiculo [71], [72].

Las tuberias logran conectarse a conectores por medio de soldadura, abrazaderas, o por medio de
conexiones “flare” y de compresion:

e “Flare” (Conexiones abocardadas): Sirven para altas presiones y temperaturas, donde existen
pequeiias a medianas vibraciones y movimiento. El tubo debe deformarse, avellanar como un cono
para que se empalme entre el asiento del conector y una tuerca y asi lograr un sello hermético
metal-metal. Sirve para tuberias pequefias y medianas, ofrecen una confiabilidad a largo plazo,
tiene un costo accesible, convirtiéndo se en las conexiones mas utilizadas. Son empleadas en
aplicaciones criticas como militares, aeroespaciales o de industria pesada [73].

e Compresion: Comprime directamente el tubo sin deformarse permanentemente para generar el
sello, ademéas agregan una férula para hacer mas sencilla y compacta su instalacion, asi como
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brindar movilidad. Por ejemplo, multiples motores pequefios ocupan el modelo de conexion de
Swagelok como fue el caso del Tronador I de la CONAE [74].

Se suelen emplear tubos de cavitacion de venturi con el objetivo de restringir el flujo ayudando a mantener
un flujo de masa constante, asi como eliminar el acoplamiento de inestabilidades de combustion [75].

Las valvulas de paso son de los componentes méas cruciales en un motor liquido, ya que estas son las que
cambian el estado de operacion del sistema, deben soportar fluidos oxidantes, con altos flujos, altas
presiones a temperaturas criogénicas. Al igual que muchos componentes especificos de tecnologia de
cohetes y misiles, detalles especificos del disefio de valvulas esta protegida por la ITAR. En general son 3
los tipos de valvulas mas utilizadas para sistemas de propulsion: bola, mariposa y globo [76], [77].

e Vilvula de bola: Esta valvula empezaron a ser las preferidas durante la época del “Space Shuttle”
como valvulas principales de propelentes: Saturn S-1C GG LOX, Apollo Service Module MOV
NTO, Apollo, LEM LMDE MOV NTO. Nuestra revision literaria indica que es mas utilizada en
cohetes sonda actualmente.

e Valvula de Mariposa: Durante la época del Apolo fueron las més utilizadas como valvulas
principales de propelentes: Atlas MOV LOX, titan MOV NTO y Saturn S-Il MOV MOX.

e Vilvula de globo: Forman parte de otras valvulas para lograr controlar los flujos, como los
reguladores de presion y valvulas de alivio de presion. Pueden actuarse por un embobinado para
crear valvulas solenoides ideales como valvulas de ventilacion. Titan, Saturn S-II.

e Valvula de compuerta: fueron utilizadas en los Atlas y en el motor M-1, se han dejado de utilizar
porque presentan un desgaste en los asientos por las altas cargas. Se puede deslizar como
movimiento rotacion o lineal y sirve para modular el flujo HyEND con el objetivo de optimizar la
mayor cantidad de masa, volumen, eliminando tuberias y valvulas desarrollaron este tipo de
valvula actuada por 2 pistones pirotécnicos con un peso de solo 230 [g] [78].

Flujo | Presién | Peso | Volumen | Servicial | Regular | Durabilidad Actuacion
Valvula de 4 3 3 3 4 2 4 Gira 90°
bola
Valvula de 3 4 2 2 3 3 3 Gira 90°
mariposa
Valvula de 2 4 2 1 3 5 3 Delizameinlineal
globo
Valvula de 2 5 1 1 2 3 2 Delizameinlineal
cuchilla

Tabla 6. Matriz de decision de los diferentes tipos de valvulas.

La mayoria de las valvulas de cohetes utilizan actuadores hidraulicos, neumaticos junto con un resorte para
mantener su posicion default. También se actuaban con ayuda de artefactos pirotécnicos, haciendo las
actuaciones de un solo uso. Estos ultimos no son muy recomendables ya que la actuacion rapida de las
valvulas puede inducir altas flujos transitorios, compresion adiabatica, martillos hidraulicos, desgastar los
sellos, generar particulas ser una fuente de calor por friccion y por la misma combustion del material
pirotécnico [79].

Existen métodos mas sencillos de liberar los combustibles a la camara de combustion sin utilizar valvulas.
Consta en usar discos de ruptura entre los tanques y los inyectores, que se romperan cuando los tanques de
propelente alcance su presion de operacion. Este método ha sido, algunos ejemplos son los cohetes SCT-1
de la CNEE de México y el Tronador I de la CONAE [74], [80].
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Otro método muy utilizado en motores hibridos es el tapon de plastico, el cual es derretido por el ignitor en
la cdmara de combustion, de esta manera se asegura la cdmara de combustion ya esté caliente antes de que
entre el oxidante.

Se requieren valvulas check o de no retorno, para evitar un retroceso en varios sitios. Evitar que cualquier
flujo proveniente de la camara de combustion ya sea por inestabilidades de combustion, o cualquier
contaminante de la atmdsfera ingrese a los tanques de oxidante. Estas constan de un juego de resortes,
balines y asientos.

Las valvulas de alivio permiten liberar el fluido cuando este ejerce una presion superior por encima de la
presion de disefio del recipiente, consta de un ensamble de una valvula de aguja, un asiento y resortes.
Estas valvulas deben usarse en cada cavidad aislada, donde pueda incrementar la presion, por ejemplo por
el incremento de la temperatura interna por el calor atmosférico, tanto en tanques como mangueras. Un
modo de falla de este es el “chattering” provocando que la vélvula de abra y cierre golpeando la aguja
contra ¢l haciendo repetidamente a una alta frecuencia, pudiendo ser una fuente de ignicion. De igual
forma si esta esta sobredimensionada, al activar generara una alta caida de presion que puede provocar un
BLEVE [81].

En sistemas alimentados por presion pueden regular el empuje del motor controlando la posicion de la
valvula de propelente con un motor eléctrico o controlando la presion del tanque a través del regulador de
presion. Estos constan de un arreglo similar a las valvulas de alivio, con valvulas de aguja o globo,
asientos y resortes. El gas se expandird isotropicamente bajando su temperatura, los reguladores
comerciales estan disefiados para aplicacion de bajo flujo, por lo que si se les presenta un alto flujo de masa
por un largo tiempo puede llevar al regulador fuera de su temperatura de operacion, endureciendo los
resortes. (Figura 9)

- Resorte de referencia

Obturadaor _
-
\‘ .,
Flujo en apertura completa

1 SN s

Entrada
U
' Z
l____. - ,,J’_ . Diametro del asiento

Figura 9. Esquema de Reguladores de presién de 1 etapa [82], [83].

@‘\XW\

El propelente debe cargarse desde el sistema de llenado que se encuentra unido al suelo y debera
conectarse el vehiculo que despegara. Se requiere un conector capaz de desacoplar rapidamente y atn asi
lograr un buen sellado. Para esto se han usado conectores rapidos (“quick disconnect”) QD. Son similares
a 2 valvulas check de frente, donde una cuenta con una aguja que empuja el pin de la otra (figura 10).
Existen varias configuraciones, a nosotros nos interesan las que se encuentran normalmente cerradas. De
igual forma existen conectores rapidos de leva y ranura, son mas econémicos, ligeros y simples, pero no
soportan presiones altas y requieren otra valvula para interrumpir el flujo. En hibridos es posible hacer el
llenado a través de los inyectores eliminando la necesidad de un QD, este método fue usado por MASA, no
se encuentran detalles de este método, se tienen registro que toma aproximadamente 30 minutos. [84].
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Figura 10: Diagrama de un “quick disconnect” conectado [73].

Todas estas valvulas presentan movimientos violentos por ser de rapida actuacion, los resortes suelen
provocar que los sellos se golpeen, creando particulas que pueden ser una fuente de ignicion.

Se recomienda la implantacion de filtros de malla inoxidable para capturar cualquier particula que ingrese
del exterior, desde polvo hasta insectos o se cree internamente en el sistema por su movimiento y desgaste
operativo. Sobre todo antes de ingresar a zonas importante como inyectores para evitar que estos se
bloqueen, o zonas donde el flujo del acelere, o pueda resonar. Al igual que antes de zonas que sean dificiles
de limpiar. De igual forma se recomienda que todos los tornillos utilicen tuercas de presion, dentadas y
“safety wire” para evitar estas se aflojen.

Se debe recordar que los componentes seleccionados deben soportar una presion superior a la operativa, ya
que los flujos transitorios provocan presiones superiores a las estacionarias.

Si se planea utilizar la plomeria para aplicaciones criogénicas debe realizar prueba de “Cryo-Shock” donde
se utiliza LN2 para contraer el sistema, y luego se hace pasar agua para regresar a la temperatura ambiente.
Debe revisarse la presencia de fisuras, deformaciones, especialmente en las soldaduras. Se debe re-torquear
uniones roscadas y tornillos. Lo més recomendable es utilizar valvulas para aplicaciones criogénicas como
las de marca Swagelok, a pesar de contar con un gran costo, es necesario para garantizar la confiabilidad
del sistema.

Al ingresar un fluido criogénico a un tanque bajara la presion de los gases originales, generando un vacio

que puede usarse para transferir el fluido, pero también provocara el egreso de aire con humedad del
exterior. Este método es utilizado para lograr vacios y se llama “cryo pump”.
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3.6. Tanques

Los tanques son el componente mas grande y pesado de todo el vehiculo, comportandose también como un
componente estructural.

En sistemas presurizados, a diferencia de los alimentados por bombas, los tanques son muy rigidos y no
hay riesgo de colapso por transferir las cargas de vuelo, debido a sus gruesas paredes. Su modo de falla
mas peligroso es por estrés circunferencial, dispersando esquirlas en cualquier direccion. Se debe disefiar
para que primero falle por esfuerzos longitudinales, de manera que las esquirlas o tapas se dirijan en una
direccion controlable y que este tenga un factor de seguridad minimo de 2 [85]. PU ha desarrollado
multiples camaras de combustion capaces de soportar 14 [MPa] tanto por tornillos radiales como anillos de
retencion. Donde falla longitudinal se disefi¢ utilizando el esfuerzo de aplastamiento o “bearing stress” de
la pared del "case" o de las tapas, o por esfuerzos cortantes sobre los “fasteners” (tornillos o anillos de
retencion) . Las tapas planas se dimensionan con teoria de platos. El disefio para estos sistemas lo establece
ASME Seccion VIII div. 1. De igual forma, nuestras sustancias saturadas o criogénicas recibiran calor a
través de las paredes de los tanques, lo que determina significativamente qué tan rdpido se llega a la
presion de saturacion.

Anteriormente, se utilizaban tanques de alguna lamina metalica como aluminio o acero inoxidable. Los
cohetes SCT-1 y SCT-2 constaban de tanques de lamina inoxidable, al igual que los cohetes suborbitales de
la iniciativa civil por crowdfunding de Copenhagen Suborbitals, la etapa superior del cohete New Glenn de
Blue Origin, al igual que la empresa Rocket Factory, utilizan este material [101], [102], [103].

Este proceso requiere rolado, rechazado y soldadura, ademas de agregarle las conexiones, asi como
"bracket" o soportes que lo permitan unirse al vehiculo. También al tratarse de un liquido conviene
implementar bafles para atenuar el “sloshing" o oleaje interno. Todo esto se realiza a través de soldadura, lo
cual requiere después un recocido. Pocos equipos han logrado un desarrollo como este, siendo un ejemplo
tanto MASA con su cohete Tangerina Space Machine, Space Concordia con Star Sailor, ambos usando
Al6061-T6. A estos se les realizan pruebas de sellado para verificar ausencia de fugas, contraccion térmica
por usar propelentes criogénicos, pruebas hidrostaticas para corroborar que soporten la presion de trabajo
[88].

Un método atin mas simple para desarrollar tanques es utilizando tubos comerciales colocando tapas planas
o hemisféricas unidas por tornillos radiales. Este método es de los mas utilizados por su simplicidad por
multiples equipos estudiantiles, siendo un caso MASA en su cohete Laika utilizando Al6061-T6. DARE
para sus primeros tanques criogénicos usaron Al-6082, una aleacién mas apta para criogenia, y el sello lo
realizaron con empaques energizados por resorte recubiertos de FEP[84], [89].

En el proyecto Colombia PUA Ainkaa buscardn tener mas control de la calidad de los tubos, decidiendo
comprar una barra sélida de aluminio y realizar un cilindrado interno, asi como disminuir el riesgo a
ignicion entre LOX y aluminio a través de un anodizado. Utilizaron una unio6n por tornillos longitudinales
similares a una brida y empaques de Teflon-Silica (Garlock Gylon® Style 3502) [47].

Es posible lograr un ahorro de un 25 a 50% del peso empleando un tipo especial de tanque, conocido como
COPV (Composite Overwrapped Pressure Vessel), que consta de un tanque compuesto por un bobinado de
fibra de carbono con resina epdxica. Puede utilizar ldmina de aluminio rechazada y soldada, FE o PTFE,
que sirve como "liner" para evitar que el fluido se fugue. La fatiga generard microfisuras que pueden ser
estables y provocar fugas, o desgarrar el tanque sin previo aviso por el modo de fractura fragil
caracteristico del CFRP. Este modo de falla dependera de un estricto proceso de control de calidad en la
manufactura, controlando que las fisuras sean 10 veces menos largas que el espesor del tanque. Este es el
método mas avanzado actualmente y se utiliza en proyectos profesionales (Figura 11).
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Figura 11. COPYV del tanque un tanque a presion del Stratos IV [90].
Un ejemplo en la region es del vehiculo Tronador I, que utilizé6 un COPV de kevlar para el tanque de
presurizacion de helio a 20 [MPa], basado en las especificaciones MIL-STD.1522. Asi mismo, utilizd
tanques coaxiales y asi solo ocupar un intertanque [74].

Los COPV comienzan a ser una tecnologia mas comun a nivel estudiantil para tanques de propelente. Esto
requiere tanto una maquina de embobinado filamentario como un software de disefio que tome la geometria
del tanque y establezca los patrones del devanado en funcion de la presion y el area polar de apertura. El
tanque se disefio con teoria clasica de laminados en combinacion con el criterio de Puck para falla en el
plano. Uno de los principales problemas de esta tecnologia para la criogenia es que los esfuerzos térmicos
provocados por la diferencia del CET (coeficiente de expansion térmica) entre el “liner” y la matriz
compuesta pueden causar deslaminacion.

Otra desventaja de los COPV para el caso del 6xido nitroso es que no se tiene evidencia de que ambos
materiales sean compatibles, lo que hace obligatorio el uso de un “/iner”. HyEND para N2ORTH resolvio
esto construyendo un COPV tipo V, utilizando un mandril de aluminio soldado el cual fue recubierto de
ETFE, después embobinado. Una vez curado en un horno, se disolvié el mandril interno de aluminio con
hidréxido de sodio. Esto les permitid crear un tanque de 160 [L] con tan solo 7.7 [kg] de peso [78].

Al usar aislantes criogénicos para evitar la evaporacion en el tanque, estos nos deben permitir burbujas de

aire entre el metal y el aislante, que este aire se condensa, resbalando el aislante, también se generan
burbujas de nitrogeno y oxigeno liquido, lo que puede incrementar el riesgo de ignicioén
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3.7. Electronica y GSE

El desarrollo del sistema de soporte es tan complejo como el desarrollo del sistema de vuelo. Estos en
general cuentan con el sistema de llenado (tanques, mangueras, valvulas, actuadores, computadoras,
sistemas de telemetria, monitoreo y control remoto) asi como estructuras. Existen sistemas bastante
complejos como el desarrollado por el equipo SEDS UCSD de la Universidad de California South Diego
junto con la NASA. Cuenta con un sistema de supresion de incendios por nitrogeno. Emplea trece sensores
de presion, ocho termopares tipo T y cinco celdas de carga [91].

De igual forma, MASA utiliza un centro de control dentro de un trailer con un vagén de 8.5 [m] de largo,
que ademas de contener todo el sistema de control, sirve como cuarto limpio para preparar el sistema antes
de una prueba. Realizan su control del llenado con STM32, conector RS422 por UART y reciben los datos
por conexién inaldmbrica. En el vehiculo implementaron un sistema de control para igualar las presiones
en los tanques de propelente.

El cableado y dispositivos electronicos, deben aislarse herméticamente de la atmosfera de oxigeno
enriquecido y sumergirse en un gas inerte como helio o nitrégeno para reducir su inflamabilidad.

Para medir la cantidad de propelente, se suelen usar celdas de carga. DARE para medir el nivel del LN2
diseid un sensor de presion capacitivo con tubos de metal, separadores de PTFE y el circuito FDC1004
con asistencia de sensores opticos. MASA implementd sensores de presion diferencial, asi como sensores
térmicos [89]. También puede colocarse un sifon al nivel deseado, de forma que si se carga mas propelente
este se escupira fuera del tanque, sirviendo también como indicador visual de que el ataque se ha llenado.

La caracterizacion del empuje depende fuertemente del flujo de masa. HyEND utilizé flujometros de efecto
coriolis para medir el fluyjo de NOS en el llenado de tanques. DAE usé flujometro de turbina y presion
diferencial con tubo venturi, aunque no se recomienda ya que puede romperse por vaporizaciones
transitorias llegando a velocidades muy altas, generando escombros metalicos que seran fuente de
ignicion[92].

HyEND implement6 un sistema
de control térmico para sus
tanques de NOS dé tierra y
vuelo, ya que los lanzamientos se
realizan en Suecia a muy bajas

temperaturas, afectando
significativamente el desempefio
del motor.

El proceso de conexion rapida de
la manguera de Illenado del
vehiculo involucra 2
movimientos: primero separar el
QD macho-Hembra y alejar esta
conexion lejos del cohete para
que no estorbe durante el ascenso
del vehiculo. Tanto MASA como
HyEND realizaron estos
mecanismos con ayuda de
pistones neumaticos (figura 12).

Uso de Styrofoam para aislar la
temperatura de los tanques de
frio en Suecia por HyEND [92].

Figura 12. Mecanismo de QD de HyEND [92].
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3.4. Modelado y experimentacion

De los aspectos mas complicados a la hora de modelar un sistema de propulsiéon es describir los
comportamientos de los propelentes en los tanques e inyectores.

Respecto a los tanques, calcular la presion y la densidad a la salida durante la descarga, es necesario para
calcular la presion de inyeccion y por ende al flujo de masa a la camara de combustion. Por la complejidad
del fenomeno real y su incertidumbre, debido a las transferencias de masa y calor entre fases liquida y
vapor, varios autores, como AspireSpace, prefieren asumir un equilibrio termodinamico entre ambas fases,
obteniendo presion superior a las reales [93], [94].

Elliot Ring para modelar la dindmica en casos de no equilibrio considerd un cuerpo intermedio, la interfaz
liquida-vapor, la cual tendra la temperatura de saturacion correspondiente a la presion de vapor existente, y
no poseera masa, ya que se considerara una capa infinitamente delgada. Las coeficientes de transferencia se
obtienen de las correlaciones de Nusselt [95].

DARE lo implementé en un modelo de parametros concentrados y unidimensionales utilizando la libreria
CoolProp de Python y experimentos con LN2 para calcular el factor de colapso de sus tanques de LOX. De
estos se observo que la transferencia de masa entre liquido y gas es despreciable, pero la de calor tiene mas
efecto. Los experimentos se llevaron a cabo con 15% de "ullage" y 3 [MPa] de presion de helio, inyectado
a través de un difusor axial, el cual otorg6 un 17% menos factor de colapso a comparacion del radial [89].

En general, el modelo de parametros concentrados es bueno para predecir, sélo un 2% por debajo para el
flujo de masa. La presion estimada fue de un 7% a 9% por encima. El factor de colapso se subestim6
demasiado, entre un 22% y un 26%, lo que puede deberse a una subestimacion de la transferencia de calor.
En general, el factor de colapso para las tres pruebas fue de 2.7, mientras que para el difusor axial fue de
2.28.

De igual forma, Zilliac & Karabeyoglu utilizaron esta suposicion para modelar NOS, afiadiendo un
multiplicador “E” de entre 100 a 1000 al coeficiente de conveccion liquido-interfaz. EI NOS a temperatura
ambiente se encuentra muy cerca de sus condiciones criticas, haciéndolo muy volatil. El comportamiento
de la curva de presion en es como en la figura 13, consta de una fuerte caida de presion inicial, similar a
una expansion adiabatica, llegado abajo de la temperatura de saturacion, hasta que se activa la evaporacion.
Luego le sigue una caida de presion casi lineal con una expansion y evaporacion constante de los
oxidantes. Al final se expulsa el vapor remanente de manera rapida.

Otro modelo para NOS es Casalino & Pastrone, este considera que la ebullicién no inicia a pesar de
encontrarse abajo de la presion de saturacion, y la inicia considerando su distancia a la linea espinodal. El
analisis hecho por Zimmerman indica que ningin modelo logra capturar él comportamiento de en una
descarga de NOs, pero siendo el de Zilliac & Karabeyoglu el mas cercano [96].

El segundo problema es modelar el flujo de masa por los inyectores, ya que esto determina la presion y la
relacion estequiométrica de la reaccion, y por ende su curva de empuje. Se pone especial importancia a la
seleccion de un modelo que describa el comportamiento de flujo bifasico del NOS para diferentes
presiones de inyeccion y de camara de combustion.

Ya que para el LOX u otros propelentes con bajas presiones de vapor, la ecuacién de orificio, (ecuacion 8)
como fase liquida es suficiente para describir su comportamiento.

Gopy = \/2 * Pprop G inj P
(Ecuacion 8)
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Figura 13 Comportamiento general de la presion en un tanque de NOS [96].

Este flujo bifasico ocurre por qué la presion de saturacion a la temperatura del propelente al inyectarse es
superior a la presion de la camara de combustion, por lo que la sustancia buscara evaporarse para llegar al
equilibrio termodinamico, provocando la generacion de burbujas, fendmeno similar a la cavitacion (figura
14). A pesar de encontrarse por debajo de su presion de saturacion, el fluido puede entrar en una region
metaestable si no hay sitios de nucleacion.

Este fenomeno para inyectores es particularmente complejo, ya que por la corta distancia del canal no se
logra una transferencia de calor ni momentum entre las fases, no llegando a un equilibrio termodinamico ni
mecanico entre liquido y vapor. De igual forma, debido a la presencia de un fluido compresible como los
son los vapores de NOS, conforme bajamos la presion de la camara de combustion, la velocidad del flujo
ird incrementando hasta alcanzar condiciones sonicas locales. Alcanzando un flujo critico o “choked flow”
haciendo imposible un incremento del flujo de masa, ya que las perturbaciones de presion dentro de la
camara no pueden viajar hacia dentro del inyector mas rapido que la velocidad del sonido.

Este problema es importante para muchas industrias: la nuclear, automotriz, gas, refrigeracion y valvulas
de alivio para recipientes a presion. Por lo que se han creado multiples modelos los cuales se revisaron en
estos articulos[97], [98], [99], [100].

Waxman realizd experimentos con CO2 y NOS para obtener el flujo de masa para diferentes presiones
antes del inyector y después del inyector (camara de combustion) [101]. En la figura 15 se puede observar
que se tiene un comportamiento muy similar a la ecuacion de orificio hasta llegar a cierto valor de presion

donde el flujo no crece mas. Con base en nuestra investigacion encontramos que es importante mencionar
HEM y Dyer.
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Figura 14. Comportamiento del NOS al pasar por un inyector[101].

Homogeneous Equilibrium Model (HEM) es una version mas general de la ecuacion de Bernoulli que se
hace uso de la entalpia de evaporacion y asume ambas fases estan en equilibrio termodindmico. Se ocupa
cuando la diferencia de volimenes entre fases no es menor a 10 entre el liquido y el gas. En el caso del
NOS esto se cumple por encima de los 3 [°C] y para el LOX es por encima de los -130 [°C] . Este asume
que el liquido es incompresible, no considera la presion de supercarga, aplica para flujos de masa por
debajo de los 2000 [kg/m2] y no considera la caida de presion por viscosidad.
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Figura 15. Valores de flujo de masa para diferentes presiones de tanque y caAmaras para NOS [101]

Agregaremos ciertas modificaciones a este modelo para adaptarse a nuestro caso particular y agregaremos
ciertos coeficientes que nos permitan ajustarlo a nuestros datos experimentales.

El modelo propuesto por Dyer surge para intentar capturar la ausencia de equilibrio termodinamico
provocado por la rapida inyeccion. El propone que la cantidad de vapor que puede existir en un flujo
depende de la relacion entre el tiempo que requiere las burbujas para crecer y el tiempo de residencia en el
inyector. El tiempo de residencia es inversamente proporcional a la raiz de la diferencia de presiones entre
el inyector y la camara de combustion. Dyer propone una ecuaciéon que es semejante al tiempo de
crecimiento de las burbujas. Este modelo busca capturar que cuando el tiempo de residencia “‘tr” es muy

pequefio, la ecuacion se comportara como un fluido de una fase liquida. Por el contrario, si el tiempo de
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residencia es alto a comparacion del tiempo de generacion de burbujas, el modelo tendera a comportarse
como lo indicaria el equilibrio termodinamico. Se menciona que este es el modelo que mejor logra predecir
el comportamiento del NOS y CO2 pero en nuestra experiencia modelando no logré capturar el flujo
critico.

L P, 3 P Ty Plnj_PC
T =—=[\|——— T =4 /= K=—= __K ~ 1 -~
r v Z(Pzn/_Pc) b 2 Po, =P 7 Peu™Pe GDYER T+ spl + 1+ HEM
Ecuacion 9 Ecuacion 10 Ecuacion 11 Ecuacion 12

En la figura 16 podemos apreciar los resultados entregados por varios modelos de flujo, que aplican para
varios rangos de presiones, ya que varios de los mencionados Unicamente se enfocan en calcular
directamente los flujos criticos. Se puede apreciar en amarillo el flujo para un caso gaseoso, donde se ve el
flujo critico y es el de menos valor por su baja densidad.
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Figura 16. Grifica de densidades de flujo de masa para diferentes modelos de inyeccién.
De igual forma en naranja se aprecia el flujo liquido por la ecuacion de orificio, es el de mayor valor, pero
no se genera un flujo critico. Los modelos omega, HEM y uno propuesto se ve que tiene un

comportamiento y flujos critico muy similares.

Los diametros ideales para los inyectores se encuentran entre 1-3 [mm] , entre mas grande el diametro
promedio de sauter de la atomizacion incrementa el tiempo de evaporacion del propelente. Hacerlos mas
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pequetios se vuelve dificil de maquinar. Los coeficientes de orificio conviene obtenerlos a través de
sencillas pruebas experimentales, pero en su mayoria oscila en Cd=0.66 [102].

El moédulo de “EcosimPro” con la biblioteca ESPSS (European Space Propulsion System Simulation)
desarrollado por EA (Empresarios Agrupados) en nombre de la Agencia Espacial Europea (ESA). Ha
logrado predecir el comportamiento de motores hibridos N,O con resultados satisfactorios y confiables
(figura 17). Este fue utilizado para el motor HyRES de HyEND [92].

A diferencia del simulador desarrollado en esta tesis, este incluye simulacién con nodos 1D longitudinales
con multiples procesos que tienen un alto impacto en los estados del tanque durante el proceso de
"blowdown". Considera la transferencia de masa y calor entre nodos por conduccién, conveccion y
evaporacion, la estratificacion de la temperatura durante el llenado y descarga, la ebullicion en las paredes
y la velocidad de elevacion de las burbujas y la expansion mecanica del tanque sometido a presion. Los
resultados de la simulacion fueron comparados con los datos experimentales y se encontraron que son
bastante precisos.

El programa Hybrid Rocket Analysis Program (HRAP) fue desarrollado por Robert (Drew) Nickel para
uso del University of Tennessee Rocket Engineering Team, parte de la Student Space Technology
Association de UTK. Este es un software es gratuito, asume flujo liquido en inyectores y equilibrio
termodinamico en los tanques. Para la resolucion de la camara de combustion ocupa un modelo de presion
de camara transitoria, y puede generar y exportar todos los datos y graficos [103]. Se utilizo para validar
partes del simulador de esta tesis, considerando las misma condiciones que el simulador de HRAP.
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Figura 17. Comparacion de curvas de presion y empuje obtenidas con ESPSS para motor HyRES [92].
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4. Metodologia

Desde el inicio de este proyecto, se adopté una metodologia con un enfoque experimental, dado que dentro
de los objetivos esta la construccion de un prototipo funcional.

1.

El primer paso consisti6 en una exhaustiva investigacion documental con el proposito de
comprender el estado del arte, los requerimientos a nivel sistema, los principales riesgos, el
concepto de operaciones.

Se procedi6 a desarrollar un modelo matematico detallado para calcular la configuracion adecuada
del sistema, su proceso de operacion y dimensiones del disefio. Planteando los requerimientos de
instrumentacion y el control. Asi como también servir para verificar los datos experimentales y
ajustar el disefio.

Luego, se procedid a definir la arquitectura general del proyecto. Con base a nuestros
requerimientos de presion, temperatura, compatibilidad quimica, peso y dimensiones se realizd una
investigacion de proveedores de materia prima, componentes y servicios, a nivel nacional e
internacional.

Posteriormente se seleccion6 el oxidante, se defini6 el alcance, la descomposicion de sistemas y
las interacciones entre ellos. Se identificaron los desafios mas criticos. Tomando todo esto en
cuenta y el interés del equipo en el desarrollo de sistemas propios, se determind qué componentes
serian COTS y cuales serian SRAD.

Lar arquitectura se definié con estos documentos:

a. Concepto de operacion (CONOPS): Se establecieron que las diferentes fases de
funcionamiento y que acciones generaban cambios de fase. Sirviendo para planificar la
logistica.

b. Analisis de modos de falla y eventos (FMEA): Se llevo a cabo un analisis de modos de
falla y efectos para identificar los aspectos de disefio mas importantes para minimizar el
riesgo de fracasos o accidentes.

c. “Piping & Instrumentation Diagram” (P&ID): Esta fue la herramienta principal para
plantear la interaccion de sistemas de fluidos con electronica.

Se procedi6 a definir las dimensiones aproximadas del vehiculo y su sistema de propulsion, con
ayuda de los siguientes documentos.

a. “Bill of Materials” (BOM): Controlando y visualizando el presupuesto, asi como el peso,
proceso de ensamble y empaquetamiento con ayuda de un software CAD.

b. “Design Validation Plan” (DVP): Se establecio la forma de evaluar que se cumpliera con
los requisitos desde nivel componente hasta nivel sistema.

c. Diagrama de Gantt: Para cumplir con la fecha del 16 de Julio del 2023.

El disefio detallado, la manufactura, integracion y pruebas se desarrollaron en sinergia, tomando de
inspiracion la filosofia "Build-Test-Fix” y el “V Model”. Se intenta realizar las pruebas del DVP a
cada componente de forma aislada, corregir el disefio hasta pasarlas, para posteriormente integrarlo
al siguiente sistema. Se puede tomar la decision de avanzar a pruebas mas avanzadas a pesar de no
haber superado las pruebas previas.

El proyecto culminé con la verificacion principalmente de las “métricas de desempeiio” (Impulso
total, Empuje, relacion de presiones) para corroborar el comportamiento del motor, asi como una
evaluacion del disefo final y una propuesta de mejora.

4.1 Diseno General

El espiritu inicial de esta tesis era comprender y solucionar los retos especificos para el desarrollo de
tecnologias de propulsion liquida criogénica bipropelente alimentados por presion para cohetes. Estos
sistemas representan un gran interés cientifico por ofrecer un rendimiento superior, especialmente para
cohetes suborbitales con un apogeo superior a 100 [km], y ser un paso necesario para lograr desarrollar
lanzadores orbitales.

Inicialmente, se planed abordar directamente el desarrollo de un sistema de propulsion criogénica
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bipropelente basado en LOX con una configuracion regulada por presion y utilizando helio o nitrogeno
como gas presurizante. Estas pruebas se llevarian a cabo tinicamente en bancos de prueba en tierra. La
investigacion de viabilidad indicd que en México se disponian de todos los recursos necesarios para subir
los requerimientos mecanicos de un sistema de propulsion, incluyendo sustancias, materiales, procesos de
fabricacion y componentes de plomeria, como se demostrd previamente con los cohetes SCT-1 y
SCT-2[80]. El principal desafio radica en la obtencion de sensores y actuadores adecuados compatibles con
LOX. Para abordar este aspecto, se realizd una breve estancia de investigacion en el Departamento de
Materia Condensada y Criogenia del Instituto de Investigaciones en Materiales de la UNAM, donde se
estudiaron los procedimientos seguros y los procesos relacionados con los materiales criogénicos, como el
nitrogeno y oxigeno liquido.

En esta etapa, Propulsion UNAM tenia un enfoque mas orientado hacia la investigacion y se planteaba un
desarrollo del sistema en un periodo de dos afios, sin necesariamente vincularlo a ninguna competencia. Sin
embargo, se considerd que la participacion en competencias podria aportar beneficios educativos, ayudar a
validar los disefios, reducir costos y acelerar los tiempos de desarrollo, ademas de motivar a los miembros
del equipo. Acortando el tiempo de desarrollo y la curva de aprendizaje, reduciendo la probabilidad de
estancamiento del proyecto en su primer intento, asi como facilitando su continuidad en futuras
generaciones de PU. Por esta razon, se decidio cambiar el enfoque del proyecto y desarrollar un sistema de
propulsion hibrida basado en 6xido nitroso y parafina en una configuracion BD para pruebas de vuelo en el
vehiculo Xitle, que participard en la competencia Spaceport America Cup 2023 en la categoria 30K
Hybrid/Liquids con un apogeo de 9 [km)].

Este enfoque también impulsa avances en otras divisiones del equipo, como aerodinamica y estructuras
para vuelos supersonicos, asi como transmisores RF de mayor alcance. Ademas, esta decision permitié que
el proyecto se ajustara a los requisitos de seguridad de la competencia, detallados en el DTEG (Design,
Test, and Evaluation Guide), y se recibiera asesoria de la Experimental Sounding Rocket Association
(ESRA), que tiene una amplia experiencia en el desarrollo de cohetes, incluidos los sistemas hibridos y
liquidos. También se pudo interactuar y aprender de otros competidores en el proceso.

Seleccion de Oxidante:

Los cambios en los requisitos, al pasar de la propuesta de un sistema criogénico bipropelente para pruebas
en tierra a un motor hibrido "blowdown" para vuelo, fueron los siguientes:

e Eliminacion de los requisitos criogénicos, perdiendo la oportunidad de capacitarse y tener una
experiencia de disefio con el propelente mds utilizado en la industria aeroespacial.

o Eliminacion del equipo de seguridad y asesorias especificas para manejo de fluidos
criogénicos, como guantes, caretas, aislantes y batas.

o Posibilidad de utilizar actuadores y sensores mas asequibles, que funcionen a temperatura
ambiente. La criogenia puede afectar negativamente los plasticos, cambiar sus propiedades
eléctricas o provocar la acumulacion de humedad en forma de hielo en la mayoria de los
componentes electronicos.

o Eliminacion de la necesidad de utilizar materiales tan ductiles o con alta resistencia
quimica, como el acero inoxidable de la serie 300, para el recipiente a presion.

e (Cambios en los requisitos de automatizacion, con un enfoque en instrumentos de medicion y
actuadores de control mas confiables, especialmente para los procesos de llenado y aborto. Esto
implica una reduccion en la cantidad de estos dispositivos, ya que ahora solo se maneja un fluido
en lugar de tres.

o Instrumentacion orientada a monitorear el rendimiento general y operar de manera segura
las pruebas de combustion, en lugar de caracterizar varios componentes del sistema. Se
dependera mas del modelo matematico para comprender el comportamiento de los
componentes individuales en lugar de depender de datos experimentales especificos.

o La estacion de control debe ser mas integral, ya que debe satisfacer los requisitos
operativos de un lanzamiento, incluidos los relacionados con la dinamica de vuelo y las
operaciones de recuperacion.
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Se agregaron requisitos para que los sistemas sean aptos para volar, lo que implicé un disefio
compacto capaz de adaptarse a un vehiculo, facilitando asi su transporte en vehiculos.
o Desarrollo de actuadores y recipientes a presion ligeros capaces de funcionar en un
vehiculo.
o Interfaces umbilicales que deben poder desconectarse.
Coordinacion entre una mayor cantidad de fases operativas, lo que permitiéo adquirir una mayor
experiencia en la coordinacién de todas las areas de un vuelo, no solo de un proceso especifico, lo
que condujo a una mejor comprension de las areas de investigacion mas importantes para
desarrollar sistemas de mayor rendimiento.
Simplificacion de cada fase operativa (llenado, presurizacion, ignicién), ya que se manejan
sistemas mas simples.
Manejo de un sélo fluido.
o Simplificacion de plomeros, mangueras y valvulas para sistemas de alimentacion y
llenado.
o Simplificacion de la logistica al transportar menos material y reduccion del tiempo de
ensamblaje al reducir el nimero de piezas.
o Eliminacion de la necesidad de un fluido presurizante para el combustible.
Reduccion de gastos. El costo por kilogramo de NOS es mucho mas alto, pero no requiere equipo
tan especializado, esto impacta mucho ya que si bien las plomeria e instrumentacion se adquiere
una vez, la realidad es que requiere una constante adquisicién de nuevo material por cambios en el
disefio y el reemplazo de estas por fallas. Si se usara LOX y no se contara con los recursos
financieros suficientes se tenderia a seleccionar componentes incompatibles, incrementando el
riesgo a un accidente.

El dimensionamiento del sistema de propulsion para el vehiculo Xitle, se bas6 en los siguientes
requerimientos para cumplir con la mision establecida:

D=

Apogeo: 9 [km] sobre el nivel del suelo.

Carga Util: 4 [kg] con dimensiones de 100x100x300 [mm], lo que permitiria llevar un cubesat 3U.
Diametro exterior: 164 [mm] esta medida se determin6 en funcion de la diagonal generada por
los cubesat 3U y se aproximo al valor comercial mas cercano de un tubo de aluminio disponible en
el mercado, para usarse como tanque de oxidante.

Masa seca total al despegue: 39 [kg], este valor se llega a través de una convergencia del disefio
de los sistemas de propulsion y aeroestructuras, aqui se muestra el tltimo valor medido.

Elevacion: 87° respecto al horizonte, esta inclinacion inicial es necesaria para garantizar que el
rango del vehiculo se encuentre dentro de la zona de exclusion.

Estabilidad: Contar con una estabilidad estatica inicial superior a 1.5 Calibres acorde al método de
Barrowman. Ademas otorga una velocidad al salir de la base de lanzamiento superior a 30 [m/s], lo
que se logra con un “thrust to weight ratio” TWR superior a 6 para un riel de 6 [m] [85].
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chamber, fins,
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Main oxidizer Main venting Drogue and
valve valve main parachutes

Figura 18 Arquitectura del sistema del cohete Xitle.
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Con estos datos de entrada, se procedi6 a realizar iteraciones en el sistema de propulsion en conjunto con el
vehiculo utilizando un simulador, que se explicard en el siguiente capitulo, junto con otros simuladores
utilizados por el equipo para determinar la dinamica de vuelo del cohete. El objetivo principal de este
simulador fue controlar las propiedades del sistema de alimentacion, como los didmetros de las tuberias y
los componentes de combustion, para ajustar la curva de empuje y lograr el cumplimiento de la mision. Los
resultados de estos calculos fueron los siguientes:

Vehiculo Xitle.

Masa de Propelente.

Masa oxidante: 18.9 [kg]
Masa Parafina: 2.6 [kg]

Variacion del apogeo.

8.850 - 10.250 [km]

"ullage" 10%

Diametro fuselaje/ | 164 [mm] Velocidad Maxima. 500 [m/s]
Tanque.
Masa seca Total del | 38 [kg] Mach Méximo. 1.55
Vehiculo.
Largo. 5 [m] Max aceleracion. 57.5 [m/s™2]
Impulso total. 34 [kNs] M.E.C.O. altura. 3.5 [km]
Empuje Max/Prom. | 4.5/2.8 [kN] Arrastre Maximo. 660 - 800 [N]
Tiempo quemado 13 [s] Tiempo en con menos | 10 [s]
de 0.03 G’s.
Presion combustion | 1.4 [MPa] Longitud efectiva del | 12 [m]
promedio. riel de lanzamiento
para alcanzar 30 [m/s].
Presion inicial | 5 [MPa] Time al apogeo. 42 -45[s]
tanque.
Volumen Valor utilizado Maximo rango al | 2.3 [km]
propelente. 22 [L], 154 [mm] x 1.2 [m] | apogeo.
"ullage" 20%
Nuevo Valor propuesto Largo sistema de | 2.5 [m]
30 [L], 154 [mm] x 1.6 [m] | propulsion.

Isp Experimental.

Esperado 197 [s]
Obtenido 144 [s]

Diametros de plomeria,
tuberias y mangueras
principales de flujo de
oxidante.

Valor utilizado
NPT % 0 12.7 [mm]

Nuevo Valor propuesto
NPT % “* 0 19.05 [mm]

OFR.

8.3 Inyeccion liquida
4.5 inyeccion gaseosa

Material
Plomeria

tanque/

Al 6063-T6/ SS304

Diametro Garganta
tobera.

Valor utilizado: 50 [mm]

Geometria de Grano.

Bates

Nuevo valor propuesto: 45
[mm]

Flujos de Masa.

Oxidante Max 2.6 [kg/s]
Combustible Max 0.27[kg/s]

Diametros de
combustion.

Valor Utilizado: 125 [mm)]

Didmetro y #
inyectores.

Valor utilizado
12 inyectores de 1.5 [mm)]
diametro
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Nuevo Valor propuesto: 140 Nuevo valor propuesto

[mm]. 45 inyectores de 1.587 [mm]
diametro
Diametro “core”. Valor Utilizado: 48 [mm]. Diametro salida tobera. | 78 [mm)]
Nuevo Valor propuesto: 60 95 [mm)]

[mm]

Tabla 7. Datos del Xitle y su motor.

Los requerimientos de la curva de empuje se obtuvo de simulaciones de vuelo que consideran la
sensibilidad del sistema a una disminucion del Isp, mayor coeficiente de arrastre aerodinamico al obtenido
por CFD, mayor angulo inicial de lanzamiento, presencia de rafagas de aire al despegar el vehiculo. Con
esto se tiene un disefio de curva mas robusto ante variaciones de desempefio, clima y operaciones.

La descomposicion de sistemas puede realizarse seglin varias categorias: dependiendo de si pertenecen al
sistema de soporte en tierra GSE o al vehiculo; el uso de tecnologias especificas, como la plomeria, la
electronica, la combustion o los mecanismos; asi como segun la fase que controlen, como el llenado o la
combustion. Se decidié descomponerlos como se observa en la figura 19, con una perspectiva de equipos
de trabajo que se encargaran de todo el proceso de desarrollo, desde la planificacion, el disefio, la
fabricacion y las pruebas, entregando sistemas ensamblados y funcionales. En la parte operativa, las tareas
se distribuyeron de manera mas adaptativa. El lider del proyecto, Omar Alfonso Cordova Carbajal, planted
la arquitectura general de todos los sistemas, asi como sus interfaces y se discutieron los requerimientos
con los lideres de cada subsistema. Disefio a detalle la plomeria de los sistemas de llenado y alimentacion.
Supervis6 el trabajo para garantizar que se cumplieran los requerimientos y dio guia para la toma de
decisiones. Aqui un organigrama de cémo se crearon los equipos de trabajo.

Sistema de

Propulsion
Omar Cordova

[Subsistema dé\
Alimentacion

~

Subsistema de
Combustidn

(e )

Subsistema de
Electronica

Subsistema de
Llenado

Subsistema de
Estructura

Omar Cordova
Luis Bolivar
Manuel Medina

Matias Hernandez
Manuel Medina

Gabriel Flores
Sebastian Polo

Pablo Ibarra
Luis Bolivar

Omar Cordova
Pablo Ibarra
Manuel Chimal

Maximo Ocampo

i Maximo Ocampo Carlos Andrade
Maximo 9campo | | “yponuel Chimal Lidia Monroy

Edgar Resendiz Edgar Resendiz | | Rodrigo Liprandi

\ Denisse Salazar/ |\ / Santiago Arroyo

Figura 19. Organigrama del proyecto para el desarrollo del sistema de propulsién hibrida.

e Sistema Electrénico: Este sistema forma parte del GSE y se encarga de mostrar los datos de
operacion en tiempo real a través de la Estacion de Control, asi como de recibir comandos de los
operadores para cambiar el estado de cada actuador. El principal reto de este sistema es garantizar
que no se pierda la recepcion de datos durante el llenado. Los comandos transmitidos por las lineas
eléctricas llegan a la Estacion de Llenado, donde se encuentra la Tarjeta de Actuadores (“actuator
board”, AB), que proporciona la energia para controlar cada actuador. Este utiliza transistores, por
lo que es importante disefiarlos correctamente para evitar que se quemen o no otorguen suficiente
potencia. Ademas, se desarrolld6 un Sistema de Adquisicion de Datos (DAQ) para obtener
informacion sobre el comportamiento del motor durante las pruebas estaticas. Durante las pruebas
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de vuelo, los datos se recopilan y transmiten de manera inalambrica a la computadora de vuelo,
conocida como "Avidnica". Otro desafio fue el manejo de grandes cantidades de cables, 500 [m],
transportando diferentes sefiales que debian conectarse y desconectarse del vehiculo cuando este
despegara.

Sistema de Llenado: Este sistema, también parte del GSE y contenido en la estacion de llenado, se
encarga de controlar los tanques, mangueras, valvulas, fuentes de energia y umbilicales necesarios
para preparar el vehiculo para la combustion y el despegue. Su principal tarea es transferir el
oxidante del GOT al OT. Uno de los mayores retos fue adquirir toda la infraestructura terrestre,
como los tanques de oxidante comerciales, asi como disefiar un mecanismo que permitiera la
transferencia de oxidante a alta presion sin fugas. También se enfrento el desafio de acoplar y
desacoplar de manera muy confiable la QD al cohete. Ademas, se manejaron otros actuadores y sus
lineas de energia para controlar el cambio de estados.

Sistema de Estructuras: Este sistema se centrd en el desarrollo del banco de pruebas estaticas,
que forma parte del GSE. Se busco un disefio que permitiera probar también el ensamblaje que se
utilizaria en el vuelo. El mayor desafio fue desarrollar una estructura a la cual transmitir hasta 10
[kN] de fuerza vertical sin que todo el sistema se despegara del suelo. También se tuvo que adquirir
y mecanizar grandes perfiles de acero sin conocer aun el ensamblaje final del sistema de
propulsion. Este sistema también se encarg6 de la integracion del sistema en el fuselaje del cohete,
donde el mayor reto fue garantizar la alineacion y rigidez del ensamblaje, asi como permitir el
espacio necesario para las aletas supersonicas y asegurarse de crear un ensamble servicial.

Sistema de Alimentacion: Este sistema se enfocd en gestionar el 6xido nitroso e inyectarlo en la
camara de combustion a través de tanques, valvulas y conectores. Forma parte del vehiculo, por lo
que debia ser compacto y ligero. Dado que se encontraba a altas presiones en contacto directo con
el oxidante, debia ser extremadamente seguro y a prueba de fallas. Esto se logro con una cuidadosa
seleccion de materiales, procesos de limpieza, control de fugas y desarrollo de mecanismos de
actuacion para cada valvula.

Sistema de Combustion CC: Este sistema se centré en el desarrollo de los componentes que
interactian directamente con la combustion del propelente y generan la fuerza necesaria. Forma
parte del vehiculo, y sus mayores desafios incluyen el disefio de componentes, toberas y “liners”
para proteger el "case" de temperaturas de 3500 [K] durante 10 [s]. Una falla provocaria la
fundicion de la CC. También incluy6 el disefio, manufactura de cAmara de combustion, inyectores
y granos de combustible. Asi como las cargas de ignicion. PU ya contaba con experiencia con el
disefio de CC para motores so6lidos por lo que no se hablara de este sistema en esta tesis ya que el
enfoque est4 en todos los demas sistemas.

En la Figura 20 se muestran los diagramas de tuberia e instrumentacion para una configuracion de pruebas
en tierra. Esta configuracion cuenta con una mayor cantidad de sensores en comparacion con la
configuracion de vuelo.

La operacion del motor hibrido requiere el uso de dos sensores: un Sensor de Presion del Tanque Oxidante
(OTPS) y una Celda de Carga del Tanque (OTLC). Estas sefiales serdn monitoreadas en la estacion terrena,
la cual a su vez enviara comandos a través de un panel de control para alimentar 6 actuadores electrénicos:

MOYV: Valvula oxidante principal (Main Oxidizer Valve).

VOV: Vilvula oxidante de ventilacion (Ventilation Oxidizer Valve).

FOV: Valvula de oxidacion de llenado (Filling Oxidizer Valve).

OTAV: Valvula de aborto del tanque de oxidante (Oxidizer Tank Abort Valve).

QD: Mecanismo de desconexion rapida (Quick Disconnect) para el OFH (Oxidizer Feed Hose).
IGN: Encendedor de la camara de combustion.
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Estacion de llenado
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Figura 20. P&ID del sistema de llenado y alimentacion en version de vuelo.

Los actuadores para cada aplicacion se eligieron segin su rango de movimiento, método de control, pero
sobre todo en funcion de la potencia requerida y disponible durante una prueba en el campo. Las siguientes
fueron las fuentes de energia utilizadas para estas operaciones:
e Eléctrica: Esta fuente de energia ocupa muy poco volumen y peso si se utiliza como fuente de
calor para activar un energético de mayor potencia. Si se quiere utilizar como una fuente directa de
energia, es pesada, ya que la mayoria de los actuadores requieren una bobina de cobre. Se emplea
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Tipo de Interfase

para aplicaciones de baja potencia, baja fuerza o baja velocidad. Como parte del GSE, se utilizo
una bateria de 4cido de 12 [V], un generador eléctrico de gasolina, cables de control de 500 [m] y
arneses eléctricos.

Neumatica: Esta fuente de energia se aprovecha para sistemas que requieren mucha potencia, tanto
fuerza como velocidad. Ocupa un gran espacio y peso, solo permite un control tipo On-Off y
requiere multiples componentes, incluyendo eléctricos. Conviene solo para sistemas del GSE.
Como parte del GSE, se utilizé una compresora de aire de 135 (psi) y 20 [L], un tanque de CO2 de
12.00 [oz] con regulador de presion, electrovalvulas y mangueras.

Pirotécnica: Esta es la fuente mas densamente energética, otorga gran potencia con poco peso y
espacio, y es adecuada para sistemas de un solo uso. Sin embargo, para volver a usarla, debe
cargarse el sistema con poélvora y e-match manualmente. Es importante destacar que esta fuente
conlleva riesgos para el personal, los componentes del sistema y puede desencadenar un incendio.

OTPS _ -~ T~
~oR2 -~ TLC |
12V s _ — — = = Vehiculo
. - IGN
PVI , .~ Datos
Oxidante 7, ”
. 17 OFH| QD
120 psi Y
I VOV
Estacion de 5m
terrena y de IGN MOV
control OTAV
MOV
QDb vov
FOV Estacion ,
OTAV de llenado
500 m

Figura 21. Diagrama del sistema de propulsion con sus interfaces.

Los sistemas del vehiculo, donde se llevara a cabo la combustion o el lanzamiento, estan separados a 5
metros de la Estacidon de Llenado, donde se encuentra toda la infraestructura necesaria que no debe volar,
como las fuentes de energia, los tanques de propelentes, el DAQ y el AB. La estacion de llenado transfiere
la energia, informacion y masa al vehiculo a través de cables y mangueras que se deben desconectar en el
despegue.

A su vez, esta recibe los comandos desde la Estacion de Control, la cual se encuentra a 100 o 500 [m] de
distancia, dependiendo de si se trata de una prueba de combustion estatica o un lanzamiento,
respectivamente. En la estacion de control es donde se encuentra el personal, y reciben la informacion
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directamente del vehiculo a través de un enlace inaldmbrico de los datos transmitidos por el DAQ o la
Avidnica. La figura 21 muestra un layout de los sistemas y las interfaces existentes entre ellos.

El disefio detallado se basé en un Analisis de modos de falla y eventos (DFMEA) que se encuentra en el
anexo.

Concepto de operaciones

La seguridad es primordial al trabajar con sistemas de alta presion, sustancias inflamables y componentes
costosos. Se verifico minuciosamente la secuencia de pasos que debe darse para que el sistema se maneje
de manera segura y eficiente para el personal y los componentes. La tabla 8§ describe el orden de apertura
de las valvulas en cada fase de operacion, esto cambiara los flujos, presiones y temperaturas, los cuales se
pueden estimar con ayuda del simulador y corroborar con la adquisicién de datos experimentales. Dentro
del protocolo de operaciones se considerara el proceso que deberia seguirse en caso de utilizar un hibrido
PR. La figura 22 da una idea de la secuencia de procesos.

El concepto de “armado” (armed) implica que un energético requiere una Unica accion para liberar su
energia, es utilizado en los campos de estudio de la pirotecnia, explosivos, municiones, aeroespacial y
defensa. Un ejemplo seria un sistema de ignicidn que consta de carga pirotécnica, interruptor, baterias y
cables. El sistema se encuentra “armado” cuando todos los componentes estan conectados, y solo se
necesita cerrar el interruptor para iniciar la ignicion [85].

El proceso de operacion general tiene dos formas de abortar y regresar al estado seguro de “Espera”. Uno
puede ser a través de la ventilacion, abriendo las valvulas VOV y OTAV para reducir la presion y permitir
que el 6xido nitroso se evacue por evaporacion. También se puede llegar a este estado mediante la purga,
que consiste en abrir la MOV sin encender el ignitor, pero este proceso es mas riesgoso y se debe evitar
cuando sea posible.

Se busca identificar posibles problemas antes de cargar el propelente. Las peores condiciones son el
llenado por los altos flujos y velocidades de vapores, cambios de presion rapido que pueden generar
compresion adiabatica, friccion, acumulacion de carga electrostatica. Y se presuriza un tanque SRAD no
certificado. Es uno de los procesos mas lentos, que no se simul6 debido a su complejidad. Por estas razones
se debe minimizar la cantidad de personal durante el llenado de oxidante, y este debe estar capacitado en
compatibilidad de materiales, y debe asignarse una persona enfocada Unicamente en vigilar el
cumplimiento de los procesos de seguridad. Se creo el sistema de llenado especificamente para lograr este
proceso de forma remota y asi disminuir la exposicion del personal.

Una vez que el propelente estd en el sistema del vehiculo, se busca realizar las operaciones lo mas rapido
posible para minimizar el riesgo de accidentes. El lanzamiento se programa durante una ventana de tiempo
especifica, por lo que no se puede llevar a cabo fuera de ese periodo. Cualquier fuga prolongada resulta en
una mayor pérdida de propelente.

Los motores estan disefiados para operar a una temperatura de oxidante especifica, ya que altera a la
presion y densidad, influyendo en la curva de empuje, teniendo un valor ideal entre los 20 a 25 [°C].
Cuando se ejecuta el llenado, el NOS se enfria por debajo de la temperatura ambiente por haber sufrido una
expansion. Dado que las pruebas se realizan en entornos desérticos o expuestos al sol, se pueden llegar a
temperaturas de 40 [°C] en superficies, por lo que el 6xido nitroso se vuelve a calentar al estar esperando
en el OT. Por lo que se debe monitorear la presion y ejecutar la secuencia de ignicion cuando pase por la
presion de disefio. Si se pasa la ventana de presion se puede solucionar recargando el OT con maés
propelente y enfriarlo por ventilacion y la evaporacion, a costa de perder masa de oxidante. Por la
sensibilidad al tiempo que tienen las operaciones se debe disefar un sistema que sea facil de mantener y
reparar, con todas las herramientas necesarias disponibles en todo momento.

Los aspectos criticos del ensamblaje se centran en el sistema de alimentacion. Colocar las tapas con sus

anillos toricos debe realizarse con extrema precaucion para evitar la entrada de particulas extrafias o dafiar
los sellos al aplicar una presion excesiva.
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Dado que trabajamos con oxidantes, es fundamental llevar a cabo un proceso de limpieza de oxigeno tanto
para los componentes como para las herramientas que se utilizaran. El ensamblaje del sistema de
alimentacion y llenado se lleva a cabo con guantes en un entorno limpio, resguardado de las inclemencias
del tiempo. Por lo tanto, el sistema se transporta ya ensamblado a la zona de pruebas o de lanzamiento.

Debido al alto riesgo involucrado, todos los procesos son controlados tanto de forma remota como directa
por un operador humano a través del panel de control. Esto se debe a que, en la actualidad, el conocimiento
en software y electronica dentro del equipo no alcanza un nivel de confiabilidad suficiente para la
automatizacion mediante microcontroladores. Sin embargo, estas instrucciones podran programarse cuando
se adquiera una mayor madurez en el dominio de software y electronica por parte del equipo de PU.

Para hacer un cambio de estado o activar cualquier componente, el solicitante debe pedir permiso a todo el
personal en voz alta de la accion a realizar, ya sea que esté trabajando con el vehiculo, en la estacion de
llenado o la estacién de control, todos deben estar de acuerdo. El operador que ejecuta la accion debera
repetir en voz alta la accidon que se tomara antes de ejecutarla.

Ventilacion

Pre-
llenado  Wallonads

: Presurizacion

Espera autogena

Presurizacion

Combustion de supercarga
Coldflow / Blowdown /

Almacenamiento

Pressure Regulated

Figura 22. Diagrama de estados para las fases de operacién.
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Abierto, Conectado, Cerrado, desconectado o x: No importa el valor de la Terminar cuando se alcance
energizado: Permite el flujo. apagado: No permite flujo. sefial. valor objetivo.

Lectura
Sensor.

Configuracién de componente.

Operation mode

Espera: Esta etapa implica el estado default que debe mantener el vehiculo y el equipo en tierra. No tiene una duracion especifica y es
conveniente abordar y verificar la mayor cantidad de problemas en esta configuracion de bajo riesgo. El personal puede encontrarse cerca
del sistema de propulsion para ensamblar y configurar todos los actuadores, asi como para colocar fuentes de energia como recipientes a
presion o baterias. Los principales energéticos, cargas de ignicion y resortes se colocan en posicion, pero no se arman en su configuracion
final. Se revisa la ausencia de fugas y se comprueba el funcionamiento de la electronica. Todas las valvulas deben permanecer cerradas
para evitar la contaminacion del sistema.

Pre llenado: En esta etapa, solo el personal del area de propulsion y electronica debe estar presente. Tampoco tiene una duracion
especifica, pero si se demora demasiado debido a alguna falla, se debe volver al estado de “Espera”. La VOV debe estar abierta para
permitir que el OT tenga una presion menor que el GOT y permita el flujo. En esta etapa, se verifican todas las interfaces con los
energéticos, especialmente el mecanismo de desconexion rapida (QD). Se alimenta la AB y DAQs. La estacion de control debe recibir
datos. Se arman manualmente los actuadores IGN, MOV, FOV y QD para que solo reciban la sefial de la estacion de control. Se presurizan
las lineas neumaticas. Finalmente la GOTV se abre manualmente.

Llenado: El objetivo en esta etapa es transportar los fluidos del GOT al OT. Se deben monitorear OTPS y OTLC, para asegurarse de que la
masa esté aumentando hasta alcanzar el valor calculado tanto para la masa como para el espacio libre ("ullage"). Se busca tener la VOV
cerrada para evitar pérdida de masa, pero si la masa deja de aumentar, abrir la VOV puede ayudar a incrementar el flujo. Este proceso
debe realizarse de manera completamente remota y en el menor tiempo posible.

Ventilacion: El objetivo de esta etapa es liberar los gases acumulados en los tanques. Esto se hace para reducir o evitar un aumento en la
presion, o en caso de que se necesite que el personal se acerque mientras aun haya propelente en los tanques. Ademas, ayuda a reducir la
temperatura de la fase liquida. Durante este proceso, la pérdida de masa de propelente es significativa. Si se requiere una despresurizacion
mas rapida o si la VOV no funciona, se activara la OTAV . También se puede utilizar para enfriar la fase liquida.

OTPS |OTLC
X X
X X
X
X

Presurizacion Autdgena: Esta etapa tiene como objetivo contener los vapores, permitiendo que la presion interna del tanque aumente hasta
alcanzar la presion de saturacion correspondiente a la temperatura del liquido. Esta presion de vapor es esencial para impulsar el oxidante
hacia la camara de combustion. Durante esta etapa, se monitorea constantemente el OTPS para garantizar que el sistema se encuentre en
las condiciones de presion y temperatura necesarias para obtener la curva de rendimiento del motor deseada. En caso de que la presion y la
temperatura estén por debajo de los valores deseados, se debe permitir que el sistema absorba calor de la atmosfera. Si las condiciones son
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superiores a lo deseado, se puede ventilar el sistema. El tiempo necesario para completar este proceso depende de las propiedades
termoquimicas del oxidante y las condiciones climaticas, por lo que esta fuera de nuestro control en el disefio.

Presurizacion de Supercarga: El objetivo de esta etapa es aumentar la presion en el OT por encima de su presion de vapor, inyectando otro
gas desde el GPT al OT.

Combustién por "blowdown": En esta etapa, el objetivo es suministrar oxidante a la camara de combustion para que pueda generar una
fuerza de propulsion.

Combustion por Regulacion de Presion: Esta etapa tiene como objetivo suministrar oxidante a la camara de combustion para que pueda
generar una fuerza de propulsion.

Prueba de Flujo en Frio (Cold Flow Test): Si el objetivo es llevar a cabo pruebas de flujo en frio para caracterizar el sistema o probarlo,
primero se abre la MOV. Cuando se haya vaciado todo el propelente, se abren la VOV y el OTAV. En esta etapa, no se coloca el
encendedor de la camara de combustion.

Aborto: Si es necesario abortar las pruebas, se abren las valvulas VOV, OTAV y MOV para despresurizar el sistema y regresarlo al estado
de “Espera”. En caso de que no se logre abortar por fallas de valvulas, se puede esperar a que las fugas evacuen todo el oxidante, o sera
necesario dispararle al tanque para perforarlo desde la distancia.

Almacenamiento: Cuando el sistema se almacena, todas las valvulas deben estar cerradas después de ser ventiladas. Se retiran todos los
cables e interfaces, especialmente aquellos que se hayan quemado debido a su uso tinico. Los componentes electronicos, como actuadores
o0 sensores, se almacenan separados de los componentes mecanicos mas pesados para evitar dafios durante el almacenamiento o transporte.

Tabla 8. Protocolo de operaciones.

Ya que se definio la configuracion, las dimensiones generales, los protocolos generales de operacion, el equipo procedio con una fase de disefio detallado enfocada

en la activacion de todas las valvulas y disefos electronicos y de software especificos.
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4.2 Modelo Matematico

Se desarrolldé un simulador para motores liquidos e hibridos presurizados, en arquitectura “pressure
regulated” y “blowdown” capaz de entregar una curva de empuje, modelando los propelentes como
liquidos comprimidos, sustancias saturadas o presentando presurizacion autoégena y flujo bifasico, segiin
fuera el caso. Se modelé matematicamente por espacio de estados usando la misma metodologia de [32], lo
que facilita su adaptacion a las condiciones de frontera de la fisica de cada arquitectura y condiciones de
operacion. Las principales fases de operacion simuladas son: ventilacion, auto-presurizacion, sobre
presurizacion, flujo frio y combustion.

Este modelo se basa en parametros concentrados e incluye varios métodos numéricos anidados. Para una
mejor comprension, la figura 23 muestra la division del modelo general en submodelos especificos para
cada componente, que incluyen los tanques, tuberias, inyectores y la camara de combustion. Mas adelante,
proporcionaremos una explicacion detallada de como estos modelos interactian hidraulicamente entre si,
intercambiando flujos de masa en funcion de ciertas relaciones de presion.

MOx
(Pmix,

PInjOx) (€ Tuberias de Inyectores
Mezcla Gas Liquido Oxidante Oxidante
\{apor . ( , X) (PInjOx, TinjOx)
(Pmix, Tmix,
MgOx y QgOx Mmix)
(Pg, Pmix, Tg) MOx

(PInjOx, Pc)

(Tatm, TIOx, Tmix)
M(Pmix)

QatmFu
(Tatm, TIFu, TgFu) MFu
MgFu y QgFu (PInjFu, Pc)
(Pg, PgFu) Tanque de Combustible (TwFu)
QgFu

Gas Liquido

(PgFu, TgFu, (MIFu,
MgFu)

Tanque de Oxidante
(TwiOx, TwoOx)
Tuberias de
Mezcla Gas Oxidante

Vapor
(Pmix, Tmix, mox | (MOXX)

Camara de
Combustion y Tobera
Inyectores (Pc, OFR) E .
Oxidante mpuje
= (Pc, OFR,
(PInjox, Patm)
TinjOx)

fio e O
QatmOx o { ]

(Tatm, TIOx, Tmix)
M{Pmix)

Figura 23. Diagrama de bloques con la interaccion de los diferentes modelos de parametros concentrados.
Arriba bipropelente PR. Abajo hibrido BD.

Tanques
Modelar el comportamiento de los tanques, incluyendo la presion, temperatura y masa, es de suma

importancia y fue uno de los problemas mas significativos que se debieron resolver para poder simular la
curva de motor. EI modelo se compone de tres elementos para el tanque de oxidante, tres elementos para el
tanque de combustible y dos elementos para el tanque de presurizante. Se seleccionaron variables de estado
para capturar los fenémenos fisicos mas importantes, manteniendo un modelo sencillo. Se tomo6 como base
el modelo desarrollado por Rob Hermsem del equipo DARE TU Delft [89].
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En la figura 24 muestra un esquema de la interaccion entre diferentes componentes, en el caso del tanque
de oxidante, el cual es el mas complejo ya que implica la evaporacion del oxidante.

Tanque

Presurizado ~ ———

Mezcla gaseosa

Transferencia
de masa

Conveccion

Transferencia de Paredes
U Mazcla gaseosa Y% masa + Conveccion Tanque
() () () Oxidante
Paredes -
Tanque Interfaz Interfaz Conveccion |g—y Atmosfera
Oxidante
Fase liguida _
U - v Transferencia de
masa + Conveccion
Fase liquida Conveccion

Transferencia
de masa

Tuberias 4—//

Figura 24. Esquema de interaccion entre los elementos termodinamicos a modelar dentro del tanque de

oxidante.

La tabla 9 muestra los componentes modelados para cada tanque, las variables de estado con las que se
pueden representar y qué tipo de procesos sufren.

Elemento Variables de estado Procesos
Vapores de | e Presion total e Se transfiere masa con la fase liquida a través de la evaporacion o
Oxidante ® Presion  parcial  del condensacion. Ingresa masa del gas presurizante por el regulador
oxidante de presion.
e Temperatura e Se transfiere calor con la interfaz liquida, y con las paredes del
e Masa tanque.
e Se transfiere trabajo a la fase liquida cuando este se expande
expulsando el liquido a la cdmara de combustion.
Oxidante e Temperatura e Se transfiere masa con la fase gaseosa  de la evaporacion o
liquido ® Masa condensacion. Se expulsa masa a la cAmara de combustion.
e Se transfiere calor con la interfaz gaseosa, y con las paredes del
tanque.
® Recibe trabajo de la fase gaseosa cuando este se expande
expulsando el liquido a la cdmara de combustion.
Paredes del | @ Temperatura Interior e Transfiere el calor entre la atmosfera y el fluido interno.
Tanque de | e Temperatura Exterior
Oxidante

Gases en el
tanque de
combustible

® Presion
e Temperatura
® Masa

e Ingresa masa del gas presurizante por el regulador de presion.

e Se transfiere calor con la interfaz liquida, y con las paredes del
tanque.

e Se¢ transfiere trabajo a la fase liquida cuando este se expande
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expulsando el liquido a la camara de combustion.

Combustible | ® Masa e Expulsa masa a la cAmara de combustion.
liquido e Se transfiere calor con la interfaz gaseosa, y con las paredes del
tanque.

® Recibe trabajo de la fase gaseosa cuando este se expande
expulsando el liquido a la camara de combustion.

Paredes del | @ Temperatura Interior e Transfiere el calor entre la atmésfera y el fluido interno.
Tanque  de | ® Temperatura Exterior

combustible

Gases del | ® Presion e Transfiere masa a ambos tanques de propelente.

tanque de | ® Temperatura e Se transfiere calor por las paredes del tanque de presurizante.

presurizante e Masa

Paredes del | ® Temperatura Interior e Transfiere el calor entre la atmoésfera y el fluido interno.
tanque de | ® Temperatura Exterior
presurizante

Tabla 9. Variables modeladas para cada instante.

La principal diferencia entre modelar LOX o NOS es que en este ultimo los coeficientes de conveccion de
la interfaz sera mucho mas alta y el efecto de la transferencia de masa es importante.

No se utiliza cominmente nitrogeno como gas presurizante, ya que este suele disolverse en el LOX.
Ambos empatan en temperaturas de su fase liquida, pudiendo existir como una mezcla en funcién de la
temperatura. Si quisiéramos modelar este comportamiento, necesitariamos el diagrama de fase binario para
la mezcla LN2 y LOX. Ocuparemos la ley de Raoult para calcular las presiones de vapor en funcion de las
fracciones molares, asi como la ley de Henry y datos de coeficientes de solubilidad para varias
temperaturas. Por simplicidad, despreciamos cualquier fenomeno que involucre solubilidad, condensacion
del gas presurizante o mezclas de la fase liquida.

Se buscé considerar la capacidad térmica de las paredes ya que al tener paredes relativamente gruesas su
masa es considerable, pero por simplicidad se consideré eliminar ese efecto transitorio y enfocarse
unicamente en su resistencia térmica.

Para resolver estos modelos, se establece un modelo de espacio de estados utilizando las ecuaciones de la
conservacion de la energia, la conservacion de la masa, asi como ecuaciones de estado complementarias,
relaciones sobre las lineas de saturacion, asi como la restriccion de que el proceso se realiza en un volumen
constante, que es el del tanque. Solo se explicaran las ecuaciones para resolver el tanque de oxidante, ya
que las explicaciones para los tanques de combustible y presurizante se pueden modelar como expansiones
politropicas.

Para la mezcla de gases y vapores de oxidante habra intercambio de calor con las paredes de tanques

ngwa’ asi como con la interfaz liquida ng fox” El gas ejerce un trabajo dWOx sobre el liquido mientras

se vacie el tanque cuando se mande el propelente a la cdmara de combustion, en cualquier otro momento el
trabajo ejercido sera 0. Habra un intercambio de calor con la masa de vapor dmng que se esté integrando a

la mezcla de vapores, estos nuevos vapores entran a la temperatura Tng' De igual forma incrementara la
entalpia del sistema porque incrementan la cantidad de masa al ingresar el gas presurizante dmg ox & la
temperatura Tgp 0, Csta temperatura la calcularemos al modelar el tanque de presurizante. Respecto al

modelo planteado por [32], se agregé el término “+ dmgOx * Rg * TgpOx” ya que se consider6 que no
se debe ignorar el incremento de la entalpia total por la transferencia de masa del gas presurizante. Algunos
otros trabajos no consideran este término.
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Balance de energia para la mezcla de gases del tanque de oxidante:

_ * * * — * * *
dq + dqg.f.Ox dWOx + dmv.Ox Rv.Ox Tv.Ox + dmg.Ox Rg. - (m v tm Cvg.Ox) dTg.Ox

*T
g.wi.Ox Ox 9.0x v.0x v.0x 9.0x

Ecuacion 13
Balance de energia para la interfaz gas-liquido:

_ — * * _ _ * _
dql.f.Ox dqg.f.Ox - dmv.Ox ( (va.Ox + Rv.Ox) (Tg.Ox Tf.Ox) Cvl.Ox (Tl.Ox Tf.Ox) + hv.Ox)
Ecuacion 14
Balance de energia para la fase liquida:
— = L 2 * *
dql.wi.Ox dql.f.Ox + dWOx o2 dmLine.Oxv Line.Ox + ml.Ox Cvl.Ox dTl.Ox

Ecuacién 15
Balance de energia en las paredes del tanque:

— — *
dqwo.Atm.Ox - dql.wi.Ox - RW.OX (Two.Ox wi.Ox)
Ecuacion 16

Los flujos de calor ocuparan las temperaturas de cada elemento, estas variables se inicializan al empezar la
simulacion. El flujo masa de salida oxidante dependera de la simulacion de combustion, se calculara un
valor de flujo que logre utilizar el presupuesto de presion entregado por el tanque y el de la atmodsfera. Este
presupuesto se reparte en caida en tuberias, inyectores, tobera con funciones especificas que relacionan
presiones y flujos.

Flujo en Tuberias

Nos interesa modelar el flujo en las tuberias para conocer la proporcion liquido vapor, temperatura y
presion que se entregara en los inyectores, de igual forma hacer un dimensionamiento de las tuberias,
mangueras, valvulas, check, sensores de flujo y valvulas tanto de los sistemas de alimentacion como el de
llenado. Buscamos utilizar las de menor diametros, ya que esto implica menor costo, peso y volumen, pero
sin que afecten el desempefio o seguridad del motor. Summerfield recomienda que las tuberias tengan una
alta caida de presion para disminuir el acoplamiento de las inestabilidades de combustion [104]. Pero, por
otra parte, se recomienda que ni el NOS ni el LOX no supere una velocidad de flujo de 10 [m/s] [71], esto
puede provocar que por la friccion contra las tuberias inicie una descomposicion térmica o ignicion.

Para calcular esto se utilizé el modelo HEM. Podemos asumir que la calidad del fluido al salir del tanque
es de “xo = 0”. En la ecuacion del momentum tendremos componentes que provocan caidas de presion,

por una parte, sera la viscosidad donde usaremos las relaciones de Darcy, y por otra la aceleracion del
fluido debido a expansion del gas [105].

La caida por aceleracion se debe al cambio en la densidad del fluido por 2 mecanismos. El primero se debe
a que cambia la cantidad de vapor en el flujo por evaporacion, lo que se expresa como un cambio de
calidad “x1 - xo”. Despreciamos la compresibilidad del liquido, se intenté simular pero conlleva

inestabilidades numéricas. A pesar de que las valvulas check y los adaptadores tienen secciones donde el
diametro interno cambia, se consider6 que el flujo ocurre con la misma seccion transversal.

ar _ (d_P) _ (ﬁ)
dz — dz dz
1l a

Ecuacion 20

dP 2 dx dP av av L da
(), = vt + e+ 0 - 0] 0, - 2oy 0]

Ecuacién 21

dP _ * 2 Vl+Vg*xlnj 2 az
) = G Lt _ — * * * —
(dZ )p f D ine PTank Plnj G f (Vl t Vg.l xl) D t Vg.l (xlnj xO)

Ecuacion 22 Ecuacion 23
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Inyectores

Con base a nuestro criterio y después de varias simulaciones, decidimos utilizar el modelo HEM como
base, mas algunas modificaciones. A pesar de no describir perfectamente el fendmeno fisico, logra capturar
cualitativamente el comportamiento del flujo bifasico. Es mas simple de implementar y corregir y no tiene
discontinuidades. Las ecuaciones mostradas a continuacion es una modificacion de la HEM considerando
que el liquido es compresible, y existe una calidad X no nula:

2
t {plnjulnj t PSat.Inj} =, -P

Ecuacion 17

1 1 2
(Plnj B PSat.Inj) t 7P )+ 5Py, et Py

v
Inj Inj Sat.C

G (P ,P T
HEM( Inj’ c) - =X, + XV

Ecuacion 18

GHEM—O(PInj' Pc) - \/2( pl.C t pl.g.CXC)(( pl.lnj t pl.g.lanInj)(hl.Inj + hg.l.v i Xlnj) - (pl.C t pl.g.cxc)'"

(hl.c + hg_l_CXC) + APSup)

Ecuacion 18

Es necesario calcular las propiedades termodinamicas del oxidante en el estado 2, dentro de la cdmara de
combustion. Si la presion de la cdmara de combustion es superior que la presion de saturacion, para la
temperatura de la fase liquida, no habra cambio de entalpia y la energia cinética vendra inicamente de la
caida de presion de sobrecarga, como un liquido comprimido, comportandose como la ecuacion del
orificio. Si la presion de la camara de combustion es menor a la presion de saturacion, entonces ocurrira un
cambio de fase, hasta que la temperatura de saturacion corresponda con la presion de la camara.

) if PC > PSat(TOxl) X = hl.lnj.Ox(Plnj.Ox) _hl.C.Ox(PC)

h hy.C(P d~h(PD
Ecuacion 19

if PC < PSat(TOx.Inj
Calculo de propiedades T = TSat(Pc)

0x.C
termodinamicas del liquido y Célculxo de propiedades
gas en funcion de T, 4

termodinamicas del liquido y
gas en funciéon de Pc

La figura 25 intenta ayudar a visualizar en un diagrama P-T y un T-Densidad, los estados en el tanque y
después de la inyeccion. Teniendo definidas estas propiedades ya podemos calcular la calidad de vapor, el
cambio de entalpia y por ende la densidad del flujo de masa. A pesar de que este modelo asume un
equilibrio termodinamico y mecanico inexistente, es bastante util para capturar la invarianza del flujo con
la disminucién de presion de combustion, como se comparte en la grafica de la figura 26.

Es importante mencionar que para el caso particular de inyectores, estos tiene contacto directo con la

camara de combustion, por lo que el plato de inyectores estd a una alta temperatura, pudiendo transferir
calor al oxidante, asi promoviendo su cambio de fase, incrementado la calidad.
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Figura 25. Visualizacion de los estados termodinamicos del oxidante en el tanque (Tanque) y en la cAmara de
combustion (CC). Izquierda: Diagrama PT; Derecha: diagrama densidad vs temperatura.

Homogeneus equilibrium Model HEM 20[°C]

0.07 H
0.06 -
)
o 0.05
=4
B 0.04 -
i)
=
o 0.03 -
L=
o
= 0.02
-
0.01
0+
6

% 10°

% 10°

Presion Tanque [Pa]

Presion Combustion [Pa]

Figura 26. Grafica de flujo masico con respecto a la presion de cAmara e inyectores. Cada color indica una
presion de tanque.
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Flujo en Camara de combustion y Tobera
El objetivo de tener un modelo del comportamiento de la camara de combustion es obtener la curva de

empuje, la cual es el principal pardmetro de interés al desarrollar un sistema de propulsion.

c t y-1 *y+1 P, E Atm E
Ecuacion 24
Se requiere conocer la presion de la cdmara de combustion en el tiempo, también los parametros
termodindmicos de los gases de combustion como lo son la temperatura, la relacion de calores especificos
“Gamma” y masa molar, estos varian en funcion del OFR. Estos se obtienen con el uso de algoritmos que
involucran la conservacion de las especies quimicas, conservacion de la energia y minimizacion de energia
libre Gibbs con el programa Chemical Equilibrium with Application en Propep 3. Para este simulador se
cred una funcion de pardmetros gasodindmicas vs OFR arrojados por Propep3, la cual se consulta por cada

iteracion simulada, ya que el simulador no realiza calculos de equilibrios quimicos.

Para calcular la presion en la camara de combustion se requiere establecer un balance de materia de lo que
ingresa por los inyectores y la que expulsa por la tobera. Debido a las altas temperaturas, se puede asumir
que los gases de combustion se comportan como un gas ideal.

Debido a que la relacion de presiones entre el interior de la cdmara de combustion y la atmdsfera supera la
relacion critica de presiones, que se encuentra muy por arriba de 2 para la mayoria de los gases, el flujo de
masa de la tobera sera descrito como un flujo critico a condiciones sonicas. La tobera expande esta presion
hasta el valor de la presion atmosférica para maximizar el empuje. En caso de que la presion a la salida de
tobera sea mayor a la atmosférica, generara abanicos de expansion por estar sub-expandida reduciendo el
empuje por velocidad jet e incrementando un poco por la diferencia de presion. Si la presion es menor
genera ondas oblicuas por estar sobre-expandida, reduciendo el empuje por el vacio generado en la tobera y
ganando un poco el incremento de la velocidad jet. Si la presion baja mas, llegara a producir una onda de
choque normal a la salida de la tobera, bajando el nimero de mach a un valor subsénico y elevara su
presion al valor atmosférico, la figura 28 muestra este comportamiento. Si la presion sigue bajando, este
frente de onda se ird acercando hasta la garganta, a partir de aqui si la presion baja la garganta se volvera
subsonica, y debera utilizarse otro modelo de balance de masas para calcular la presion en la cama de
combustion.

Para el hibrido, el flujo de masa de la parafina se describe similar a la de un propelente sélido, solo que él
“regression rate”(velocidad de quemado) es funcidn potencial de la densidad de flujo de oxidante [27].

y+1 n
2(-1) dm = *A * aG
* PC * At Wax pWax t Ox

Ecuacion 26

— Y %2
dmt - R*T, y+1 )

Ecuacion 25
: d P P
Inj.Ox(Plnj.Ox' PC) + MInj.Fu(PInj.Fu OFR = mlnj( C)
Ecuacion 27 mlnj.Fu( Inj.Fu )
Ecuacion 28

dm (P, OFR) = dM

Inj.0x’

P _ Q=1 g2y
= 1+ > M)
Ecuacion 29

y+1

2

*P'+P —P =0

Y * 2 No-D ox o T
R'*TC*Z*p ( y+1 ) ( AInj*Cd ) Inj

Prop

Ecuacion 30

Para lograr comprender mejor el comportamiento, y unicamente con fines explicativos para el lector,
usaremos la figura 27, donde podemos analizar un caso de de inyeccion liquida de un monopropelente
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ecuacion 30, que se comporta como Kerolox, a presion de inyeccion constante de 6 [MPa]. De esta
ecuacion es facil ver que dada una presion de inyeccion la presion de la camara de combustion depende de

la relacion entre el area de los inyectores y el area de la tobera, los cuales son los parametros de disefio méas
importantes.

6 X 108 Presion de combustion vs Relacion de areas

Presion [Pa]
1%
o

25T

1.5

1 Il Il Il Il Il Il 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

Relacion Area Garganta/lnyector [1]

Figura 27. Grafica del comportamiento de la presion de combustion contra relacion de areas. (Grafico
unicamente para fines explicativos).
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Figura 28. Grafica del comportamiento de la presion a la salida de la tobera vs relacion de presion
atmosférica-combustién.
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Solucién de las ecuaciones / Simulacion del modelo matematico

La figura 29 muestra un diagrama de flujo sobre como funciona el software simulador que resuelve el
modelo matematico. Para correr la simulacion de todo el sistema y obtener la curva de empuje se requiere
establecer modos de operacion que se explicaron el CONOPS donde se indica que valvulas estan abiertas
en cada momento. Para simular la ventilacion, presurizacion autdgena y presurizacion de supercarga
unicamente es necesario resolver las ecuaciones en los tanques para cada instante. Para el modo de “cold
flow” es necesario agregar el modelo de flujo en tuberias e inyectores. Y para los modelos de combustion
BD y PR se requirié agregar también la resolucion de la parte de combustion.

ndicar valores de variables de diseno
sCombustion
sTanques
sPlomeria

Calcular variable completarias.
sTermodinamicas
ePeso
Inicializar variables de estado
ndicar variable numericas

Indicar modo de
operacion y tiempo de
simulacién

Sl

e quiere
continuar

T (Calcular propiedades termodinamicas h
) t Configurar valvulas segin modo de
Tiempo operacion
fie simulacién o algu - <
propelente se ha J

'rFIujns de calor en el OT N

Calcular derivadas de las variables de

estado del oxidante

.kﬂu:tual izar variables de estado )

¥
Flujos de calor en PT y GPT
Calcular derivadas de las variables de
estado de los presurizantes
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Pc_gues
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A

Figura 29. Diagrama de flujo del algoritmo del simulador.

Sl

resion de combustion

El simulador se puede entender en 2 subrutinas en serie. La primera calcula el comportamiento de los
tanques y otra para el comportamiento de la combustion, incluyendo flujo de masa por las tuberias y
comportamiento del motor.

Los tanques se pueden resolver por espacio de estados actualizando las variables de estados con sus

derivadas. De este modelo solo es necesario pasar la informacion de la presion y temperatura del
proponente para pasarlo a subrutina de combustion.
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Para la solucion de la subrutina de combustion, se plante6 un algoritmo que pueda funcionar para
cualquiera de las ecuaciones de flujo de masa en inyectores M_InjOx(Pi, Pc), ya sea de 1 o 2 fases, siempre
y cuando sea funcion de la las presiones en los inyectores y la camara de combustion.

y+1

Yo% (2 2D x * N — * * * * _ * *
R™T. (Y+1) PC AL’ AInj.Fu Cdlnj.Fu \/2 pFu (Plnj.Fu PC)+AInj.0x Cdlnj.Ox MOx.Inj(P

Pc)

Inj.0x’
Ecuacion 31

Después de calcular los tanques y combustion se modela el centro de masa y momento de inercia, ya que
son parametros necesarios para modelar la estabilidad en la dinamica de vuelo.

Analisis de desempefio
Para evaluar el desempenio tedrico de un disefio de un sistema de propulsion utilizaremos estas “métricas

de desempernio” que miden el rendimiento, la seguridad del motor y verificar que se cumpla con éxito su
mision de vuelo:

e Impulso Total: Maximizar la cantidad de impulso que el motor puede proporcionar al vehiculo es
esencial para el éxito de la mision. Un impulso total en el rango de aproximadamente 34 [kNs] es
necesario para cumplir con los objetivos.

o Relacién Oxidante/Combustible (OFR): Esta relacion es fundamental para garantizar un
rendimiento 6ptimo de la reaccion y evitar que cualquiera de los propulsores se convierta
en peso muerto al convertirse en el reactivo limitante. Para la combinacién de
parafina/NOS, el valor 6ptimo se encuentra en el rango de 8.

e Empuje o TWR: Es crucial desde el punto de vista de la dinamica de vuelo. Si esta es muy alta, la
curva tendra una corta duracion, el vehiculo adquiere una alta velocidad, lo que puede aumentar las
pérdidas de momentum por arrastre y requerir estructuras mas pesadas. Por otro lado, si el motor
toma mucho tiempo en proporcionar su fuerza, la mayoria del momentum se perdera debido a las
fuerzas gravitacionales, y puede provocar inestabilidades en el “pitch” al abandonar el riel de
lanzamiento; por esto ESRA solicita un TWR minimo de 6 al despegue[85]. Nuestro motor debe
lograr un empuje inicial minimo de 3.5 kN

e Relacion de Presiones Finales entre el Tanque y la Camara de Combustion: Dado que se tiene
una cantidad limitada de presion determinada por los tanques de propulsion, es crucial distribuir
esta presion de manera adecuada entre los componentes del motor.

o Caida de Presion en los Inyectores: Una caida de presion mas alta en los inyectores es
beneficiosa ya que amortigua mejor las inestabilidades de la combustion y previene el
retroceso de la llama. Idealmente, esta caida de presion debe estar por encima de 1/3 de la
presion en el tanque [104].

o Presion de Combustion: Una presion de combustion mas alta mejora el Isp del motor. Sin
embargo, esta presion debe mantenerse por debajo de aproximadamente 2/3 de la presion
en el tanque.

La capacidad predictiva del modelo mateméatico depende en gran medida de las “variables de calibracion”
que son coeficientes que presentan una alta incertidumbre desde una perspectiva teoricay deben ajustarse
mediante datos experimentales. Estos requieren especial atencion:

e Coeficientes de Conveccion: Estos coeficientes desempefian un papel fundamental en el control
de la dindmica de evaporacion en los tanques de sustancias saturadas. Regulan el flujo de masa
entre las fases liquida y vapor, lo que afecta significativamente el tiempo de respuesta de la
presurizacion. A pesar de contar con modelos teodricos, es esencial recopilar datos experimentales
para su ajuste preciso.

e (Calidad de Inyeccion: Este parametro estd relacionado con el momento en que se alcanza el flujo
estrangulado, asi como con las desviaciones generales con respecto a la ecuacion del orificio. A
pesar de calcularse con HEM es probable que el oxidante aumenta su temperatura al pasar por los
canales del plato de inyectores, que se calientan debido al contacto con los gases de combustion.
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Coeficiente de Orificio: A pesar de contar con modelos teoricos para el flujo bifasico, es necesario
ajustar este coeficiente al valor real para controlar la cantidad de oxidante inyectado de manera
precisa.

Propiedades del combustible: Particularmente la velocidad de quemado, ya que esto cambia la
forma de la curva de empuje al discutir rapida o lentamente la masa total, asi como afectando el
ISP a través del OFR. Existen articulos y estudios que dan los coeficientes “a” y “n”, pero no se
especifica qué composicion quimica particular de la parafina utilizan. De igual forma, los
proveedores nacionales de parafina no explican su composicion quimica.

Temperatura de Presurizante Model: Esto es relevante para sistemas regulados a presion. Ya que
se enfria por la expansion de la alta presion del tanque de presurizante a la presion del tanque de
propelente. En la vida real el gas al expandirse absorbe calor de la atmosfera lo que ayudara a
incrementar su eficiencia en masa.

Coeficiente de flujo del regulador de presion: La velocidad a la que se suministra presurizante
afecta la intensidad y duracion de la curva de empuje en configuracion PR.

Se realiz6 un andlisis de sensibilidad en el articulo “Xitle - Mexican Supersonic Hybrid Rocket” de las
“variables de control o disefio” que pueden modificarse facilmente y tienen alto impacto en las métricas de
desempefio de un hibrido BD:

"Ullage" (Vacio o Merma): Diversos autores han recomendado valores de "ullage" tan bajos
como 10% o mas altos como 30%, y esta variacion puede deberse a las diferencias en las
condiciones de las pruebas, como las realizadas en los desiertos de EE. UU. o las tundras de
Suecia. Con nuestras simulaciones se observo que el valor 6ptimo era de 20% utilizando un
multiplicador “E” del 1000. Logrando un equilibrio entre el peso muerto, caida de presion y
enfriamiento por evaporacion.

Relacién de areas inyector a gargante: Si esta es alta incrementa la presion de combustion
cercana al valor del tanque, incrementando el ISP pero incrementando el riesgo de inestabilidades
de combustion. Para aumentar el empuje o el flujo de oxidante, se requiere incrementar tanto el
area total de los inyectores como el area de la garganta.

Dimensiones de la CC: El “core” o nucleo se refiere al tamafio del conducto por el cual los gases
recorren la camara de combustion e interactuan con el propelente sélido. Un nuicleo de menor
tamafio aumentara la densidad de flujo de masa del oxidante y afectando el flujo de combustible
por una parte reducira su area pero concretara su velocidad de quemado. Se requiere conocer bien
la velocidad del quemado de combustiéon para conocer su efecto sobre el OFR y elegir el valor
ideal. Este tamafio de nucleo, junto con el diametro del motor, determinard el espesor del
combustible y por ende su tiempo de quemado.

Otra variable que influye en la curva de desempefio es la temperatura ambiental, ya que todas las
propiedades termoquimicas y reologicas del NOS son extremadamente sensibles a las condiciones
ambientales. Aunque esta variable no esta bajo control, se asumié una temperatura de 25 [°C] y se
realizaron simulaciones utilizando este parametro como base.

De igual forma vale la pena mencionar los siguientes aspectos en las fases de operacion:

Ventilacion o Refrigeracion autégena: Se captura el fendmeno de “boil-off venting”, técnica
utilizada para mantener los propelentes a bajas temperaturas, gracias a que el calor recibido por la
atmosfera se libera por la evaporacion de gases [106]. Para el caso del NOS, hay una gran pérdida
de masa durante la ventilacion, esto es un problema durante el proceso de llenado.

Presurizacion autégena: Se muestra en la figura 30, utilizando los coeficientes de Zilliac &
Karabeyoglu. El tiempo de autopresurizacion es alrededor de 4 [s] para una temperatura de 300 [K]
y un "ullage" de 20%, generando que la presion de vapor rapidamente alcance la presion de
saturacion del liquido. Aproximadamente de los 13 [kg] liquidos se evaporan 0.8 [kg] para
producir la presion, esta evaporacion a su vez enfria la fase liquida de 300 a 290 [°C].

69


https://www.zotero.org/google-docs/?WjwlAN

Temperatura sustancias[K] vs tiempo [s] <10°
310 Estados Termodinamicos: Autogena

N~
5 et

300 [

290

280 Liquido Saturado

i . Vapor Saturado
Vapor Oxidante o Vapor
270 b Interfaz Liquido-Vapor
Atmofera 2 -
Oxidante Liquido
260 | Presurizante ‘.
\ -
.\ 1
250 f
A}
. . . . N 0T ! ! I ! | !
300 0 2 4 6 8 10 12
0 5 10 15 20 25 1 Tiempo [s]

Figura 30. Izquierda: graficas de temperatura de liquido, gas e interfaz vs tiempo. Derecha: grificas de
presion de saturacion del liquido, saturacion de vapor segiin la temperatura de vapor, y presion de vapor.

e Combustion: En la figura 31.1zquierda se puede apreciar que la presion de vapor (linea amarilla)
se encuentra por debajo de la presion de saturacion del liquido (linea azul), indicando se logra
capturar la ausencia de equilibrio entre fases. Ademas nuestro modelo de NOS, se considera que
existira combustion siempre que se inyecte oxidante liquido o vapor, la presencia de combustible
no es necesaria pero incrementa el desempefio. Cuando se transite a alguno de estos modos de
combustion existira un cambio abrupto en el empuje.
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Figura 31. Izquierda: graficas de temperatura de liquido, gas e interfaz vs tiempo. Derecha: graficas de
presion de saturacion del liquido, saturacion de vapor segiin la temperatura de vapor, y presién de vapor.

Las figuras 32 y 33 muestran ejemplos de los resultados entregados por simulador.
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Figura 32. Grafica tridimensional de estados (temperatura y presion) en el tiempo de las diferentes fases
coexistiendo en el tanque(fase liquida, vapor independiente y vapor en condiciones de saturacion segin la
temperatura del liquido).
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Figura 33. Graficas con comportamiento de una simulacion de combustion de motor hibrido.
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4.3 Disefio detallado del prototipo de 9 km

En esta seccion se explica a detalle la configuracion final del sistema de propulsion que se decidio después
de un proceso de evaluacion, pruebas de manufactura, pruebas funcionales y a nivel sistema.

En la figura 34 se puede apreciar el sistema final en su configuracion de pruebas estaticas. Puede apreciarse
una plancha de cemento de la cual sale una viga donde estan montados los sistemas de propulsion del
vehiculo (alimentaciéon y combustion) con interfaces conectadas a la estacion de llenado. La manguera de
llenado OFH sale del GOT volteado de cabeza para solo permitir el flujo de la fase liquida de NOS para
llenar el OT. Al fondo se pueden observar una compresora y un generador de energia eléctrica. En la viga
pueden observarse diferentes mangueras y cables que son parte de los sistemas de alimentacion y
electronica. Del lado derecho puede observarse el proceso de instalacion del sistema de propulsion en el
banco de pruebas.

Figura 34. Izquierda: Sistema de Llenado y de Vehiculo con todas las interfaces conectadas. Derecha: proceso
de ensamble de sistema de vehiculo en estructura del banco de pruebas.

4.3.1 Sistema de alimentacion.

Con todos los conceptos investigados en el marco tedrico, mas una revision de las ofertas disponibles en el
mercado que cumplieran los requerimientos de seguridad y los protocolos de limpieza, se aterrizo el disefio
de este sistema. El disefio se puede dividir en tanque, actuacion de valvulas, y conexiones.

Tanque oxidante.

Este fue el componente de mayor relevancia al ser el de mayor riesgo y desarrollado por el equipo SRAD.
El disefo final del tanque se realiz6 de una tuberia comercial de 6.0 (in) Al 6063-T6, por ser el aluminio
mas disponible que cumple con los requisitos. Se maquino para tener un didmetro exterior igual que del
fuselaje y reducir peso. Esta disefiado para una presion operativa maxima de 7,00 [MPa], con un factor de
seguridad de esfuerzo circunferencial de 2,45 y un factor de seguridad longitudinal de 2,25. El tanque tiene
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dos tapas hemisféricas con una salida roscada hembra de 2 y Y4 NPT en la tapa inferior y superior,
respectivamente. Las tapas y el "case" se sellan con o-rings de NBR y se sujetan a la carcasa del tanque
tornillos radiales, que se utilizan simultaneamente para montar el tanque con el fuselaje.

Figura 35. Ensamble de tapas de tanque de oxidante.

El mayor reto fue la correcta seleccion y ejecucion
de las dimensiones relacionadas con el O-Ring,
dimensiones de la ranura, diametros internos del
tanque y externo de las tapas. Se sigui6 la guia
Parker para su dimensionamiento, pero finalmente se
tuvieron que realizar ajustes, ya que los o-ring se
rebanan con el filo de los barrenos de los tornillos
radiales en ¢l "case". No contdbamos con un
lubricante compatible con oxigeno que facilitara la
tarea y requerimos utilizar guantes para el ensamble
del sistema, dificultando el proceso de un ensamble
tan rigido.

De igual forma, se evalud el uso de algin acero
SS-300, y empaques de un fluoropolimero. Estas 2
decisiones disminuyen el riesgo de ignicion de los
tanques. Pero incrementa gravemente el costo y peso
del OT innecesariamente, ya que la investigacion del
capitulo 3.2 y estado del arte indican que el aluminio
y NBR son compatibles con NOS.

Este componente se verifico con
hidrostaticas.

pruebas

Para que este tanque pueda ser empleado en
aplicaciones criogénicas con LOX, se requiere
empaques de Kalrez.

En la figura 36, se realiz6 una prueba hidrostatica destructiva para corroborar el modo de falla longitudinal
y presion maxima que puede soportar el tanque. Se realizé una prueba de presion hidrostatica inicial a un
tanque de oxidante, con fluido hidraulico y bomba de mano. Alcanz6 12.0 [MPa] porque comenzaron las
fugas en la tapa y los tornillos M6 se doblaron. Después de una inspeccion se observd deformacion plastica
por esfuerzo de aplastamiento en los barrenos de la tapa y "case", todo esto corroborando que el modo de
falla del tanque es longitudinal haciéndolo seguro. En una segunda prueba hidrostatica, cambiamos a
pernos M8 y agregamos una segunda junta tdrica, repitiendo la prueba sin fugas. Obteniendo un factor de
seguridad de 2. De igual forma se calibré la valvula de alivio para activarse a 7 [MPa].
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Figura 36. Resultados de pruebas hidrostaticas. Izquierda: Fuga en recipiente por mal sellado. Centro:
deformacion por esfuerzo de aplastamiento en barrenos de tapa. Derecha: Falla de tornillos por flexion y
cortante.

Valvulas

Las valvulas son ensambles mecanicos de alta precision que no son sencillos de desarrollar y estas deben
ser seleccionadas de algin proveedor. Esta investigacion representd un reto, ya que se debieron conocer
muy bien los requerimientos que se estaban buscando para adaptarse a la oferta existente en el mercado.

Existen varias marcas proveedoras de valvulas: Swagelok, Sharpe, AVCO, Habonim, Grainger, ASCO y
Worcester. Estas tienen mejor calidad en sus asientos, empaques, tiene soportes para hacer mas sencilla su
instalacion, y suelen utilizar SS316 a diferencia del SS304 de marcas mas economicas. Ventajosamente, existe
una amplia oferta de otras marcas de valvulas en mercado nacional que cumplen con los requerimientos: se
componen de SS304 con empaques de PTFE, soportan hasta 1000 (psi) y cuentan con conexiones NPT.
Especificamente se utilizaron 2 ensambles diferentes.

El siguiente problema fue la seleccion de un mecanismo de actuacion. La mayoria de este mecanismo se
construy6 y se probd sus ventajas y desventajas. Como regla general, el uso de muchos sistemas
redundantes reduce la confiabilidad de un sistema, pero el uso de un respaldo redundante incrementa
mucho su confiabilidad. Esto logré considerarse unicamemente para el aborto del sistema, colocando 2
métodos para ventilar los tanques. A continuacion se describen las valvulas mas importantes utilizadas y su
método de actuacion para el sistema de alimentacion:

e Vilvula oxidante principal (MOV): Una valvula de bola de acero inoxidable 304 2 accionada
por un resorte cargado bloqueado con un pasador, que se libera por una carga pirotécnica. Su
objetivo principal es permitir el flujo desde el tanque a la camara de combustion en el momento del
encendido. Se instald en el multiple interior OTDM. Tendrd un bajo costo y peso, otorgara alto
flujo y actuacion rapida, ocupando un volumen mediano. En cambio presenta riesgo de
desencadenar un incendio, dafiar otros componentes por la alta fuerza de la explosion, y que la
condensacion del tanque moje la polvora. Es un actuador de un solo uso, ya que debe recargar la
polvora y colocarse en configuracién de armado. Esto no es muy servicial, al contar con piezas
pequeiias que deben alinearse mientras se extiende un resorte duro con las manos.

e Vilvula de Ventilacion (VOV): Reduce la presion del tanque al permitir que escapen los vapores
de NOS, lo que hace que sea mas seguro acercarse al tanque. Consiste en una valvula de bola de
acero inoxidable 304 de s de 1000 (psi) accionada por un servomotor de 6 [Nm], que requiere una
sefial PWM de 3 cables. Se instalo en el OTUM. Esta estara actuada por un servomotor directo.

Compacto, util para valvulas pequefias. Los servomotores no dan tanto torque y existe el riesgo de
que se atasque y queme. Pueden ser ttiles para las partes del sistema que no requieren velocidad,
como el llenado, la presurizacion o la ventilacion.

En caso de utilizarlo para temperaturas criogénicas, varios componentes del motor pueden verse
afectados. Fragilidad de plasticos y metales, acumulacion de humedad por condensacion, cambios
anisotropicos de los imanes, endurecimiento de lubricantes. Incluso los semiconductores pueden
presentar comportamientos anomalos. Al ser un ensamble, su instalacion es medianamente
complicada.

e Vilvula de aborto (OTAV): valvula solenoide de SS316 conexiones Y&, activada por 12 [V], con
configuracion normalmente cerrada. Se instalo en el multiple superior. Se instalo en el OTUM.

Es una solucion comercial completa compacta con bajo peso y volumen, de facil instalacion por lo
que tendra un alto costo. Requiere solo 2 cables para su operacion. Al ser un ensamble de bobinas,
resortes y sellos es sensible a vibraciones, aceleraciones y polvo, que generan una fuga constante.
Por su bajo flujo de masa y rapida actuaciéon funciona como la VOV o OTAV. Tiene mas
probabilidad de funcionar a condiciones criogénicas si no interactua directamente con el liquido.
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Figura 37. Izquierda: Ensamble OTDM con prototipo de MOV pirotécnica. Centro: 1° prototipo VOV.
Derecha: PRV.

e Vailvula de alivio de presion (PRV): Dispositivo de seguridad instalado en el OT para ser
utilizado en caso de sobre-presurizacion. Una valvula de alivio proporcional de % fabricada en
laton y calibrada a 8.50 [MPa]. Se instalé en el OTUM.

e Vilvula de Check (ICV): Evita el reflujo de llamas en caso de descomposicion térmica. Valvula
antirretorno de SS316 de % capaz de soportar 3000 (psi). Se instala después de la CCOH y antes de
los inyectores.

o “Male Quick disconnect” (MQD): Se selecciond una conexion rapida de SS304, de Y (in) capaz
de soportar 3000 (psi). La parte mach se conecto a vehiculo, la parte hembra al ser mas grande y
pesada se dejo del lado de la OFH. Se instalé en el OTDM.

Figura 38. Para macho y hembra del “quick disconnect”.
Conexiones

Todo se realizdé en NPT, se maquinaron los conectores OTUM “Multiple Superior de tanque de oxidante” y
OTDM “Multiple inferior de tanque de oxidante”, figura 39.izquierda . Se utilizaron tuercas union para
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facilitar el ensamble. Multiples adaptadores de laton, por falta de disponibilidad de piezas de inoxidable, y
por su menor costo. Esto debido a que el laton tiene mayor compatibilidad con el oxigeno, pero tiene
menor esfuerzo de cedencia. Fue necesario el uso de teflon, ya que no fue posible lograr un sello hermético
entre las cuerdas.
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Figura 39. Izquierda: Ensamble de OTUM. Derecha: Ensamble OTDM con propuesta de trayectoria de la
CCOH.

Manguera de oxidante del motor (CCOH): Disenada para proporcionar cierta flexibilidad al ensamble
del motor, facilitando la integracion con el vehiculo. Garantizar que la tuberia entre el tanque y la cdmara
de combustion no esté sujeta a esfuerzos de compresion, entre la fuerza de propulsion y la fuerza de la
reaccion del vehiculo, ya que la carga debe transmitirse por un tubo de exterior de aluminio
responsabilidad del area de aeroestructuras.

Finalmente como se ve en la figura 39.derecha la manguera no logré rutear sin estrangularse y se decidio
reemplazarla por una tuberia, como se ve en la figura 40. Esta era mas larga que lo permitido por el
fuselaje, por lo que se elimind la OICV. Esta se utilizaba para evitar el retroceso de una flama de la camara
de combustion al tanque, esto no ocurre porque el “quenching diameter” (diametro de extincion) del NOS
es menor a 12 [mm] [71].
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Figura 40. Ensamble de OTDM.

Figura 41. Tanque de oxidante con OTDM y OTUM con MOV neumitica.

La figura 41 muestra completo del sistema de Alimentacion con una MOV neumatica temporal para una
prueba de combustion. A la derecha se encuentra el ensamble de los componentes en el multiple superior, a
la izquierda el ensamble del multiple inferior con una valvula por actuador neumatico para unas pruebas
preliminares. La figura 42 muestra una vista mas cercana del OTDM.

" 138 { B R . \
Figura 42. Ensamble Tanque de oxidante con OTDM y MOV neumética.

Para garantizar el correcto funcionamiento del sistema completo, se llevd a cabo una verificacion
minuciosa de cada componente de forma individual y a nivel de subsistema.

Durante la inspeccion, se observaron variaciones dimensionales y hendiduras superficiales en los asientos
de PTFE de las valvulas de bola. A pesar de estas imperfecciones, se decidid continuar utilizando las
valvulas, lo que resultdo en problemas de fugas mas adelante. Se realiz6 una mejora en la fabricacion del
mecanismo de la MOV para resolver problemas de atasco.
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4.3.2 Sistemas de llenado.

Fue de las innovaciones mas importantes, ya que se cre6 una interfaz entre infraestructura comercial
cotidiana, no disefiada para aplicaciones aeroespaciales (Tanques, mangueras, neumatica) con sistemas
SRAD Aeroespaciales, y se adaptd a una configuracion capaz de realizar una mision de vuelo para cohetes.
El sistema consta principalmente de:

Tanque de oxidante en Tierra GOT: Se alquilé un tanque de Oxido Nitroso para uso analitico de
27.5 [kg] de fluido neto a la empresa INFRA para las operaciones en México con salida CGA 326,
y para operaciones en USA se adquiri6 con Air Products con salida CGA 660. Fue asegurado a una
estructura de acero, que se puede voltear para extraer la fase liquida. Durante el llenado, debido a
que debe ventilarse el OT, se tiene una gran pérdida de la masa del oxidante, llegando a transferir
solo el 50% del GOT al OT. Este es un dato que han corroborado otros coheteros, ESRA, y
nosotros mismos durante el proceso de llenado. Este tanque comercial tiene la GOTYV, la valvula de
los tanques, la cual se abre manualmente.

Manguera de llenado de Oxidante OFH: Se decidi6 utilizar una manguera con nucleo de
inoxidable corrugado, con malla trenzada de inoxidable, capaz de soportar hasta 3000 (psi). Se
utilizé esta por tener un menor costo, y soportar mas presion a comparacion de la de nucleo de
PTFE, al ser completamente de metal, incrementa su compatibilidad con LOX. Tiene dimensiones
de 2 nominal para evitar que durante el llenado se alcancen velocidades altas, reduciendo el riesgo
de ignicion. Cuenta con una longitud de 6 [m] para garantizar que se tenga holgura y no genere
tension en los extremos en el QD del vehiculo y la FOV que estan separados a 5 [m]. Estas grandes
dimensiones generan un volumen alrededor de 5 [L], el cual se llenara de fase liquida de NOS que
no podra aprovecharse, bajando la eficiencia del llenado. Su longitud y pequefio diametro dificulta
su limpieza por métodos mecanicos.

Neumatica: Esta infraestructura es necesaria para alimentar los pistones del QD, el actuador de la
FOV, y también en algunas pruebas preliminares se utilizéo una MOV neumatica. Para servir a todo
estos componentes se utilizaron electrovalvulas neumatica a 12 [V] controladas por la AB, que
recibian su sefial de actuacion desde el panel de control. La energia se obtuvo de una compresora
para las operaciones en México con su respectivo generador eléctrico de gasolina. Y de un tanque
de CO2, estos constaban con conexion 0.825-14 NGO con “pin valve” para tanque de gotcha en
Mexico, en USA tenian salida a CGA 320. Esta salida de gas se baja a la presion neumatica de 120
(psi), con ayuda de un regulador de presion ajustable para gases inertes.

e e
f . Valvula de llenado (FOV). Se utilizé una
l valvula de bola ' (in) NPT de SS-304 con
asientos de teflon, acoplada a un actuador
neumatico rotativo. Se construyd y probd un
\utomatic Fluid Gontrol mecanismo piston biela, pero este presentd
gaillalve problemas y se optd por adquirir una solucioén

5 . - CRATOS208
e L LT LTS FOFIEONNT

Trawe Bange s ' comercial completa. Se vende el ensamble de

valvulas con actuador, lo que da alta rigidez,
instalacion sencilla, actuacion rapida y de alto
torque. Pero tendra un alto peso, volumen y
costo, ademas que que requiere de
infraestructura neumatica, haciéndolo aplicable
para GSE.

No es compatible con criogenia, ya que se
congela el actuador, requiriendo un vastago mas
largo para proteger al actuador.

También se consideré un mecanismo de 4 barras,
pero se descartdé por su alta de rigidez del
ensamble.
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Figura 43. Valvula de bola con actuador neumatico
rotativo [107] .

Para las conexiones neumaticas se usaron conexiones “push in” y manguera de poliuretano, el emplear
mangueras de menor costo provocaba fuga arriesgando las operaciones. De igual forma se hizo uso de
adaptadores, se usaron uniones NPT, asi como tuercas uniones para evitar la torsion de la OFH vy facilitar
su ensamble.

Actuador del QD (Umbilical)

Se eligio un “double shut
off quick coupling” ya que
era el Unico cople rapido
que soportaba las presiones
de trabajo, y contaba con
valvulas check internas
que detuvieran el flujo al
momento de
desconectarse. Estaba
compuesta de SS304 con
empaques de PTFE vy
Buna-N de ' . Tendra que
reemplazarse este empaque
por uno de Kalrez para
hacerlo compatible con
LOX, asi como analizar los
resortes internos.

Figura 44. Vista media del mecanismo del “quick disconnect”.

Se disefd un sistema capaz de desconectar de forma remota el M-QD del F-QD y alejarlo del vehiculo. Ya
que esta es la ultima operacion antes de iniciar la ignicién y despegue, debe ser muy confiable. El sistema
propuesto consta principalmente de dos pistones neumaticos, dos discos de aluminio, una pieza mecanizada
para tirar del QD y un eje, como se muestra en las siguientes figuras.

Se utilizaron dos pistones para tirar simétricamente del QD, pues de lo contrario no se abriria por completo.
Se instalo una liga en dos puntos separados de la manguera, alejando el sistema del cohete una vez que la
desconexion rapida esta abierta y el sistema descansando en el suelo.

El ensamble del QD-M y QD-F para iniciar el proceso de llenado requiere la habilidad de varios
operadores, ya que se deben alinear ambas piezas, con tamafio y peso considerable a través de un orificio
pequefio, y empujarlas la manguera interna. Al mismo tiempo, manualmente se debe jalar el mecanismo
exterior para retener la funda del QD-F, manteniendo cuidado de no desconectar las lineas neumaticas que
activan los pistones. La validacién del mecanismo del QD se completd con éxito.
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Figura 45. Prueba exitosa de mecanismo del QD.

Intercambiador lor OF

De igual forma fue necesario la implementacion de un intercambiador para bajar la volatilidad del NOS. A
la intemperie, la incidencia solar calientan los tanques cerca de su temperatura critica de 36 [°C], donde la
fase liquida cuenta con muy baja densidad, bajando el flujo de masa de liquido que se almacene en el OT, y
al mismo tiempo se tiene una alta presion de vapor, promoviendo el flujo de masa de vapor por la VOV.
Durante las primeras pruebas de combustion, en las operaciones de llenado solo se logré transferir
alrededor de 5 [kg] de los 14 [kg] necesarios y de los 27 [kg] disponibles en tanque comercial.

Para reducir el efecto del calentamiento por radiacion solar los tanques se cubrieron en papel aluminio.
Para reducir atin mas la temperatura se manufactura, un serpentin de 6 [m] de diametro con “tubing”
inoxidable de 4. Se sumergié en agua con hielo y sal, para garantizar una temperatura de 0 [°C]. Se
considero el uso de hielo seco con acetona para bajar hasta -78 [°C], ya que ambas sustancias se utilizaron
durante alguno de los procesos de desarrollo del proyecto [108]. Pero finalmente se descartd por falta de
tiempo para la compatibilidad de materiales y poca accesibilidad del hielo seco cerca del campo de pruebas
a comparacion del hielo de agua.

Se utilizd6 acero inoxidable para serpentin a pesar de su menor conductividad, mayor costo y menor
maleabilidad a comparacion del cobre. Por seguridad no se utilizdo cobre al ser un catalizador de la
descomposicion del NOS, provocando tanto pérdidas de masa, e incremento de la temperatura del fluido y
pudiendo desencadenar una reaccion en cadena [109]. Se emplearon conexiones de barril en lugar de
conexiones “flare”, ya que las presiones de trabajo no permitian el uso de “fubing” de pared delgada,
dificultando el avellanado, esta tuberia esta disefiada para uso con férula.

4.3 .4 Sistemas electronicos.

Todo el sistema de propulsion se disefid desde el inicio para ser controlado por un sistema electrénico
determinando directamente el CONOPS, mientras que la seleccion de componentes se apegd a la
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compatibilidad de materiales y condiciones de trabajo. Esta seccion colabora bastante entre alimentacion y
llenado para la seleccion de los actuadores y sensores.

Estacion de control
Como su nombre lo dice, este sera el punto donde los operadores controlan y monitorean el funcionamiento
del motor. Constan de:

Tarjeta de Actuadores: Se encarga de activar cada uno de los actuadores, por lo que se requiere
mitigar el riesgo de una activacion accidental, ya que esto podria generar dafios a la salud o muerte
del personal. Se le solicitd al area de avidnica mitigar fallas por EMI, ESD, contacto humano, por
lo que se agregé se utilizo un relevador activado por transistores. Se emplearon diodos, schottky,
zeners a la salida, filtros en la base del transistor, capacitores para regular la alimentacion entre
varias técnicas para minimizar esta falla. Se encontraba ubicado en la estacion de llenado y
alimentaba a los actuadores (electrovalvulas neumaticas, cargas pirotécnicas, solenoides) por una
bateria de 12 [V], asi como generaba la sefial PWM necesaria para controlar la VOV. Este fue de
los componentes electronicos que solo tuvo una iteracion, ya que no presento fallas.
Computadora: con un receptor de datos que los muestra en una GUI, figura 46. Esta debe ser
confiable, no se requiere una interfaz amigable porque todos los operadores entienden el sistema y
los procesos fisicos, este debe mostrar:

o Valores de actuales y objetivos de presion y masa de Oxidante en OT para que en funcion
de esto los operadores controlen la FOV y VOV.

o Fase de operacidon en que encuentra el sistema indicando posicion de valvulas.

o No es necesario graficas datos de desempefio del motor como fuerza y presion, ya que es
un proceso muy corto y de control de lazo abierto, por lo que una vez iniciada la ignicién
toda la atencion se enfoca en la seguridad.

Botonera: Controla cada actuador mandando sefiales a la “Actuator Board” (AB). Para pruebas
estaticas se emplearon 6 cables de 100 [m] de cobre calibre 22. Para las pruebas de vuelo se
requieren 7 cables de 500 [m], incrementado mucho el costo y peso de alambre necesario, por €so
se optd por usar cable CCA. También se considerd la opcion de transmitir esta sefial de forma
inalambrica, pero el equipo no contaba con la suficiente experiencia para desarrollar un sistema
inalambrico mas fiable que el cable para controlar un sistema que requiere mucha fiabilidad por su
alto riesgo. Los botones escenarios fueron:

o Boton de Valvula de Ventilacion (VOV).

Boton de Valvula de Aborto (OTAV).

Boton de Valvula Principal de Oxidante (MOV).
Botén de Valvula Llenado de Oxidante (FOV).
Boton de Acople Rapido (QD).

Botén de Ignitor.

0O O O O O
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Figura 46. Recepcion de datos del banco (Izquierda) y Botonera con cable de 100 [m] (Derecha).

istem isicion DA
El DAQ es un sistema de alta importancia, que debe ser de alta confiabilidad. Las pruebas donde se pueden
obtener datos de los procesos de llenado, presurizacion y combustion consumen mucho tiempo y recursos
econdmicos limitados. Por lo que cuando se realizan las pruebas se debe contar con este sistema para:

e Operar los lanzamientos, registrar y transmitir la presion y masa especifica del OT para iniciar la
combustion y cumplir con el perfil de vuelo de una mision. Se disefié un circuito independiente
capaz de integrarse dentro del vehiculo, con un cableado diferente, dimensiones reducidas y
conexiones robustas.

e Operar de manera remota, disminuyendo la severidad de un accidente. Se depende completamente
de los sensores, ya que se tiene una minima retroalimentacion de los medios visual y auditivo para
conocer el estado del tanque y el nivel de riesgo del sistema.

e Verificar si el disefio propuesto cumple con los requerimientos de la mision, establecidos en la
seccion 4.1.

e Recolectar datos experimentales que ayuden a ajustar nuestro modelo matematico e incrementar su
capacidad predicativa. Existen variables muy importantes que no sé pueden medir directamente y
se necesitan realizar célculos inversos para encontrar los valores optimos de: coeficientes de
conveccion, coeficientes de orificio y flujo critico de inyectores.

Fue necesaria la creacion de 2 circuitos diferentes para cubrir las necesidades de operacion y otra para
caracterizacion, ajuste y verificacion de disefio. Este ultimo busca recolectar una gran cantidad de datos
obtenidos durante pruebas de combustion estatica en tierra, por lo que este DAQ esta disefiado para
encontrarse montado en la tierra sin restricciones de dimensiones y busca medir de forma directa las
siguientes variables.

Variable Utilidad Requerimientos Solucién
Presion de |Operar 0.1 -7 [MPa]. Transductor piezoeléctrico de
oxidante Caracterizar inoxidable para 1600 (psi) con salida
analogica.
Presion de |Caracterizar |0.1 -3 [MPa]. Transductor piezoeléctrico de
combustion inoxidable para 1600 (psi) con salida
analogica.
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Temperatur |Caracterizar |-40 hasta 25 [°C]. Originalmente se planted un termo
a de No requiere rapido tiempo de respuesta. copla conectada en el OTDM, Se
Oxidante cambi6 a un sensor IR por 12C, pero
finalmente no logré implementarse.
Temperatur |Seguridad -40 hasta 25 [°C]. Se planted desde el inicio un IR por
a del |Validar Requiere minima capacitancia térmica para| [2C, pero finalmente no se logrd
"case" del otorgar rapido tiempo de respuesta, ya que| implementar.
motor la curva de calentamiento solo dura 10 [s].
Masa del |Operar 10 a 25 [kg]. Celda de carga de 40 [kg], con
oT Caracterizar | Rapido tiempo de respuesta con el objetivo | amplificador Hx711, protocolo
de poder calcular indirectamente el flujo de| similar a UART. El “data rate” de 1 a
masa de oxidante. 100 [Hz].
Fuerza del |Validar Répido tiempo de respuesta. Por estandar,| Celda de carga de una tonelada
motor Caracterizar |estas pruebas deben tener arriba de 100| Misma electronica.
[Hz], ya que la curva dura solo 10 [s].
Masa del |Operar De 40 a 70 [kg]. Bascula mecanica con transmision de
GOT datos por bluetooth.

Tabla 10. Requerimientos de instrumentacion.

Se considerd el uso de mas sensores. Algunos permitieran verificar la posicion de las valvulas y
actuadores, y asi calcular en qué fase operativa se encontraba el sistema. Asi como también el desarrollo de
un sensor de flujo, por la relevancia de esta variable en el comportamiento del motor, ya que no se encontrd
en el mercado alguno que cumpliera con los requerimientos de presion, compatibilidad quimica, con bajo
peso y volumen. Ambas opciones fueron descartadas por simplicidad.

Figura 47. Protoboard final del DAQs.

Respecto a su disefio se solicitd a avionica que el registro de datos fuera la tarea de mayor prioridad en el
software. Que en caso de la falla de un sensor, o pérdida del “/ink” en la transmision con la estacion de
control el sistema debe poder ignorarlo y evitar que este el software se congele, por lo que deben revisarse
las bibliotecas de protocolo de comunicacién utilizadas. De igual forma que cada vez que el programa se
comunique con un periférico revise un registro de fallas en la EEPROM, si existiese una falla registrada, el
programa no se comunicara con el periférico para evitar caer en una falla por segunda vez. Si el registro
esta limpio de fallas se procede a establecer comunicacion, pero antes de comunicarse se debe registrar que
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hubo una falla. Si la comunicacién es exitosa, al terminar la comunicacion se borrara el registro de la falla,
si la comunicacién falla un watchdog reinicia el sistema y queda registrado que ese periférico tiene fallas.

En caso de pérdida de comunicacion con el moédulo SD o antena, se deben programar intentos de recuperar
la comunicacion, y mientras guardar los datos en la memoria flash o EEPROM. El comportamiento del
software debe ser “Memoryless”, para evitar fallas en caso de algun reseteo, y en caso de requerir guardar
algun estado o dato importante utilizar la EEPROM.
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Figura 48. Esquematico de DAQs.

La division de Avidnica de PU se encargd de su desarrollo. La realizacion de multiples modelos en tarjetas
perforadas, protoboards, PCB profesionales y hechas por el mismo equipo, figura 47 y 48. Se emplearon
“wire to board connectors"” para los arneses de cada sensor, cables de control con conectores molex, DB9,
headers. Todos presentaron fallas, incluyendo la tltima version que empleaban borneras.

Todos los sensores se calibraron con diferentes herramientas, incluyendo: bombas hidraulicas, prensas
hidraulicas y parrillas de calentamiento, entre otras. Esto para calibrar los coeficientes de los sensores y
asegurar que se encontraran en buen funcionamiento.

En caso de que un sensor funcione mal o no transmita datos, el software contintia registrando datos de los
sensores restantes. Todos los datos son guardados en una tarjeta SD con protocolo SPI dentro del DAQ.
Las variables operativas son transmitidas a la estacion de control a 500 [m] de distancia de forma
inaldémbrica. Originalmente se utilizo un modulo de RF HC-12 de largo alcance, pero este opera a 430
[MHz], un rango no permitido en USA, por lo que se optd por un mddulo LoRa.

Se trabajo en la comunicacion y calibracion de los componentes. Se detectaron problemas en las
conexiones eléctricas de las celdas de carga, mientras que la transmision inaldmbrica de datos mostro
intermitencias.
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4.3.5 Estructura del banco de pruebas y del vehiculo

Se requeria un espacio para colocar todo el GSE y una estructura que pudiera soportar la fuerza de
propulsion del motor y montar todos los componentes del sistema de propulsion del vehiculo. De igual
manera, se exploraron varias opciones de disefio y finalmente se decidié por una configuracion vertical, ya
que esto nos permitiria disefiar y operar directamente el sistema en su configuracion de vuelo, la mas
apegada a las condiciones reales, evitando ensambles intermedios.

Los bancos de prueba desarrollados previamente por PU fueron horizontales, transmitiendo a una pared. En
la configuracion vertical las cargas también deben transferirse al suelo para evitar el despegue del suelo. Se
evaluaron la opcion de utilizar eslingas o pesos, pero finalmente se decidi6 crear una plancha de cemento
de 1000 [kg], con una estructura interna de acero de la cual salieran tornillos donde pudiera atornillarse una
la viga que se encontraria a tension. Esta infraestructura se realiz6 en la propiedad de un patrocinador de
PU.

PU busca desarrollar infraestructura que sirva para afios futuros, por lo que se cre6 una plancha de cemento
que se pensO para soportar empujes de motores que lleguen a 100 [km]. La viga requiere multiples
interfaces, es pesada y dificil de transportar, se optd por disefiarlo solo para sistemas de propulsion de
cohetes estratosféricos para 30 [km], considerando un empuje maximo de 10 kN, 3 [m] de alto y 8 (in) de
diametro. Cuenta una placa de acero que sirve para separar la CC del OT, recibir la fuerza del motor a
través de la celda de carga, y a la vez servir de proteccion al tanque en caso de una explosion por parte del
motor. Igual que una placa deflectora en el suelo para desviar los gases supersonicos de combustion y no
reboten hacia arriba dafiando el sistema de propulsion. Este sistema fue desarrollado por el sistema de
estructura de banco.

En la version instalada dentro del vehiculo se puede apreciar que se logré empaquetar todos los sistemas
dentro del vehiculo o en el GSE. El tanque de oxidante sirve como componente estructural en el fuselaje.
El motor se tuvo que restringir a 5 (in) de diametro para permitir deslizar el ensamble de anillos
estructurales que permitian integrar el sistema al fuselaje, a las aletas y al "boattail". La seccion de aletas se
atornilla a la tapa del motor, mismo que sirve para transferir la fuerza del motor hacia el fuselaje a través de
un transferidor de carga, un tubo de fibra de carbono con un barreno que permite el ingreso del QD y el
cable de sefal pirotécnica de la MOV. El transferidor se atornilla a la parte inferior del OT. El multiple
superior OTUM esta rodeado por otro tubo de aluminio que se atornilla a la tapa superior del OT, se cuenta
con barrenos para sacar la sefial de la VOV, OTAV asi como ventilar los gases liberados por la VOV y la
PRV.

La sefial del OTPS se lee en la computadora de vuelo y se transmite a la seccidn terrena con toda la trama
de datos del vehiculo. Para medir la masa del OT durante un lanzamiento se instalard una celda de carga en
la base de lanzamiento. Se utilizaron uniones tipo "radial lap screw joint" para brindar rigidez y eliminar
juegos, que desencadenaria una falla estructural por las cargas del vuelo supersonico.
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Figura 49. Izquierda: Viga de banco de pruebas. Derecha abajo: Soporte de motor montado en viga. Derecha
arriba: Colado de plancha de concreto.
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5. Resultados de las pruebas y operaciones

Como ya se menciond las etapas de disefio detallado y pruebas se realizaron a la par. La adopcion de una
metodologia de desarrollo concurrente permitio la obtencion de resultados de pruebas, incluso si no todos
los componentes estaban completamente listos. Se recurrid a sistemas provisionales mas simples o
comerciales, a pesar de que no cumplian con los requisitos finales. Esta etapa implico la sincronizacion de
un disefio detallado junto con la integracion y las pruebas, para finalmente aterrizar un disefio final.

Para garantizar el éxito de esta metodologia, se establecid una arquitectura modular y se implementaron
disefios simples. Se hizo hincapié en contar con una amplia variedad de componentes de plomeria de
uniones roscadas y electronica, asi como herramientas de fabricacion. Esto permitia realizar ajustes de
ultimo momento durante las pruebas. Se llevaron a cabo multiples pruebas unitarias a medida que se
adquirian o desarrollaban componentes individuales, asi como pruebas adicionales después de cada nueva
integracion. Se llegaran a mencionar algunas de las situaciones que llevaron a modificar el disefio. Se
enfocara en detallar como fueron los procedimientos de cada prueba y especificar los logros obtenidos.

Prueba Fecha Status
Flujo frio agua con aire comprimido 11 febrero 2023
Flujo frio agua con aire comprimido 16 febrero 2023
Flujo frio agua con CO2 8 abril 2023
Flujo frio agua con CO2 16 abril 2023
Flujo frio con agua con CO2 19 abril 2023
Flujo frio CO2 21 abril 2023
Flujo frio con agua 'y CO2 24 abril 2023
Flujo frio CO2 1 mayo 2023
Combustion escala 21-24 mayo 2023
Combustion Completa 1 26-28 mayo 2023
Combustion Completa 2 4-7 junio 2023
Combustion Completa 3. Castigador 1 15 junio 2023
Prueba de Vuelo 1 25 junio 2023
Combustion completa 4. Castigador 2 27 mayo 2024
Prueba de Vuelo 2 22 junio 2024

Tabla 11. Resumen de campaiia de pruebas.

5.1 Pruebas de flujo frio
“Cold flow” con agua
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Esta prueba fue la primera prueba funcional y tuvo como objetivo simular el funcionamiento del sistema,
adquirir experiencia y validar los componentes utilizando un fluido seguro y facil de manejar como el agua.
La instrumentacion buscaba obtener curvas de presion, masa del OT y coeficiente de descarga de los
inyectores a través de sensores.

Se confirmé la capacidad de ensamblar los componentes de plomeria, incluido el multiple inferior, que
estaba conectado tanto al tanque como a los inyectores. Para esta primera prueba se practico el barrenado
de brocas pequeiias en laton por lo que se utiliz6 una geometria sencilla de “showerhead” para el inyector.

Figura 50. Primera prueba de flujo frio con agua con sistemas provisionales.

Se utiliz6é un tanque provisional de 5 [L] y una estructura de banco de pruebas provisional, configurados en
forma de L, junto con una manguera larga. Posteriormente, se agregaron los componentes del multiple
superior OTUM (OTPS, PRV y VOV).

La instrumentacion consistio en protoboard, ya que no se lograron resolver los problemas con las celdas de
carga. Se encontraron multiples fugas en el OTTS debido a termopares defectuosos, que posteriormente se
reemplazaron por infrarrojos. No se pudieron obtener los datos de la instrumentacion para calibrar el
simulador. Se validé inicialmente con la presion del aire de una compresora a 0.8 [MPa] y luego se
procedio al uso de CO2 a 5 [MPa], lo que implicéd utilizar por primera vez las conexiones CGA, la
manguera de llenado y el conector rapido. Se repararon las fugas de agua detectadas y se verifico el
funcionamiento de la activacion de la MOV por carga pirotécnica, asi como el de la PRV. Estas pruebas
demostraron que el sistema estaba listo para realizar pruebas de flujo frio con CO2.

“Cold flow” con CO2

Se llevaron a cabo pruebas utilizando CO2, instalando un tanque comercial en un diablito y volteando para
extraer la fase liquida. La instrumentacion tenia como objetivo obtener curvas de autopresurizacion, curvas
de descarga de masa y presion del OT, asi como verificar que el sistema no presentara fallas por fugas o
rupturas debido a la presion y las bajas temperaturas. La expansion de los gases, por efecto
Joule-Thompson, generd temperaturas muy bajas, lo que provocd acumulacion de escarcha sobre todo en
los componentes expuestos a la fase liquida, figura 52.
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Estas pruebas sirvieron como simulacro logistico para la realizacion de las pruebas de combustion, ya que
implicaba el transporte de toda la infraestructura a una de nuestras zonas de prueba de motores, que se
encuentra alejada de zonas habitacionales y sin acceso a energia eléctrica. La instalacion y preparacion de
los sistemas electronicos, de alimentacion y llenado tomaron varias horas. Las baterias de las computadoras
se agotaron y no fue posible monitorear todo el proceso de forma remota, lo que llevo a la necesidad de

utilizar generadores de energia eléctrica.

El tanque se presuriza gradualmente controlando
el fluyjo manualmente a través de la FOV vy
recibiendo  datos esporddicos de presion
transmitidos a la estacion terrestre.

En la primera prueba de flujo frio, el sistema no se
purgo de las pruebas de flujo con agua, lo que
provocod que las tuberias, el QD, la MOV vy parte
del tanque se llenaran de una mezcla de hielo y
hielo seco, impidiendo el movimiento de la MOV
al liberar el resorte. Después de ventilar el sistema
con la VOV, se procedio a desensamblar el
sistema. En pruebas posteriores, se seco el sistema
antes de cargarlo.

La OFH no contaba con conexiones hexagonales y
se torcia al enroscarse, lo que provoco fugas. Para
solucionarlo, se implement6 teflon en los hilos, asi
como tuercas de union.

Fue necesario modificar el disefio de la VOV, ya
que el ensamblaje no era lo suficientemente rigido
para transmitir el par del servo al eje de la valvula.

Los 100 [m] de cable utilizados para la actuacion
remota se enredaban, lo que alargaba el tiempo de
operaciones. Se afladid una bateria de 12 [V]
directamente al AB, ya que la potencia recibida a
través de los cables era insuficiente para energizar
los servomotores ni las cargas pirotécnicas.

No fue posible obtener los datos de Ia
instrumentacion para calibrar el simulador. Las
celdas de carga se desconectaban constantemente
y se perdid comunicacion con la estacion terrena.
Las pruebas individuales de cada sensor y del
sistema completo se llevaron a cabo en entornos
controlados como laboratorios o casas, pero al
exponer el DAQ a la intemperie comenzaba a
fallar.

[ L, Ny, ablat 2
Figura 51. Fuga en tuberia debido a la mala
aplicacién de teflén y bajo torque (Arriba) y prueba
exitosa de inyectores (Abajo).

Se procedi6é a mejorar el disefio eléctrico utilizando zapatas y se comenzaron a realizar los prototipos en
PCB. Sin embargo, para aumentar la velocidad de iteracion, se optd por realizarlos con métodos artesanales
en lugar de esperar las 2 semanas de envio. Se logré corroborar el funcionamiento de la VOV.

89



A pesar de no contar con sensores, se observo flujo de CO2 liquido en los inyectores, figura 51, lo que
implicaba que se logré transferir CO2 liquido durante el llenado. Estas pruebas se llevaron a cabo en un
clima frio y durante la noche, lo que pudo favorecer la fase liquida.

Estas pruebas demostraron que el sistema tiene la capacidad de abortar las operaciones, vaciando el
propelente con las valvulas activadas electronicamente o de forma manual. Ademas, proporcionaron
experiencia al equipo con un fluido muy similar al NOS y permitieron adquirir experiencia con los
procesos de cada fase. Se tomd la decision de proceder con las pruebas de combustion.
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5.2 Pruebas estaticas de combustion

Se intentaron realizar 3 pruebas estaticas de
combustion de 1 segundo con el sistema a
escala de la figura 53, minimizando el uso
de este costoso fluido. Se logrd cargar una
pequefia cantidad de NOS, afadir una
camara de combustion reducida para validar
el proceso de ignicion. Se aplicaron los
procesos de limpieza de oxigeno y se
aprendié a manejar el NOS. Ademas, se
agregd un barometro mecanico como
redundancia en la medicion de la presion
del OT.

Las operaciones se vieron afectadas por las
lluvias, ya que nuestra electronica no era a
prueba de agua. Se tuvo una ignicion fallida
por el disefio inicial del ignitor. Debido al
tiempo disponible para finalizar el proyecto,
se tomd la decision de proceder con las
pruebas utilizando el disefio del sistema de
propulsion a escala real en nuestra nueva
estructura.

Figura 53. Ensamble de motor a escala.

De igual forma se lograron realizar 4 pruebas con el sistema completo, 3 en 2023 y 1 en 2024. Al tratarse
de las pruebas finales, se realiz6 un esfuerzo por recopilar la mayor cantidad posible de datos. La curva de
empuje es un requisito fundamental para obtener el permiso para volar el vehiculo en la competencia
SPAC. El OTPS y el OTLC eran componentes indispensables para la operacion del motor. Ademas, el
equipo de combustion necesitaba conocer la temperatura del motor para verificar la integridad estructural
del "case" y validar el recubrimiento térmico o “/iner”. Asimismo, el CCPS no se logro integrar, el cual
habria sido 1til para validar los modelos de flujo en los inyectores, calcular el flujo de masa y mejorar la
estimacion el Isp.

Respecto a la alimentacion se actualizé el OTUM para permitir 6 conexiones, 4 iniciales y 2 redundantes,
que pudieran integrarse dentro del fuselaje. La longitud del tanque de 22 [L] complicaba su limpieza. Se
us6 CO2 para validar la presencia de fugas, y verificar el funcionamiento de sensores y actuadores.
Provisionalmente, se utilizo una MOV con actuador neumatico rotativo, ya que la version de resorte
pirotécnico presentaba fugas, el mecanismo se atoraba y se estaba construyendo la version final de vuelo
con mejores métodos de manufactura para evitar estos problemas.

En las dos primeras sesiones de pruebas de combustion, el OT solo logré almacenar fase gaseosa y se
agotaron los 2 tanques de 27.5 [kg] antes de lo esperado. Durante el llenado, la instrumentacién indicaba
un gran incremento en la presion, pero un minimo incremento en la masa. Se logré la combustion pero
solo por unos pocos segundos sin alcanzar la presion necesaria.

El NOS se consumi6 antes de lo esperado en parte a que se usé durante las validaciones previas a la
combustion. Pero principalmente se fue por la falta de un disefio adecuado del llenado, que permitiera
reducir la presion del OT por debajo del GOT, pero sin perder demasiada masa a través de la VOV. Se
implementaron dos soluciones: investigar el diametro del orificio de ventilacion utilizado en otros
proyectos y, dado que estas pruebas se realizaron en un clima calido, también se busco promover la fase
liquida del NOS enfridndose con un serpentin de hielo y recubriendo el GOT con papel aluminio.
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Figura 54. Preparacion de pruebas de combustion del sistema de vuelo a escala real. Instalacién (Derecha
abajo), Verificacion del funcionamiento con sistema electrénico(Izquierda) y Prueba (Derecha Arriba) estatica
de motor.
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En el GSE del sistema de llenado también se detectaron fugas de aire en las conexiones neumaticas
“push-in” del QD y la MOV provisional, en parte debido al uso de mangueras de menor calidad para
ahorrar costos. La solucion fue posponer la apertura de NV hasta la fase de llenado.

La escarcha generada alrededor del tanque durante el

llenado goteaba sobre la tarjeta de actuadores.
Ademas, las pruebas se pospusieron debido a la
lluvia para evitar el riesgo de activacion accidental
de algun actuador por un cortocircuito. La solucion
provisional fue trasladar la electronica a un lugar
protegido y resguardado en una caja contra fuentes
de agua.

No se lograron recibir datos de los sensores
infrarrojos de OTTS y CCTS. Esta falla se atribuye a
que la longitud de los cables era superior a 1 [m] sin
blindaje, debilitando la sefial 12C. Ademas, los
sensores no se caracterizaron ni calibraron
correctamente.

La estructura mostraba una rigidez insuficiente y no
se disefid adecuadamente la transferencia de fuerza
del motor a la celda de carga. La celda no pudo
calibrarse para pesos esperados tan altos como 350
[kg], v el maximo rango calibrado fue de 80 [kg].
Durante la interpretacion de los datos, se observo
que no habia certeza sobre los coeficientes
adecuados para convertir los bits en fuerza, dado que
el equipo contaba con celdas de carga de varias
magnitudes. El soporte de la OTLC se deformo
debido al peso del tanque, ya que el disefio fue
incorrecto y el filo del tanque se apoyaba sobre la L : g
silicona de la celda. Por estas razones, se cuestiony Figura S5. Captura de datos a tiempo real durante

la fiabilidad de los datos de las celdas. llenado.

A continuacion, se presenta un andlisis de los resultados obtenidos por la instrumentacion, las 2
videocamaras y el simulador.

-7.0 [s]: Se manda sefial para activar la carga de ignicidon que sirve para calentar el motor. Se
genera humo blanco, producto de la combustiéon del KNSB con parafina sin NOS, figura
56(izquierda).

0.0 [s]: Se manda sefial de activacion de la MOV. En el video se aprecia una nube gris un poco mas
oscura, debido a la pdélvora quemada de la MOV. Se logran apreciar “shock diamonds” en el
escape. El deflector de llama dirige los gases a la derecha. La figura 56(derecha) es la ultimo
fotograma claro, ya que la camara se gira, y la tierra y el humo impiden una correcta grabacion.

3.7 [s]: Se logra apreciar una llama luminosa. Los datos de la celda de carga registran un cambio en
el empuje al final de este periodo.

3.7-12.6 [s]: Se mantiene una combustion estable pero sin “shock diamonds” visibles.

12.6 [s]: Se aprecia una segunda llamarada, donde se expulsa el recubrimiento térmico del motor,
después de esto deja de observarse una combustion luminosa, disminuye el sonido, y la celda de
carga indica una disminucion de fuerza. Esto se debe a que la fase liquida del oxidante y la
parafina se terminaron de consumir, y Uinicamente se inyecta la fase gaseosa de NOS a la cdmara
de combustion.
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Figura 56. Castigador 1: Prueba exitosa de combustion estitica, 3° intento. Apertura de MOV.

Castigador 1: Curva de Empuje Experimental vs Simulado
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Figura 57. Castigador 1: Comparacién de empuje de datos simulados y experimentales. Comparacion de

presion de datos simulados y experimentales.
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La curva obtenida en Castigador 1 no cumple con los requisitos para la misién de vuelo, principalmente
debido a una modelizacién incorrecta del flujo bifasico en los inyectores que provocd un disefio incorrecto.
Después de revisar la bibliografia, se calibraron los inyectores utilizando datos experimentales de otros
investigadores. Actualmente se confia mas en el simulador que en los datos experimentales obtenidos de
las celdas de carga en la prueba Castigador 1. Ademas, las operaciones de llenado afectaron la cantidad de
propelente cargado.

La figura 57 compara resultados del castigador 1. La curva de empuje en amarillo es una simulacion, con
las variables de disefio ajustadas segin la manufactura final, el "ullage" ajustado al 44% para aproximar la
simulacion a los datos experimentales, y la temperatura inicial a 298 [K] para ajustarse a los datos del
sensor de presion. Igualmente los datos empuje experimental (linea azul) se ajustaron proporcionalmente
para acercarse a los datos simulados.

La figura 58 demuestra la capacidad predictiva del simulador desarrollado, ya que se analizaron datos de
una prueba realizada por PU durante mayo del 2024 del Castigador 2. Este es una version del sistema con
mejoras en alimentacion, llenado, actuadores y DAQs. De forma que se tiene mas confianza en estos datos
experimentales. Se estimd un "ullage" de 17 % entre simulador y datos de celda, cercano al 15%
disefiado. Y una temperatura de 295 [K] para ajustarse a la presion inicial del OTPS.

Castigador 2: Curva de Empuje Experimental vs Simulado
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Figura 58. Castigador 2: Comparacion de empuje de datos simulados y experimentales. Comparacion de
presion de datos simulados y experimentales.

La figura 59 muestra los cuadros mas relevantes de la prueba del castigador 2. La cronologia de la prueba
fue:
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e -4.0 [s]: Encendido de ignitor.

0.0 [s]: Apertura de MOV.

e 2.1 [s]: Se aprecia por unos segundos al inicio la pluma de la combustion con “shock diamonds".
Al ser de noche la camara lejana solo se logra apreciar una bola de luz. Después de este segundo
se escucha un fuerte chillido.

e 10 [s]: La pluma de la combustion pierde fuerza y oscila de un lado a otro.

e 12 [s]: Se ven una serie de flashes de luz a una alta frecuencia. Se aprecia que la camara de
combustion se mueve, seguramente por la falta de empuje que lo hace volver a recargarse sobre el
soporte inferior. Va disminuyendo paulatinamente la combustion.

Para Castigador 1 se intent6 analizar los datos de la OTLC, pero no se lograron procesar sin tener que
realizar muchas suposiciones, ingresando informacion a los datos en lugar de obtener informacion de ellos.
La OTLC registré un valor de 11 [kg] de NOS, valor cercano a los 10 [kg] indicados por el simulador. Al
iniciar la prueba, el valor de masa sube, lo cual puede explicarse por la aceleracion que sufrio la estructura,
pero al terminar la prueba, se tiene una masa seca mayor a la inicial. Dado que existe incertidumbre sobre
su magnitud por los errores mencionados, se descartan de este analisis.

Para castigador 2, se tiene un valor medido de 11.5 kg. Pero ya que no se utilizé una manguera, la OTLC
media la masa de todo el sistema de propulsion, por lo que cuando motor se prende no puede separarse del
el valor del masa de NOS en el OT del empuje del motor, de forma que también se descartan estos datos y
solo se completaron los datos simulados.

Respecto al andlisis de presion del OT, se logra ver , en la figura 57, que el Castigador 1 la simulacion
predice valores superiores, y en Castigador 2 , la figura 58, predice valor inferiores, ambos usando el
mismo valor “E” del modelo Zilliac & Karabeyogl. Para que el modelo matematico predijera la misma
curva de presion del OT, el castigador 2 requeriria un volumen de 25 [L] con 24% de "ullage" lo cual sale
de los medidos 21 [L]. De forma que se acepta que el modelo de presurizacion del tanque no logra predecir
correctamente este comportamiento, incluso variando “E” entre 100 y 1000 como se indica que es un valor
dependiente de la configuracion del sistema, y se requiere mas investigacion y pruebas. A pesar de no
predecir correctamente la curva de presion, esto no afecta significativamente la prediccion de la curva de
empuje.

El castigador 2, también mide la presion del GOT alrededor de 6 [MPa] y 4.7 [MPa] del OT al final del
llenado. Esto con los valores iniciales y finales de masa puede ayudar a calibrar un modelo matematico del
proceso de llenado, y confirman el fenomeno de “cryo pump”.

Con estos datos experimentales, la hipotesis de que la parafina de baja velocidad de quemado con “a=0.133
[mm/s]” y “n=0.555" especificados en HRAP es la que mejor logra predecir las 2 curvas de motor. A pesar
de que la hipdtesis de parafina rapida explica mejor el alto empuje inicial de la prueba castigador 1 el los
primeros 3.7 [s] y tiene los coeficientes mas repetidos en articulos y bibliografia. La caida de empuje
posterior al segundo 3.7 [s] puede atribuirse a una mala transmision del empuje a la celda.

Respecto al comportamiento de la fuerza en el tiempo, en la figura 58 se que el simulador predice
decentemente la duracion de la curva. La prueba castigador 1, otorga valores fisicamente incongruentes de
fuerza, Isp e impulso total para los flujos y masas de propelentes, esto por una mala instrumentacion. En el
Castigador 2 se logra ver que la curva experimental se encuentra a 80% de lo predicho en la simulacion,
esto puede explicarse porque el modelo matematico asume una combustion ideal, (dado un OFR y relacion
de presiones). También por una calibracion de la celda de carga en un rango diferente al esperado (Empuje
de motor 250 [kg] promedio; Calibracion a 150 [kg]). Respecto a esto tltimo, el personal que estuvo en las
pruebas menciona que se igualmente se improvisé el transferidor de carga del motor a la celda, y que
durante la combustion se logrd apreciar movimiento en esta zona. También se aprecia que el valor predicho
de empuje durante la inyeccion de fase gaseosa esta por debajo de lo experimental, esto puede deberse a
que por simplicidad se decidié modelar la inyeccion gaseosa como gas ideal en funcion de las presiones, y
no como vapor en funcion de las entalpias.
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Figura 59. Prueba castigador 2. Izquierda: apertura MOV. Derecha abajo: cimara lejana se aprecian “shock
diamonds”. Derecha arriba: Vista superior.

La curva de empuje “Castigador 1” obtenida no cumplia con la mision de vuelo, tanto por la cantidad de
propelente como por la magnitud del empuje inicial. Se debia garantizar que el vehiculo pudiera alcanzar
30 [m/s] al abandonar el riel de 6 [m]. Actualmente con el software calibrado se propone que realmente la
modificacion debia incrementar de 12 a 24, asi como se reducir la garganta de 50 [mm] a 32.5 [mm]. En
cuanto a la cantidad de "ullage", se continuo con el proceso de llenado pasado aceptando la reduccion total
de oxidante y, por ende, de apogeo.

La ejecucion de estas pruebas requeria 3 dias de operaciones, desde la limpieza de la plomeria, la
manufactura de granos y aislantes, su integracion y verificacion de ausencia de fugas, hasta el transporte,
ensamblaje final con la estructura, la integracion y prueba de cada actuador neumatico y eléctrico, y el
despliegue de toda la GSE. Las operaciones de combustion, recoger todo el equipo, transporte y
almacenamiento del equipo en el laboratorio, brindaron experiencia para proceder a realizar las operaciones
logisticas de una prueba de vuelo en otro pais.
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5.3 Prueba de Vuelo

En la competencia Spaceport America Cup 2023, se asistid con el objetivo de intentar realizar un
lanzamiento del vehiculo, con la finalidad de también validar en vuelo todos los demas sistemas de
avidnica y aeroestructuras realizados por los demas equipos, aunque se sabia de antemano que no se
alcanzaria la altitud objetivo de 9 [km].

Uno de los principales problemas fue la logistica. Se alquil6 un tanque de CO2 para alimentar los sistemas
neumaticos y verificar fugas, y se adquirié una bateria de acido como fuente de energia eléctrica en el
desierto. Ademas, se requirieron varios dias para la obtencion de reactivos quimicos como resinas y lo
necesario para el ignitor de KNSB.

A pesar de haber adquirido repuestos de valvulas y mecanismos, algunos se perdieron durante el transporte
en avion. Finalmente, se recibieron repuestos de un equipo brasilefio, Capital Rocket, para el sistema de
llenado, ya que nuestra MOV present6 fallas y fue necesario utilizar la FOV en su lugar.

Para la integracion del sistema de propulsion con el vehiculo se enrutaron los cables de actuadores de tal
forma que salieran del fuselaje, proporcionando energia mientras estuvieran en la base de lanzamiento y se
desconectan al despegue como ya se tenia disefiado. Se tuvieron que lijar los mecanismos de metal de las
valvulas, desbastar partes de los coples de aluminio del fuselaje, y agrandar el orificio del QD en la fibra de
carbono del fuselaje para evitar la interferencia de todo el ensamble.

Fue necesario fabricar dos “liners”. El primero no logré ingresar al motor debido a que contaba con un
diametro exterior mayor que el interno de la CC, y el segundo presentaba poros debido a la falta de resina,
lo que provocé fugas de la parafina liquida y evitd que se cargara la cantidad de combustible disefiada .

En nuestro disefio, el "boattail" (una superficie acrodinamica que se encuentra alrededor de la tobera para
reducir el arrastre) era una pieza desechable que se esperaba quemar. Sin embargo, se tuvo que afadirle
silicona térmica para protegerla. Ademas, se adquirié una valvula solenoide en el ultimo momento, que
sirvi6 como valvula de aborto, ya que otros equipos no lograron ventilar sus tanques durante sus intentos
de lanzamiento, generando preocupacion en los jueces solicitando a todo los equipos restantes agreguar
otro sistema redundante de aborto. También se cambié la manguera del motor por un tubo recto, ya que
nuestra ruta la estrangulaba. Todas estas modificaciones se realizaron segun las observaciones de los jueces
de ESRA. Antes del lanzamiento, se realizd una prueba completa del sistema de propulsion integrado al
vehiculo con CO2 gaseoso. Durante esta prueba, todos los actuadores, incluyendo la FOV, funcionaron sin
problemas de manera remota. Sin embargo, el seguro de la MOV perforod el transferidor de cargas del
fuselaje de fibra de carbono, al ser disparado por la carga pirotécnica.

Fue necesario cambiar el transmisor porque el HC-12 no proporcionaba el rango necesario y ademads
trabajaba en una banda no autorizada en los Estados Unidos. Aunque aun se requeria desplegar 500 [m] de
cable e instalar una celda de carga en la torre de lanzamiento, la ventana de tiempo otorgada por la FAA se
cerrd y no fue posible realizar la prueba de vuelo.

De SPAC 2023 se logro el 3° de 9 equipos en la categoria “30k Hybrid/liquid” y se consiguio 5° mejor
calificacion en “Design Quality”, no lanzar nos colocé en el 90° lugar absoluto. El cohete fue
desensamblado, se trasladdo a México y se resguardo en el taller de innovacion de la Facultad de Ciencias
de la UNAM.
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En 2024 se realizo el segundo
intento de vuelo con una version
modificada del Castigador 2 y
toda el GSE. Al encontrarse en
el desierto el GOT superd los 40
[°C], se sumergid en una mezcla
de agua y hielo, bajando su
temperatura a 8 [°C] con 3.5
[MPa]. Este era el ultimo
lanzamiento permitido por la
ventana de vuelo, por lo que no
se pudo postergar a que la
presion subiera, y se tenian
experiencia que el sistema
fugaba a 4.5 [MPa], por lo que
se decidi6 arrancar la secuencia
de ignicion a dicha presion. Con
la version del Castigador 2
modificado (40 inyectores a 25
[°C] v 17 % de "ullage" o 12
[kg] de NOS) se esperaban 5
[km] simulados de apogeo.

Se logré un despegue exitoso,
alcanzando un apogeo de 6.5

[km]. Segin el video se

aprecian los siguientes eventos.

e 0 [s]: Apertura de MOV.

® O [s]: Se aprecia un ligero
flash. La simulacién indica
que en este momento se
acaba la parafina.

e 15 [s]: La pluma de humo
se hace menos densa, puede
indicar el término del NOS
liquido.

e 21 [s]: Flashes, explicable
como una inestabilidad de
combustion ~ por  baja
presion de NOS gas.

e 24 [s]: El vehiculo se pierde
de vista.
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Figura 60. Vehiculo “Xitle” antes de la prueba de vuelo.
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Comparacion de trayectoria simulada vs experimental
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Figura 61. Comparacion de los datos experimentales del GPS (puntos azules), contra diferentes escenarios de
vuelo. Nuestro vuelo corresponde a la simulacion de la trayectoria amarilla.
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Figura 62. Fuerzas en el vehiculo utilizando el simulador de vuelo de PU, los datos experimentales de vuelo y el
simulador de motores.
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Este incremento de altura respecto a lo simulado puede deberse principalmente al incremento de la
eficiencia del llenado por la baja temperatura. Se realiz6 una simulacion, figura 58 “Version Vuelo”, con la
temperatura 8 [°C] pero incrementando el "ullage" para que correspondiera con el video. Las celdas de
carga indican se cargaron 8 [kg] de NOS, pero a pesar de las mejoras en la nueva instrumentacion se
descarta este valor por las razones mencionadas anteriormente, ademas, dicha cantidad de combustible no
es congruente al desempefio observado en el vuelo. El valor que concuerda con los datos de vuelo son 16
[kg] o 10% "ullage" por bajar la temperatura, al igual que el vehiculo pudo tener un coeficiente de arrastre
menor al esperado. Durante el ascenso del vehiculo se aprecia una baja aceleracion, asi como un ligero
“pitch-roll coupling” que pudo deberse igualmente a esta baja velocidad, ya que entre mayor velocidad
longitudinal mayor rigidez de cabeceo (pitch) ante rafagas laterales. No se consiguieron puntos de vuelo
por una falla en la liberacion de paracaidas terminado con la destruccion del vehiculo. Pero a pesar de esto
se logro obtener 2° lugar de 3 equipos que se inscribieron en la categoria mas complicada “30k
Hybrid/Liquid” de una participacion total de 150 equipos de todo el mundo en todas las categorias.
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5.4 Resumen de resultados

Castigador 1. Como se menciond anteriormente estos resultados tuvieron varios errores, realmente tienen
poca contribucion tedrica. Las pruebas del Castigador 1 sirvieron mas para resolver y ubicar los retos
ingenieriles para realizar pruebas de combustion y vuelo de un hibrido.

e El modelo matematico de la inyeccion bifasica se implement6 incorrectamente y no se corrobord
con otros experimentos. Esto dio flujo de flujos de masa reales muy por debajo de los simulados.

e Las celdas de carga estaban incorrectamente calibradas e instaladas, de manera que estos resultados
experimentales realmente se ajustaron con ayuda del simulador.

e Se usaron propiedades geodinamicas de NOS-Etanol, en lugar de NOS parafina. Disefiando el OFR
para ser 4 en lugar de 8, esto afectd al nimero de inyectores asi como el dimensionamiento de los
tanques de NOS y parafina.

e No se esperaba tan baja eficiencia en el proceso de llenado.

Prueba Impulso Empuje Isp Ullage Masa Temp Iny. Tobera
total Inicial [s] [%] NOS+Parafi | [kg] [1] [1]
[kNs] [kN] na [kg]

Simulacion 34 3.5 197 |20 13.6+3.4 296 12 50

Estatica 14.97 1.23 137 | 44 8.14+2.8 298

Tabla 12. Resumen de resultados de prueba de combustion estitica de Castigador 1.

Castigador 2. Ese vehiculo tuvo optimizaciones, utilizdé un fuselaje de 154 [mm] en lugar 164 [mm] de
diametro exterior esto reduce las pérdidas por arrastre, asi como una menor masa de 36 [kg]. Por la mayor
necesidad de flujo de NOs subid la plomeria incremento de didmetro de 2 a %a:

e Las celdas de carga estaban incorrectamente calibradas e instaladas, de manera que estos resultados
experimentales realmente se ajustaron con ayuda del simulador.

e FEl disefio inicial se realizd con el simulador de HARP, ya que este simulador estaba en
mantenimiento por los errores que se habian encontrado. El simulador de HARP cuenta con
diferentes errores ya mencionados. Estos errores dieron un comportamiento no esperado en la
prueba estatica, para la prueba de vuelo se empled este simulador. De la prueba de velo solo se
podia medir presiones de GOT, OT, y peso total del cohete, esto mas la informacion del GPS y el
simulador de vuelo de PU permitieron estimar el comportamiento del motor.

e [os resultados experimentales de vuelo y estatica se comportaron muy similar a la simulacion solo
con 80% de la fuerza predicha.

Prueba Impulso Empuje | Isp Ullage Masa Temp. Iny. Tobera
total Inicial [s] [%] NOS+Parafina | [K] [1] [mm)]
[kNs] [kN] (kg

Necesario | 32 3.28 162 -- 17+3 295 - -

para 9.

Disefiado 27.4 3.65 172 10 13.3+2.5 295 29 40

Estatica 23 2.9% 152 17 13.3+1.8 295 29 40

Vuelo 2 23.9 3.4 129 10 16.7+1.8 280 40 40

Exp-Sim

Tabla 13. Resumen de resultados de prueba de combustion estatica del Castigador 2, y vuelo Xitle 2.
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Propuesta para el Castigador 3. Utilizando nuevos coeficientes calculados con base a los resultados
experimentales y errores aprendidos, se propone el siguiente disefio para lograr la mision. Més detallado en
la Tabla 7.

Prueba Impulso Empuje | Isp Ullage Masa Inyector | Tobera | Temp.
total Inicial [s] [%] [kg] [1] [1] K]
[kNs] [kN]

Simulacion | 34 4.5 144 10 20.9+2.7 45 50 295

Tabla 14. Resumen de resultados y disefio mejorado para usarse en el siguiente vehiculo de [9 km].

6. Conclusiones

Los objetivos se cumplieron, ya que se logroé desarrollar un sistema de propulsion funcional, con una
verificacion en un banco de pruebas de combustion estatica, utilizando un oxidante liquido con un ciclo de
alimentacion por presion en configuracion "blowdown", logrando integrarse a un cohete clase 2 y recibir
reconocimiento internacional por parte de los jueces de Spaceport America Cup.

De la exploracion tecnoldgica se lograron ubicar todos los subsistemas necesarios a desarrollar, los
principales retos técnicos a resolver, los requerimientos fisicos y las diferentes etapas de operacion que
requiere este tipo de sistema de propulsion integrado a un vehiculo. De tal forma que el camino trazado
para el Castigador 2 logr6 un mejor resultado.

Se consiguio gestionar diversos aspectos tipicos de un proyecto espacial, como la investigacion y
planificacion; el disefio desde planteamiento de una arquitectura hasta el disefio detallado, logrando
culminar con la integracion, verificacion experimental y andlisis de resultados, donde se practicé la
logistica, operaciones y adquisicion de infraestructura necesarias para realizar pruebas de flujo frio,
combustion estatica y vuelo.

El conocimiento adquirido en la carrera de ingenieria mecatrénica sirvio para gestionar este proyecto
multidisciplinario que incluyd termodinamica, transferencia de calor, mecéanica estructural, mecanica de
vuelo, mecanica de fluidos, modelado matematico, plomeria, neumatica, pirotecnia, compatibilidad de
materiales, eléctrica, electronica y software. Manufactura de materiales compuestos, herreria, maquinados
y ensamble de PCB.

Se logré comprender los fendémenos fisicos involucrados en la operacion de estos sistemas de propulsion,
incluidos el comportamiento de sustancias saturadas, evaporacion, flujo bifasico, combustion de parafina y
se logro desarrollar un simulador capaz de resolver sistemas de ecuaciones diferenciales con una variedad
de métodos numéricos. Capaz de entregar pardmetros dimensionales, indicar métricas de desempefio, y es
compatible con otros programas de Propulsion UNAM. Con una precision del 20% en el desempefio del
disefio de un sistema de propulsion hibrida.

Se adquirié experiencia en el disefio de plomeria considerando la compatibilidad de materiales para
oxidantes a presion. Se mejord la comprension sobre dimensionamiento de empaques y sellos para
recipientes sujetos a presion. Se exploraron y verificaron multiples métodos de actuacién para valvulas.
Apesar de descartar el LOX para plantear un alcance realista con los recursos y experiencia del equipo, se
desarrollé una investigacion para entender sus requerimientos y materiales, se adquirié experiencia practica
en procesos de limpieza para sistemas al servicio de oxigeno, manejo de oxidantes a presion a temperaturas
aproximadamente de -40 [°C], y se realizaron algunas demostraciones con LN2.

A pesar de la experiencia previa de PU en el desarrollo de DAQ, este proyecto representd un reto por el
incremento en la cantidad de sefiales a recibir, nuevos requerimientos fisicos que dificultaron la
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caracterizacion de sensores. Se tuvo que implementar microcontroladores de mayor capacidad, mejoras en
conexiones eléctricas y métodos de trabajo para desarrollar sistemas complejos como lo son los DAQs.

A esto se suman logros complementarios como la creacion de un banco de pruebas capaz de soportar 10
[kN] de empuje. Una red de proveedores necesarios para la compra de materia prima, componentes y
servicios. Se desarrolld un motor que brinda capacidades para vuelos supersonicos a cohetes, lo que a
futuro servira para el progreso en la aerodinamica, dinamica de vuelo y estructuras aéreas para lanzaderas.

Sin embargo, hubo errores significativos que evitaron cumplir el objetivo de manera cuantitativa. Uno de
los factores determinantes fue el modelado del flujo bifasico, que llevo a una prediccion incorrecta de la
curva de empuje deseada en el Castigador 1. Esto se debid a la falta de comparacion entre el
comportamiento predicho por el simulador y el comportamiento experimental obtenido en pruebas de flujo
frio de otros investigadores, problema que finalmente logré corregirse. De igual forma los datos
experimentales ayudaron a verificar el modelo de velocidad de quemado de parafina, que afecta
directamente al flujo de masa del motor.

El proceso de llenado también afectd el desempeiio de la mision y resultd costoso y riesgoso. La presencia
de fugas en las valvulas de bola y OT fue subestimada, lo que representa un riesgo para la seguridad y la
eficacia del sistema. Estos problemas surgieron debido al uso de valvulas econémicas con variabilidad
dimensional en sus asientos y a problemas inherentes a una arquitectura modular.

A pesar de que esta tesis no profundizo en el disefio detallado del sistema de adquisicion de datos, muchos
de los problemas en el analisis de resultados y durante las operaciones de pruebas se debieron a la falta de
instrumentacion electronica confiable. Especificamente, hubo dificultades en la instalacion, comunicacion
y calibracion de las celdas de carga. Se cometid el error de no emplear instrumentacién mecanica
redundante, como basculas, barometros, o de instrumentos independientes de la computadora, como
pirometros.

A nivel de trabajo en equipo, se cometieron varios errores debido a la falta de experiencia con esta
tecnologia y al limitado tiempo de desarrollo disponible. Dado que este proyecto era nuevo y complejo
para todos los miembros, se reconocio la necesidad de que todos comprendieran los fenémenos fisicos, la
arquitectura y las decisiones de disefio tomadas. Sin embargo, debido a restricciones de tiempo, no se logro
comunicar adecuadamente estos puntos, lo que resultd en una situacion en la que varios miembros no
entendian la relacion entre su trabajo y el éxito de la mision.

Se sabe por experiencia que los sistemas electronicos requieren varios meses de desarrollo, y dado que este
sistema era necesario para el proyecto y para clasificar a la competencia, se decidio trabajar con prototipos
rapidos debido al tiempo limitado. Esta estrategia permitié cumplir con los objetivos actuales, pero como
se ha mencionado, no se obtuvieron datos confiables. Ademas, la falta de recursos econémicos limitd la
capacidad para desarrollar sistemas de mayor calidad, como la adquisicion de conectores profesionales.

No hubo un control de versiones adecuado para el DAQ, lo que resulté en que cada miembro propusiera
soluciones que no se integraban en una sola version, repitiendo errores que otros ya habian solucionado.

La metodologia utilizada fue seleccionada para maximizar el conocimiento practico en el menor tiempo y
costo posibles, teniendo en cuenta las condiciones de trabajo, la ausencia de asesoria especializada y
experiencia previa de PU en proyectos similares.

Con la desventaja de carecer de una contribucion significativa en el desarrollo de componentes especificos,
lo que resulté en un rendimiento suboptimo, dimensiones y pesos no optimizados, y la adopcion de
procedimientos manuales y menos automatizados. Esto se tradujo en costos mas elevados y tiempos de
prueba mas prolongados en comparacion con si se hubiera extendido la fase de investigacion documental.
Pero fue la metodologia que se decidido implementar, en parte por la experiencia previa que cuenta PU con
este tipo de proyectos.
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Es importante destacar que este proyecto es uno de los pocos proyectos aeroespaciales civiles en el area de
propulsion en Latinoamérica, y se llevo a cabo sin un gran apoyo econémico, en una ventana de tiempo
corta y sin la guia de expertos en el area de propulsion. Logrando reconocimiento internacional, y
retroalimentacion por expertos en la industria de lanzadores. Toda esta experiencia en el desarrollo de
sistemas de propulsion liquida presurizada y cohetes supersdnicos se comparti6, fue asimilada y ahora
forma parte de los conocimientos y capacidades de un equipo universitario multidisciplinario, Propulsion
UNAM. Mismos que seran responsables del trabajo a futuro necesario para proseguir el desarrollo de la
tecnologia de cohete. Esto incluye las siguientes tareas:

Simulacion

Diseiio Mecanico

e Agregar la simulacion del proceso de llenado.

e Desarrollar una GUI para hacerlo mas amigable
para el usuario.

e Transferir de programacidén estructurada en
Matlab a programacion orientada a objetos
(POO) en Python, integrando cada version
mejorada por los fluidos LOX, NOS y CO2 en
un solo médulo.

e Modelar los procesos internos de la camara de
combustion como un reactor PFR.

e Integrar capacidades de “Software in the Loop”
de la parte electrénica con el simulador.

e C(alibrar los coeficientes con mas datos
experimentales.

e Realizar algoritmos que permitan calcular
coeficientes a través de los datos
experimentales.

e Agregar estados metaestables.

e Implementar métodos numéricos adaptativos.

e Desarrollar un modelo matematico para
calcular la presion de equilibrio en Ia
combustion con toberas subsonicas.

e Considerar la generacion de escarcha en la
transferencia de calor de los tanques con la
atmosfera.

e Simular “chill down” y plantear una estrategia
operativa para evitar “hard starts”.

e Investigar nuevos disefios de tanques, ya sean
soldados o COPV, para ahorrar peso y evitar
fugas.

e Minimizar el tamafio del mecanismo de
activacion del QD.

e Integrar valvulas de ventilacion para el sistema
de llenado y evitar que crezca la presion en las
mangueras.

e Incrementar la confiabilidad de los mecanismos
de actuacion de cada valvula.

e Desarrollar nuestras propias valvulas en un solo
multiple que incluya VOV, MOV y PRV.

e Resolver las fugas en las uniones investigando
uniones diferentes a las roscas.

e Implementar un método redundante mecanico
para la medicion de masa de los tanques, y para
la desconexion del QD.

e Desarrollar una herramienta para limpiar el
tanque.

e Estructuralmente, se requiere otra estructura
independiente donde se monte todo el sistema
de QD.

e Incrementar la rigidez de la estructura del
banco de pruebas.

Experimentales

Manufactura

e Se requiere aumentar la cantidad de pruebas,
esto puede realizarse continuando las pruebas
con sistemas mas pequefios para obtener
resultados con los cuales calibrar el simulador y
seguir comprendiendo los fenomenos fisicos.

e Investigar la opcion de realizar aparatos que
sirvan para obtener los coeficientes de
velocidad de quemado para la parafina.

e Agregar una balanza electronica que transmita
datos a la estacion terrena para medir la masa
del GOT.

e Cambiar método de manufactura de “/iner” que
permita controlar el didmetro exterior, asi como
evitar la presencia de poros. Cambiar de resinas
de poliéster o epoxicas, a resinas fenolicas.

e Registrar las dimensiones y masa del grano de
combustible manufacturado  antes  de
ensamblarlo.

Electronica

e Instalar un sensor de presion de combustion.
e Incluir un botén de apagado remoto.
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Utilizar varios GOT en paralelo para lograr un
llenado mas rapido y alcanzar "ullage" mas
altos.

Conservar y mejorar el intercambiador de calor,
asi como proteger los tanques de la radiacion
solar.

Implementar un método para evitar que el
polvo y el humo dificulten la captura de un
video de las pruebas. Esto podria lograrse
mojando el terreno, usando camaras infrarrojas
o orientando el motor horizontalmente.

Realizar pruebas de motor empaquetado lo mas
similar posible a su configuracion de vuelo
integrado al vehiculo.

Implementaciéon, ya sea por seleccion o
desarrollo de un sensor capaz de medir los
niveles de propelente en los tanques. Se puede
explorar el uso de tubos capacitivos.
Implementacion de arneses eléctricos y
conectores para todo el cableado.

Utilizar electronica a prueba de lluvia y polvo.
Incluir una cdmara lenta de alta resolucion.
Desarrollar un método para medir el flujo de
masa. Se puede explorar el uso de sensores de
venturi o flujometros de turbina.

Implementar métodos de deteccion de errores
eléctricos. Verificacion de conexion, auditiva,
con leds, medicion automatica de continuidad.

Tabla 15. Trabajo a futuro.

Una vez resueltos algunos de estos problemas presentados, y siguiendo la seleccion de materiales
establecida en el capitulo 3.2 se recomienda empezar con el desarrollo de sistemas criogénicos, como se
tenia planeado originalmente en el proyecto. O iniciar el desarrollo de otras configuraciones de NOS como
alimentacion PR. Todo esto con el objetivo de implementarse en un vehiculo suborbital de 100 [km] de
apogeo, mismo que se describe en el anexo A. Asi como continuar con la generacion de capital humano
experimentado en sistemas de propulsion liquida para cohete, y asi facilitar el desarrollo e implementacion
de tecnologia aeroespacial y espacial mexicana.
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Anexo

A. Diseno Suborbital

Con el modelo matematica planteado para desarrollar una curva de empuje de un cohete liquido, junto con
otro algoritmo de simulacion de trayectoria de vuelo, se plantearon los requerimientos generales que
necesitaria un vehiculo capaz de llegar nanosatélites 16U con un apogeo de 100 [km], alcanzado la linea de

Karman.

e 20 [kg] por 200x200x400 [mm]: Este seria el peso y volumen necesario para llevar cubesat 16U.
e Diametro exterior 60 [cm]: La diagonal generado por los cubesat 16U.
e 200 [kg] de masa seca total: Este es un valor inicial propuesto para dimensionar en general los
requerimientos del sistema de propulsion. Se propuso con base a otros vehiculos, este valor se debe
ajustar con una etapa de disefio detallado.
e Isp 250 [s]: Este es un valor para KeroLox a bajas presiones de combustién, 3 [MPa].
e 87° Esta inclinacidn inicial es necesaria para controlar que el rango del vehiculo se encuentre
dentro de la zona de exclusion.

Cohete suborbital
Masa de | 300 [kg] Velocidad Maxima 1.34 [km/s]
Propelente
Diametro 60 [cm] Mach Maximo 4.54
fuselaje/Tanque
Impulso total 660 [kNs] Max aceleracion 6.6 [G]
Empuje Max/Prom | 35/13 [kN] M.E.C.O. altura 29 [km]
Tiempo de | 39[s] Arrastre Maximo 4.1 [kN]
quemado
Presion de | 6 [MPa] Propelentes Tiempo en con menos | 100 [s]
Tanques 31 [MPa] Presurizante de 0.03 G’s
Volumen 210 [1] Tanque Oxidante Time al apogeo 177 [s]
propelentes 125 [1] Tanque Combustible
60 [1] Tanque Presurizante Vuelo Rango al apogeo 0a 35 [km]
40 [1] Tanque de presurizante en
Tierra Presion combustion | 2.8 [MPa]
Masa 40 [kg] de tanques mas CC Diametros de | 1 (in) Oxigeno
20 [kg] de Carga Util plomeria %, (in) Combustible
140 [kg] para sistemas restantes Y4 (in) Helio
Largo 8 [m] Dindmica de vuelo Simulada | Flujos de Masa 9.4 [kg/s] Lox
4.8 [m] de tanques mas CC 3.15[kg/s]
0.4 [m] de carga util queroseno
2.8 [m] para sistemas restantes
Diametros 100 [mm] Gargante Diametro  (x) # | 89x 1.5 [mm] Lox
combustion 210 [mm] Salida tobera inyectores 32 x 1.5 [mm]
250 [mm] Camara de combustion queroseno

Tabla 16. Datos del Cohete suborbital
Los sistemas restantes incluyen plomeria, tobera, intertanques, fuselaje, nariz, aletas, avionica y paracaidas
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Figura 64. Propuesta de zona de lanzamiento en desierto de Samalayuca, Chihuahua. Linea naranja representa
rango.
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Figura 65. Resultados de las simulaciones de vuelo. Izquierda: Apogeo considerando variacion de desempeiio.
Derecha: Curva de fuerzas durante el vuelo.
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B. Recomendaciones de seguridad durante pruebas con oxidantes

Las peores condiciones son el llenado por los altos flujos y velocidades, cambios de presion rapido
que pueden generar compresion adiabatica. Ademas, al presurizar un tanque SRAD, se debe
minimizar la cantidad de personal durante el llenado de oxidante.

Todo el personal que trabaje con oxidantes debe estar capacitado en compatibilidad de materiales,
y debe asignarse una persona enfocada tinicamente en vigilar el cumplimiento de los procesos de
seguridad.

En caso de transportar NOS en carros, debe manejarse con las ventanas abiertas, ya que de haber
una fuga su efecto sedante provocara la pérdida de control del vehiculo.

El Dewar debe ser transportado en un diablito.

Se debe realizar el mejor esfuerzo posible en la limpieza.

Al almacenar tanques a presion, la plomeria debe estar por encima del nivel del suelo para ayudar a
detectar fugas. Contar con agua y extintores cerca de su almacenamiento.

Tener el sistema aterrizado eléctricamente. Ninguna parte del sistema debe tener una resistencia
mayor a | Ohm. Asegurar que ninguna conexion eléctrica esté en contacto con el tanque o metal.
Contar con un método para detectar fugas del GSE y sistema de vuelo.

Disefiar las tuberias para que los oxidantes no superen los 10 [m/s].

La exposicion a altas concentraciones de oxigeno puede provocar hiperoxia, dafio y muerte celular
al sistema nervioso central, pulmones y o0jos. Desorientacion, problemas respiratorios y problemas
visuales como miopia. Colapso alveolar, desprendimiento de retina y convulsiones. Las bajas
temperaturas pueden provocar quemaduras por frio (frostbite), por lo que debe monitorearse la
concentracion de oxigeno con un sensor y utilizar lentes, casco, caretas, guantes, overol y botas.

El GOX se mezclara con cualquier sustancia porosa, por lo que la ropa quedara impregnada,
incluso el cabello, el cual puede incrementar su flamabilidad si se utilizan productos para el
cabello. Debe usarse fibras naturales y no usar nylon, orlon, dacron, lana o seda. Por lo tanto, no
debe exponerse a ninguna fuente de ignicion durante el trabajo con GOX y después de 30 minutos,
lo que incluye fumar, uso de celulares, computadoras o encender automoviles. Si un cuarto o
edificio se expuso a oxigeno, este debe evaluarse, cortar la energia eléctrica y ventilar por una
hora. En caso de salpicarse la ropa con LOX, serd necesario colocarse una regadera o mojar la
ropa, ya que esta se vuelve muy inflamable al mezclarse con LOX. (Figura 8)

En caso de derramar LOX en asfalto este no debe pisarse, y deben colocarse iconos de seguridad.,
ya que esta mezcla es explosiva.
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C. Proceso de limpieza de oxigeno empleado

Equipo de proteccion Equipo de trabajo Reactivos quimicos
e Guantes de nitrilo. e 3 cubetas de plastico. e Detergente.
e Lentes o goggles. e Escobillon y cepillos de bristol. e Agua destilada.
e (Cubrebocas o mascara | @ Toma de agua. e Hidroxido de sodio.
de gas. e Limpiadora ultrasonica. e Alcohol isopropilico o
e Bata. e Bolsas Ziploc y Playo. acetona.
e 2 mesas de trabajo. e Tetracloroetileno.

Tabla 17. Material para limpieza de oxigeno
Condiciones de trabajo
Antes de empezar, se debe revisar que se tenga todo el sistema y herramientas completas que estaran en
contacto directo con el oxidante. Inmediatamente después de la limpieza, el sistema se ensambla lo mas
cercano a su configuracion final en un ambiente controlado y se transporta asi a la zona de pruebas, ya que
realizar modificaciones en otro entorno puede contaminarlo. Todo este proceso debe realizarse en un lugar
con la minima cantidad de suciedad y buena ventilacion para evitar altas concentraciones de vapor de las
sustancias quimicas. minimo un dia antes de las pruebas. Este procedimiento, de manera profesional, se
efectia en cuartos limpios.
Es importante colocarse el equipo de proteccion adecuado. Los guantes deben cambiarse después de cada
proceso. Desensamblar cada componente, sobre todo las valvulas y herramientas. Unicamente deben tener
piezas pequeias de acero inoxidable, laton, cobre y PTFE. Para componentes grandes como tanques y
mangueras, o para otros materiales o componentes electronicos, se debe hacer una adaptacion particular.
Procedimiento de limpieza

1. Colocar las piezas desensambladas dentro de una cubeta con agua y detergente. Tallarlas con
escobillones y cepillos con agua y detergente, prestando especial atencion a las cuerdas y zonas de
dificil acceso.

2. Desechar el agua y llenar la cubeta de nuevo con el objetivo de enjuagar. Colocarse guantes
nuevos.

3. Mover los componentes a una cubeta nueva, colocar la mitad de agua destilada y disolver 100 [g]
de sosa caustica. Sumergir y tallar los componentes durante 5 minutos, y aquellos no compatibles
con sosa unicamente durante 1 minuto.

4. Cambiar el agua y volver a llenarla con agua destilada. Colocarse guantes nuevos.

Colocar los componentes junto con acetona y/o alcohol isopropilico, segun sea la compatibilidad
del material, en una limpiadora ultrasonica durante 20 minutos.

Si en alguno de los procesos se observa que el agua o solvente presenta alta contaminacion, se debe repetir
el procedimiento antes de pasar al siguiente método de limpieza.

Procedimiento de secado

1. Extraer los componentes y colocarlos en una mesa forrada con plastico nuevo para permitir el
secado. Rociar tetracloruro de etileno para eliminar cualquier grasa que haya sobrado.

2. Realizar una inspeccion visual con ayuda de una fuente ultravioleta y un pafiuelo libre de pelusa.

Sellado o0 Ensamble

Se reagrupan los componentes y, con ayuda de las herramientas lavadas, se ensamblan en la configuracion
mas cercana a la de pruebas sin que dificulte su transporte. Los orificios que queden abiertos por aun no
poder integrar componentes en cllos, se tapan con plastico para evitar el ingreso de contaminacion. Las
herramientas, una vez terminada de usar, se guardan en bolsas, al igual que las refacciones, y se colocan en
una caja rigida para su transporte al sitio de pruebas.

9]
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D. Analisis de modos de falla y eventos FMEA

Parametro | Definicién Ribrica
S Severidad: Que tanto e 10: Riesgo de muerte a personal
afecta esa falla o 8: El como sistema deja de funcionar, se dafia o representa un riesgo a
la salud no letal a personal
e 6: El sistema funciona de manera parcial o presenta fallas temporales
e 4: El sistema funciona de forma ineficiente
e 2:no afecta de forma directa al sistema
P Probabilidad de que e 10: Se tiene certeza que pasara ya que siempre se ha presentado en
ocurra este u otros equipos
e 8: Ha sucedido ocasionalmente
e 6: No nos ha sucedido pero es muy probable que ocurra
e 4: No ha sucedido pero sabemos que esta latente
e 2: Muy poco probable que ocurra
D Detection Rate: e 10: No existe forma de detectarlo ni tenemos algiun control efectivo
Capacidad de detectar, e 8: Existe mucha incertidumbre en que pueda ocurrir ni tenemos algin
prevenir o controlar el control efectivo
error ® 6: Se tiene mucha incertidumbre en el disefio y forma de medirlo
® 4: Se tiene incertidumbre en los calculos, disefio y valores medidos
e 2: Se tiene mucho control sobre el error y se puede detectar
RP RPN: Risk Priority Valor general del Riesgo que una falla

Number=S*P*D

Tabla 18. Rubrica FMEA
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General

Metodo de Verificacion

D (Verif)

verificar peso de componentes en
bascula

Pruebas de banco con instrumentacion
para verificar propelente total cargado.
Pruebas de flujo frio para verificar
flujos de masa de oxidante.

Pruebas de combustion estatica para
verificar curva de empuje donde se
mide impulso total, isp y empuje

inicial.

Implementar sensor de flujo de
oxidante y presion de combustion

Compon - D
P Modo de Falla Efectos S Causa P Control desde el disefio .. L.
ente (disefio) | (Diseiio)
Peso excesivo por encima de 39 kg por uso de materiales de 3 Uso de aluminio y reduccion de paredes del tanque para 4
bajo esfuerzo de cedencia especificado lograr un SF de 2.
Peso excesivo por encima de 39 kg por sobredimensionamiento Disminucion de incertidumbre a través del calculo con
debido a incertidumbre en el disefo, propiedades de material, o |4 simulador. Empleo de valvulas de 1/2 para flujo liquido, |6
por falta de proveedores de los componentes requeridos y 1/8 para gas Uso de componentes de mayor calidad
Eliminar fugas. Enfriamiento del oxidante. 5
Disminucién del Impulso insuficiente por cargar menos de la masa de propelente
isminucion de! L . 5 A 5 5 . o
pogeo 4 |disefiada. Debido al proceso de llenado de oxidante y 8 DlmAens1_<?nam1ento apropiado de Orificios de llenado y
Ge TN, pog manufactura de grano ineficiente. ventilacion .Dese}nollo de procesos_de~man_ufactulta’ de 3
. . p grano. Cargar mas propelente del disefio. Simulacion de
ne | Sistema u_lsuﬁuente como proceso de llenado
ral sistema
Disefiar sistemas en los simuladores para que los flujos 4
otorgaran un OFR 6ptimo
Impulso total insuficiente por Isp bajo debido a un inapropiado 6
disefio del sistema de combustion. Implementacion de camara de precombustion
Simulacion del proceso de combustion, optimizando 8
camara de postcombustion e inyectores
Corroborar modelos de flujo con bibliografia, otras
. Empuje insuficiente por un modelado inapropiado de flujos de simuladores
Vuelo inestable 9 Py . P . prop v 8 . Lo
masa de oxidante y combustible. Factor de seguridad de 1.5 para empuje inicial (TWR de
9)
De Problemas de Riesgo a personal Larga distancia. Multiples personas se comunican a la vez. . S
L € .p € Pes P . Uso de radios, palabras claras y cortas, repeticion de
Llenado |comunicacion Largos tiempos de 10 | Nombres confusos de los componentes, sistemas, y fases. 10 . . . 5
., . . mensajes. Callarse cuando alguien mas hable
a Aborto | durante pruebas operacion Desconocimiento de protocolo de operaciones
. . Cajas especificas para cada sistema.
Pérdida de componentes adquiridos Y . p .p q
Al No contar con todo . Realizar inventario al terminar pruebas
macen . . C 1 : 8 No contar con un centro de almacenamiento 10 . 3 3
. material necesario ancelar operaciones R . Centralizar almacenamiento. No tener componentes
amiento, I to d Estrés durante ensamble y desensamble del sistema .
Op |esperay ncremento de costos Recargar desechables cada vez que se terminen
era | prellenad por requerir comprar
Componente i . . L, Contar con refacciones para reemplazo
ciolo P refacciones Falta de experiencia en su manejo. Adquisicion de componentes X 19 ¥
defectuoso o 8 A L 10 Contar con herramientas para su manufactura. 2
n N de mala calidad por presupuesto restringido ]
dafado Sistemas redundantes.
No contar con material necesario
Pérdida de ventanas | . . ., . Sistema con multiples fallas a reparar
. Mision fallida. - .
de tiempo para Iniciar una fase del proyecto sin acabar todos los 10 8
Posponer pruebas .
pruebas y vuelos planteamientos de la fase pasada
Cortas ventanas de tiempo.
General P

Examen de Protocolo de operacion y
funcionamiento del sistema

Realizacion de inventario

Simulacros

Verificacion de cada componente,
sistema.

Revision de fases e inventarios.
Examenes de protocolos de operacion
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Sistema de Alime

entacion

(Verif) | (Verif)

propague al OT y lo

Component D SPD Status SPD
P Modo de Falla Efectos S Causa P Control desde el disefio . .. Metodo de Verificacion
e (diseiio) |() (disefio)
. " Evitar conexiones circulares, usar hexagonales para poder apretarlas
Insuficiente para lograr sello hermético por falta . . .
. . con pericos; El empaquetamiento del ensamble debe considerar el
de herramientas apropiadas en ensamble ingreso llaves y pinzas de presion para torquear conexiones, e
O por mal disefio del sello, desconocimiento de 10 inf cccion de 13; sconexiofes' Usopde ia‘: de disefio para ? 4 280
propiedades mecdnicas, cleulo inapropiado de las dinl:ensionamiento de empa 1’1es Evitaﬁ'u disefio de em r:l ues y usar Fruebas con fluidos inertes (aire
ranurar sujetadoras . ial paques. paques y comprimido, agua, CO2).
sistemas comerciales Inspeccion visual y auditiva, con
Fugas Pe'dldf’ de p.r'eswn y masa. 7 Uso de teflon en cuerdas. Doble O'Rings. Eliminacién de rebabas, uso fmsytencm de burbujas de aguay
Descalificacion de chaflanes en esquinas y barrenos avellanados. Mejorar el acabado |4 280 Jabon o
Défectos de‘manufacrura en cuerdas, ranuras, 10 superficial con lijas Insplec‘cmn visual de sellos, y
asientos, o'rings medicion de ranuras antes de
Uso de componentes de mayor calidad 3 210 ensamblar
. Uso de uniones soldadas. Disminucion del nimero de piezas
Uso de uniones roscadas, o ensambles 10 . P 3
individuales.
Secado del sistema antes de ensamblarse. Inspeccion visual antes de
. - de A . de VOV Tener las valvulas normalmente cerradas para evitar ingreso de 7 ensamble.
ongelamiento de | Atascamiento de s . . : . .
vélvﬁlas MOV, OTAV, PRV, FOV 8 Presencia de agua o humedad en el sistema. 8 humedad ambiental Analista de empaquetamiento 3D
en CAD
Purga del sistema con gas inerte caliente. 4 Prucbas a nivel sistema.
Empleo de PRV para liberacion pasiva de sobrepresion.
Sobrepresion por Descomposicion térmica, Bleve, 6 Monitoreo y control de presion con OTPS, VOV y OTAV. 3
expansion o martillo hidraulico volumen de Ullage para la expansion hidraulica. . L, . .
Diseiiar el sistema par de oxiaen Verificacion de funcionamiento
Falla mecanica N seniar ¢l sisiema para uso de oxigeno de OTPS, VO, OTAV, PRY, en
i6n de OT. Daiio o muerte al personal. rucbas sistematicas
General por pre'smn e Daiio a componentes del 10 P ’
plomeria y .
valvulas sistema. Acumulacién de Vapor en cavidad de la bola de las 10 Realizar un orificio en uno de los lados de la bola 2
valvula de bola Uso de vélvulas disefiadas para aplicaciones criogénicas
Paredes mas delgadas de lo requerido. 6 Empleo de un factor de seguridad minimo de 2 para todos los 6 Pruebas destructivas de presion
Mala calidad en material. componentes disefiados o seleccionados hidrostatica
. Uso de modelos CAD para verificar interferencias. Visualizacion de
Interferencia en el . i 5 = : :
ensamble Atascamiento de Seleccion de componentes lo més pequefios posibles. empaquetamiento con uso de
Problema.s de mecanismos de valvulas. |8 8 Coordinacion con division de aeroestructuras para empaquetamiento | 6 herramientas CAD
A Impedir ensemble Uso de componentes sobredimensionados. con vehiculo Inspeccion visual durante
empaquetamiento . , ,
Incremento de longitud bahias de valvulas ensamble.
Impacto de particulas por presencia de particulas, Mantener velocid debajo de 10/ms con dimensionamiento apropiado . .
D P . wasp p partict 8 . v Yy prop 6 Analisis con simulador
o por alta velocidad de fluido de tuberias
Seleccion de materiales compatibles con NOS. Evitar uso de , cobre, 4
Arrancar un proceso de Catalisis 4 niquel y plastico en contacto con NOS gaseoso Analisis e inspeccion de los
Lenicién expansion de flama que se 10 materiales empleados
&n Evitar uso de Laton 4
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Todo el sistema tiene continuidad eléctrica entre si. El sistema hace

Midiendo continuidad con

ESD 4 contacto con el banco de pruebas metélico que funciona como tierra. |6 multimetro 4
Tanque hace contacto con riel de lanzamiento metélico.
Uso de tuberias con un un diametro menor que el quenching diameter 4
Retorno de flama s Uso de caida de presion mayor al 20% al final de combustion Analisis con simulador 5
Pruebas de combustion
Uso de atrapallamas o check valve. 3
Inspeccion visual de
. . - taminant 1 d
Uso de mejorar practicas para proceso de limpieza. 8 1con :ml? antes en ¢ zfgue: de 6
Contaminacion por mal procedimiento de aya 0. Inspeceion visual de
limpieza. O ingreso de contaminacion ambiental piezas secas.
de polvo, insectos, durante ensamble y 8
operaciones. Contaminacién humana durante Uso de filtros en entradas y salidas del sistema Medicion de contaminantes
ensamble Mandar a limpiar piezas con certificacion SC-11. 2 como lo indica ASTM 2
Enjuague con fluorocarbonos del sistema ensamblado.
Mantener la mayor parte del tiempo desenergizado el sistema.
Pérdida de presion y masa 6 Fallas electronicas 5 Seiial default normalmente cerrada 4 5
imprevista Descuido del personal en uso de botonera uso de mejores practicas para disefio de PCB Inspeccion Eléctrica.
il:;::;; Lo Uso de lentes y orejeras de proteccion Examen de CONOPS al personal
valvula Garantizar comunicacion durante pruebas SlmulacTO de operaciones con
Jet~de alta presion puede 10 Confusion operativa 9 Establecer y garantizar que todo el personal comprenda y esté de 5 aguay awre 5
dafar a personal acuerdo con el CONOPS
supervision de CONOPS por oficial de seguridad
t D D
Compomen Modo de Falla Efectos S Causa P Control desde el disefio . Metodo de Verificacion . B
e (disefio) (Verif) | (Verif)
Presion de
ZI;: dzrflisszzzrg)e:l Falla mecanica del OT 10 Una mala calibracion del PRV 2 Se puede calibrar pero se requiere un regulador de presion. 3 Prueba hidrostatica 4
oT
Verificacion de llenado durante
PRV . . e . e bas sistemati
BLEVE sobrepresion 10 Mal dimensionamiento de los orificios. 10 Calculo correcto de orificios. 4 pru:c ‘a‘s sistemd 1c‘a y 5
Analisis comparativo respecto a
otros proyectos
Disefio inapropiado de de set pressure, popping S < ..
. Lo, . Adquisicion de PRV COTS pequeia Inspeccion durante pruebas
Chattering ignicion por impactos 10 pressure. 6 Ubicacion de la valvula directamente al tanque 5 sistematicas 6
Entrada de la PRV desde una tuberia delgada q
Meciénica: Se safa, desalinea, o fractura cople Uso de materiales resistentes. P
8 ., 4 Inspeccion visual del ensamble 6
vastago de valvula, a servo motor Mayores puntos de sujecion del cople
i i . . Medicion de t i alvula. A, SFde 1.5al L
VOV Falla en apertura No se libere la presion 9 Torque insuficiente 4 gcieion e forque necesario para vaivuia. Agregar ¢ 3 Pruebas unitarias a VOV 4

acumulada.

seleccion torque de servo
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Fallas electronicas

Uso de buenas précticas para conectores, cables, y PCB

Pruebas sistematicas: AB, VOV,
botonera y cableado.

Pruebas de llenado

Prueba hidrostatica
Prueba a sistematica con CO2

Pruebas unitarias MOV, AB
botonera cable.

Prueba sistematicas de flujo frio
Inspeccion durante ensamble con
vehiculo

Pruebas de combustion
ensamblado a vehiculo

8 4 288
Programacion incorrecta del PWM Evitar uso de microcontroladores
Sobre dimensionamiento del orificio por mala
Caida de presion y pérdida calibracion, simulacion, o investigacion L B L. . i
. Rk Investigacion documental, calibracion con pruebas, simulacion
Exceso de de masa excesiva, bajando documental. . o,
o L. . . . 10 Uso de otros método de manufactura o ensamble para restringir mas 6 360
ventilacion eficiencia o incluso Incapacidad técnica de realizar barrenos de las e
. . R . , orificio
evitando llenado dimensiones necesarias a través de barrenado con
brocas
Falla ra(dlal(antes Dfmo o muerte a personal 10 Cercania entre factores de seguridad 6 SF radial de 2.3 6 360
de longitudinal e infraestructura
oT Falla longitudinal
a7a longitucina N Fallo en apertura de valvulas. Congelamiento de Lo
antes de la Daiio al personal e 9 PRV 6 SF longitudinal de 2 4
presion de alivio | infraestructura . . Estrategias para controlar sobrepresion
Defectos en materiales de Case y tornillos
de PRV
Torque insuficiente del resorte para girar palanca 6 Medlc} fm de torque necesario .p'ara val}/ula. Agfegar SFde 1.5al 8
seleccion del torque en seleccion de e instalacion del resorte.
Dar rigidez al mecanismo para evitar deformacion de la palanca
Interferencia de la palanca con ensamble 10 analisis de empaquetamiento en CAD. 4
Inhabilita estado de Redondear esquinas y colocar chaflanes. Lijar aspecitrar y rebabas.
Falla en apertura .. s
combustion o flujo frio
Medir con una bascula y calibrar con pruebas la cantidad de pélvora
adecuada.
., ., . . . Eliminar rugosidades entre barreno y perno, asi como dimensionar
Presion de combustion de polvora insuficiente para .
liberar seauro 6 correctamente el ajuste. 4
MOV g Sellar entrada de cable del e-match para evitar fugas de gas durante
explosion
Uso de ignitores COTS
Apértura Riesgo a personal 10 Liberacion accidental del seguro por ajuste flojo, 7 Hacer ens?mble barreno-perno mas justo 4
accidental golpes, error humano Colocar cinta al perno
Explosionde
polvora enciende
atmosfera de sobre presion con gas
NOS alrededor caliente de la bahia Acumulacion de NOs gaseoso en la bahia OTDM 10 Ventilacion de bahia OTDM, reducir concentracion y disolver NOS, 4
alrededor de la OTDM. Pudiente dafiar por fugas bajando su flexibilidad y dafio energia total
bahia OTDM transferidor de carga
acumulada por
fugas.
proceso de limpieza 7
Defecto de disefio de proveedor
Fugas constantes 4 L 10
o » Contaminacion biisqueda de otro proveedor. 7 280
OTAV Pérdida de presion y masa Desarrollo SRAD de vélvula solenoide
inesperadas
Apertura
accidental durante 2 Vibraciones o impacto 10 10 200

vuelo

Pruebas unitarias a OTAV
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Unicamente se utiliza una de sus salidas a la vez,

OTUM/ . Lo . . . . q 2 N q . .
OTDM Resonancia Provocar ignicion tiendo una cavidad de resonancia. Ambas tiene Realizar métodos de limpieza propio Pruebas a nivel sistema 280
flujo de gas una en llenado otra en ventilacion
Evitar flujo de masa . .
. . Longitud excesiva de manguera. L. .
. disefiado. Acelerar flujo . Eliminar manguera, y emplear tuberia
Estrangulamiento | . . ‘Volumen reducido para establecer una ruta con un L e . 243
siendo un riesgo de . . disefio de ruta y analisis de empaquetamiento en CAD
L, radio de curvatura superior a 2
ignicién
OCCH A L. ., R
Dafio a la manguera, Uso de tuercas union para permitir rotacion en el sistema.
. evitar se logre torquear Ensamble rigido restringe orientacion de la .
Torsion . tg 1 a L, e s Inspeccion visual de ensamble 252
propiamente la conexion manguera i X .
roscada. Generando fugas Cortar y crimpear manguera para ajustarse a longitud adecuada
) Impedir ensamble con El transferidor de cargas limita 1?1 longitud de todo disefio de ruta y analisis de empaquetamiento en CAD
OCCH Longitud hicul el OTDM a un rango muy reducido por todo el 256
. vehiculo .
(Tubo) incorrecta ensamble estar compuesto de componentes rigidos.

Generar fugas

Requiere apretar o aflojar las uniones roscadas

Cortar y colocar cuerdas con tarraja a tubo en la longitud adecuada
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Sistema de Llenado

D SPD Status
Metodo de Verificacion (Ver . (Verif

N (Verif)

if) )

4 320

Inspeccion visual, auditiva, con
tacto de fugas

Medicién de presion y peso del NT
Verificacion de conexiones firme de
mangueras en push-in

Inspeccion visual del acomodo de
GSE

Prueba de llenado

Pruebas de FOV

SPD
Componente Modo de Falla Efectos S Causa P Control desde el diseiio D (diseiio) 0
Mantener la valvula neumética(PV)
normalmente cerrada. Hasta que empiece el
. . . . . de llenad
Insuficiente fluido . L, Uniones roscadas mal torqueadas, mal insercion de proceso ce fienado .
L Habilitar activacion de ., . Lo . Uso de mangueras de Poliuretano, a pesar de su
neumatico por 8 manguera o conexion push-in. material inapropiado para 10 3 240
FOV y QD, o MOV R L. mayor costo.
fugas manguera que evita sello hermético .,
Uso de teflon en roscas
Uso de compresora en lugar de recipiente a
presion para poder recargar tanque.
Inhabilitar Activacién de Fijar trayectoria de manguera con cinchos
Falla Neumatica FOV y QD, MOV Personal la jala por accidente. Instalacion inadecuada de _J 4 5 Y
Manguera safada Daiio a oidos, ojos de o manguera en conexion push-in 8 cinta 6
> U P Personal debe moverse con cuidado
personal
Electrovalvul; - L . A
©¢ r/ox.la vulas Habilitar activacion de . F- . . . Evitar fugas. Limpiar electrovalvulas
neumaticas 8 Voltaje, presion insuficiente. Tierra atasca mecanismo 4 . 5
FOVyQD Mantener bateria cargada
trabadas
Falla en apertura,
0 activacion Alto riesgo a personal 10 Fallas eléctricas 8 Buenas practicas eléctricas 5
accidental
N . Disefar un marco que lo soporte de cabeza.
Danar el tanque pudieron . . . .
, 10 Empujarlo, no estar bien sostenido 6 Mantener el tanque la mayor parte del tiempo |3
golpear la valvula
Caerse acostado
. . . Uso de zapatos industriales.
Lastimar a personal 8 Por caerse. Por cargarse de manera inapropiada 8 Ap . 4
GOT Uso de diablito a la hora de moverlo
Medicion de Masa de oxidante con bascula 2
Masa de oxidant T .. . .
. asa .e OMIEANE | iyisminucion del apogeo 4 Desconocimiento de la cantidad de oxidante 10
insuficiente Uso de 2 tanques de respaldo durante )
operaciones
Apertura Manual
o Falta de Torque, 2 P - 2
Inhabilitacion del proceso Uso de actuador Neumdtica
Falla en apertura 8
de llenado
Mecanismo trabado. 4 Uso de valvula con actuador COTS 2
Llenado de tanque L . X Indicadores Etiquetado de mangueras. 4
Apertura . R Mangueras neumaticas instaladas en posiciones contrarias.
OFV . indeseado. Riesgo al 10 . R . 8
accidental Haciendo el sistema normalmente abierto .
personal Uso de valvulas 5 vias 3 posiciones 4
Apertura manual 3
Compresio X o . . X Apertura intermitente
. P n? 1o riesgo de ignicion 10 Control de valvula sélo permite posicion abierta o cerrada. 6
adiabatica
Uso de servovalvula 3

Inspeccion visual de mangueras
Pruebas sistemas ticas de FOV
antes del proceso de llenado

Monitoreo de presion con OTPS
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Componente

Modo de Falla

Efectos

Causa

Control desde el diseiio

D (diseiio)

Metodo de Verificacion

D

SPD
(Verif) | (Verif)

(Verif)
Ineficiencia en No cargar masa disefiada . o Calculo de volumen
N Alto volumen de manguera, que no podre reutilizarse. 10 Reducir diametro de manguera 4 ..
llenado de propelente desperdiciado
Seleccion de QD con mecanismo de liberacion 3
L, de presion
sobrepresion por " .
.. . Inspeccion del mecanismo del
acumulacion de Falla mecanica de la L. L
" Manguera llena NOS liquido que se expandira por calor 6 QD
vapor o expansién | manguera o QD Uso de PRV en conexion de manguera Pruebas de llenad
OFH hidraulica . 2 ruebas de llenado
Uso de vélvula de Purga de manguera
FLujos de alta . Lo Diferencia de presiones iniciales entre GOT y OT. El fluido . . L. .. . .
. riesgo a ignicion . R 8 Uso de serpentin para reducir presion 4 Infeccion auditiva y calculos
velocidad no encuentra resistencia hasta el QD
. No lograr torquear Poca servicialidad, se requiere girar toda la manguera por . S
Manguera torcida . 5 q S q £ s P 9 Uso de tuercas union 3 Inspeccion visual
uniones. Generando fugas cada vuelta a la union roscada
Montar sistema umbilical en una torre paralela Pruebas unitaria QD
Multiples Multiples Falta de soporte 10 . . 3 :
P P P a la viga del banco o base de lanzamiento PRuebas a nivel ensamble banco
y vehiculo QD
F desalineada o insuficient 6 Factor de seguridad de 2 en fuerza de 6 Verificacion de actuacion antes
: : uerza desalineada o insuficiente
Impedir la secuencia de desacople del QD de llevar a cabo llenado
ignicion en caso de prueba
. X de vuelo Uso de liga que jale la manguera lejos de
Separacion fallida . L. . h
Brindar 6xido nitroso A ded cohete
ior al disefiado en pesar de desconectarse no separarse por atascarse con 6 Andlisis de empaquetamiento. 7 Inspeccion durante ensamble
supertor al disc ensamble del vehiculo .,
caso de pruebas de banco Inspeccion durante ensamble y corte de
material para permitir libre paso.
FQD ) ..
P i . Aplicar los demas metodos para reducir riesgo
Lo N . Impacto metalico interno por separacion repentina. Los . . S -
Provocar ignicion | Dafio al sistema R 4 en sistemas de oxigeno(Limpieza, seleccion de |7
resortes cerraran rapidamente .
materiales, llenado lento)
Dafio de la . Inspeccion de la zona donde
. Lo, Al desconectarse el ensamble sufre un desnivel que puede L. - p’ .
valvula o ignicion | . Lo . N Proteccion metalica y foamy alrededor de caera el QD y procurar no golpeé
. Riesgo a ignicion detenerse por impacto contra el suefio o contra el banco de 6 , 6 .,
por impacto valvula. ningtin componente duro como
pruebas
externo metal o concreto.
Fugas por . i e , .. . . S .
(aminacio Perdida de presiono maza Por miltiples caidas al suelo los mecanicismo se llenan de s cubrir valvula hasta que sea necesario acoplar 6 Inspeccion visual de presencia de
contaminacion . . . . Lo . . . . . .
i inesperada. tierra que impide un sello hermético la. Realizar Limpieza. tierra en interior de conector
con tierra
Perdida de presiono maza ., . ., L, T Inspeccion visual de burbujas con
Fugas . P Uso de conexion de barril por compresion 8 Investigacion de indicaciones de torqueado 3 P L, v
inesperada. agua y jabon
Uso de Hielo con Sal para lograr 0 °C
- Inoxidable mal conductor de temperatura. Uso de Acetona con hielo seco para lograr -78
Enfriamiento . . L . . a
. Llenado ineficiente Paredes gruesas del serpentin incrementan resistencia 6 © 3 Pruebas de llenado
OFC deficiente .. .
térmica Uso de 6 [m] de serpentin
Calculo de transferencia de calor
Mal torqueado de conexion de compresion Investigacion de indicaciones de torqueado
tuberia se safa fuga de oxidante Salidas y entrada al serpentin tienen fuerzas de torsion por 10 Alinear y sujetar mangueras para evitar torsion |3 Inspeccion visual

mal ruteo

en las conexiones
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Metodo de Verificacion

Pruebas funcionales del AB, y DAQ
independiente del motor.

Medicién de voltaje con osciloscopio
cuando se activen algin actuador, y se
hace contacto

Uso de near field probes

Inspeccion visual de contaminantes,
dafios a componentes

Pruebas unitarias a cada componente
Pruebas a nivel sistema

Inspeccion de continuidad entre pines,
pistas de PCB

. 4
Sistema Electronico
.. D Status
Componente | Modo de Falla Efectos S Causa P Control desde el disefio .. ..
(diseiio) | O (diseiio)
Emplear diodos schottky y Zener
ESD 8 Ensamble en horno de reflujo o con herramental libre | 6
de ESD
Evitar fuentes conmutadas
Capacitores en paralelo con la fuente
Circuito RC en la base de transistores para el filtrado 6
variacién de voltaje de alimentacion 8 dela sen‘al
Uso de tierra planas
Nucleos de Ferrita en entradas y salidas a cables 8
Activacion accidental Uso de tierra planas
. Transistor quemado
Interferencia EM Ruido a sefial de 10 Disefio siguiendo recomendaciones EMC acorde a 6
sensores Ruido radiofrecuencia externa, o de transmisores 4 Henry Ott
propios Usar cable de control ya que este tiene un 6 240
recubrimiento metélico
Congedl Por energizacion de actuadores, bobinas, motores, 6 Separar potencia AB, de instrumentacion DAQ 4
contacto humano puede afectar campos EM cercano . .
8 Usar pulseras antiestatica 7
aPCB
Crosstalk por mandar sefiales en largo cables
P & 4 Separar cables 8
paralelos.
Proteger componentes electronicos en cajas
Cortocircuitos 8 por contaminacion de agua o metalica. 4 Limpiar con aire comprimido electronica 6
Uso de fusibles
Falso contacto Uso de SMD cor{ homolde reflujo. Pistola de cal(?r. s 240
entre Soldadura al realicen miembros con mayor experiencia
Activacion fallida 8 Soldadura defectuosa 6
Cf)mponentes y Seguir recomendaciones de algin estandar. )
pistas Mandar soldar con profesional
Trato violento a componentes electronicos por ., . . . L.
Falso contacto por . , Proteccion en cajas a los dispositivos electronicos
N .. 8 trabajar con personal estresado. caidas, golpes, 10 . . . . L. 7
dafio mecanico L. Manejar con cuidado los dispositivos electronicos
cargas mecanicas
Error de disefio 6 Realizar célculos correctamente, revision de datasheet | 4
Transistor L, . ., Elegir transistores de mayor calidad
Activacion Fallida 8 Defecto de produccion 6 el Y . 7
quemado transistores en paralelo para tener redundancia
variacion de voltaje de alimentacion 6 técnicas EMC 5
AB
Analisis erroneo del circuito. Desconocimiento de la 3 Conocer la corriente de operacién de los actuadores 4
1. . . U o
Potencia No se alcanza la corriente necesaria para cada actuador. P
insuficiente para | corriente necesaria 8
energizar para encender un Fuente de energia insuficiente. Pérdidas por
actuadores actuador resistencia eléctrica en 500 [m] de cable o carga 8 Agregar Etapa de potencia con transistores 2
insuficiente de bateria

Verificacion de calculos

Pruebas con AB y actuadores no
instalados

Medicién de voltaje en bateria y a
entrada de AB

336

256

256
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D
Modo de .. .. . . D SPD Status
Componente Efectos S Causa P Control desde el disefio (disefio Metodo de Verificacion . . .
Falla ) (Verif) | (Verif) (Verif)
Pérdida de conexion, falso L Usar transmisores inalambricos en lugar de cables.
General 8 Uso de cables individuales 10 g 6 6
contacto Uso de cables de control
si esta cerca de plomeria es
un riesgo de ignicion . terminales eléctricas hacen contacto entre ellas o Evitar uniones trenzadas cable-cable o
Y , i1 . . . . Inspeccion visual de cable y conectores.
L Pérdida de componente alglin otro componente metalico del sistema. Aislar uniones trenzadas con termofit, cinta de 3 . L
Arco eléctrico . 10 N 6 R 2 Verificar ausencia de continuidad entre metal |6
electrénico Cables dafiados, o filamentos expuestos hacen aislar. ., . L.
B . . P . . de propulsion y terminales eléctricas
Variacion de voltaje de contacto entre ellos o algin otro conductor. Eliminar bordes filosos, bajos radios de curvatura
alimentacion
Uso de conectores eléctricos de calidad
Conectores DB-9 para asegurar conexiones de larga
distancia 6
Uso de borneras
No lograr conexiones entre terminales macho y Colocar estafio, y aislante en uniones prensadas
hembra 10 |cable-cable. 8
Falso Oxido en terminales ) - K Verificar continuidad
L, . Evitar uniones trenzadas cable-cable, y cable-tarjeta L., . . .
contactos entre | Activacion o lectura fallida : Medicién de resistencia del cable mitras se le
L., . Uso de cables de control al poseer 2 aislante . ..
cable-cable, y | Variacion de voltaje de 8 st 3 240 aplica movimientos
. . astico I .
entre alimentacion L . Inspeccion visual de las trayectorias de cables
. Evitar uso de protoboard N .
cable-tarjeta no interfieran con trabajo de personal
Cableado Fractura del conductor por curvatura o fatiea Eliminar bordes filosos, bajos radios de curvatura
. P & 8 Uso de cables de control al poseer 2 aislante 5 320 8
excesiva o
plastico
Vibraciones o impacto por activacion de actuadores, . .
. p P 8 Asegurar cables con sinchos y clip 6 384 6
flujos o combustion.
Inspeccion visual que todo esté conectado
antes de prueba
Cable no Activacion fallida 3 Tiron por accidente con personal, o por algun 3 Uso de conectores sin locking mechanism o audible 6 384 Verificacion funcionamiento de todos los 3
conectado Falso contacto mecanismo. click sistemas antes de pruebas
Colocar leds indicadores de conexion. O
conectores que generen sonido al conectarse
Confusion en Establecer codigo de colores y cables etiquetados Inspeccion de visual de cada cable se conecte
.. Activacion accidental L . . con el nombre del dispositivo al que deben a su respectivo dispositivo
conexion de - 10 Miultiple cantidad de cables con mismo conectores 8 2 . L, 2
Dafo a componentes conectarse Pruebas para verificar activacion de cada
cables .. <
Uso de Poka Yoke actuador y recepcion de sefiales de sensores
. Enredado por geometria curva que naturalmente tiene
Se aumenta el tiempo de la por & d Usar carretes; trenzar los cables para que haya un
el cable por estar enrollado, Que al moverse en el . .
Cables prueba. ) cable general; Inspeccion visual de que cables hayan sido
8 suelo o enrollarse generara nudos 10 2
enredados Promueve curvatura y - . Uso de cable de control ya que todos los nucleos enrollados correctamente
. Técnica de enrollado indaqueduado . .
fatiga de cables. estan dentro de un mismo aislante-
Cables blandos con mucha curvatura
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D SPD
(Verif)

Status
(Verif)

Componente | Modo de Falla | Efectos S Causa P Control desde el diseiio D (diseiio) Metodo de Verificacion
Elegir botones de aviador
o del dental de ob ) d mantener Botonera, AB sin energia la mayor | 2 ! las b
Descuido de la L . Impacto accidental de objeto o mano contra palanca de . Inspeccion visual que las botoneras
Activacion accidental 10 p ) P 8 parte del tiempo ! P ' q
botonera switch. tienen cubierta cerrada
Botonera i i
Uso de 2 interruptores en serie 2
Falso contacto de L . Botones con falla internas i o ., . . Pruebas unitarias de continuidad a
Activacion fallida 8 . comdt 8 Seleccion de interruptores de calidad 6 .
botones defectos de manufactura. interruptores
Transmision de datos debe ser independiente
. de registro de datos en SD
Cancelacion o .
. . Agregar capacidad de recuperar 8
incremento de riesgos Lo
. . - L comunicacién con SD
No registro de operativos Pérdida de comunicacion en protocolo SPI con SD por .
. L o 10 agregar led que indique estado de SD
datos No se logra caracterizar errores en programacion y bibliotecas
el S'S{em? con datos Uso de bibliotecas SPI propias
cuantitativos Separar DAQ en 2 sistemas independientes | 5
para incrementar redundancia
Buscar configurar sensores en su Data rate
mas alto 5
Muestrear cada sensor a la frecuencia de su
. Cantidad de datos . data rate
Data rate bajo . . 4 Data rate bajo de otros sensores 10 .
insuficientes
Usar sensores con mayor data rate.
Usar 2 mas sensores con bajo data rate para | 5
incrementar la cantidad de datos . .,
Pruebas donde de integracion del DAQ
Usar software Memoryless. con todos los periféricos. Donde se
o EMLI. Variacion de voltaje de alimentacion . 10 Guardar y consultar estado de banderas en 5 desconecten periféricos y el sistema siga
DAQ Reseteo Pérdida de datos de una 2 EEPROM funcionando
periodo de tiempo Adquisicion de datos continua por 30
Uso de watchdog 10 10 min
Verificacion de data rate en archivo CSV
. Error en protocolo de comunicacion con algun sensor Emplear watchdo
No registro de datos P ., & P . s .
Se queda R Error de programacion que atrapa el programa en una Otorgar siempre una salida a los loops en el
Incrementa tiempo de 8 .., 10 s 4
congelado ruebas o se cancelan condicion eterna codigo
P memoria RAM insuficiente Uso de bibliotecas propias
Evitar que errores de comunicacion congelen
el software
Pérdida de . Agregar capacidad de restablecer
L, No registro de datos S ey , p P
comunicacion , problemas en protocolos de comunicacion comunicacion con periféricos
s absoluta o de algin 8 ., 10 L 4
con periféricos , Errores de programacion , EMI, Falso contactos Agregar led que indique estado de
sensor en especifico 8ga
(sensores) comunicacion con cada sensor
Uso de sensores en paralelo para incrementar
redundancia
. Software queda Elegir microcontroladores con mayor RAM,
Capacidad . . . . .
. . congelado. 6 RAM, y puertos insuficiente 8 frecuencia de reloj, puertos analogicos, y 4
insuficiente . ok
Reseteo destinados a protocolos de comunicacion
Rango corto por falta de potencia del transmisor, disefio L .
S P , p ’ 10 disefio con EMC, disefio de antenas 4
de antena, bateria con poca carga
, Perdida de Riesgo al personal por Caracterizacion de patron de radiacion
Telemetria Lo 8 . .
comunicacion desconocer estado del en cdmara anecoica
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sistema.
Regresar a estado de

Deteccion de errores, deteccion de pérdida

Pruebas de rango maximo de
comunicacion entre transmisor y
receptor

Pruebas en banco de prueba y vuelo

Pruebas de comunicacion

espera Programacién . Buffers llenos 10 de comunicacion , métodos para recuperar 320
comunicacion
Mojarse, caerse. L. . Mantenerla en lugar protegido del clima
Jarse, caerse, Condiciones climaticas 8 R
llenarse de tierra como un auto
. Si no es lo suficientemente robusto ante una cadena de . . .
Riesgo al personal por d de deiar de funci 10 Mantener interfaz grafica sencilla
. . desconectar el estado del atos corruptos puede dejar de funcionar
c tador: Cierre repentino istom:
omputadora | . GuI sistema. Deteccion de errores, deteccion de pérdida
Regresar a estado de Pérdida de comunicacion con transmisor 10 de comunicacion , métodos para recuperar
espera comunicacion
Fin de bateria de . . ,
Largo tiempo de operaciones 10 Uso de generador de energia
computadora
Redundancia
R Lo . Proteccion contra luz solar
OTTS Mala calibracion Emitancia depende de la superficie. 10 . .
aislarla para evitar haga contacto con metal
Calibracion para rango superficie especifica
Caracterizacion
OTPS Falla clectronica | aPropiada de sistema Conexiones y cables 6 Sensor en paralelo para tener redundanci
No contar con
certidumbre sobre la . .
. L . Calibrar a rangos mas mas bajos
Fallas verificacion del sistema
OTLC . Alargar operaciones por Conexiones y cables 10 — .
electronicas L. Distribuir carga entre varias celdas mas
provocar confusion " . X 320
. pequeiias que si puedan calibrarse
riesgo al personal por no
advertir de situaciones
riesgos
Se logro caracterizar hasta 80 [kg] con el
. ., No contar con una fuente de 300 [k; un banco donde
CCLC Mala calibracion thely 10 peso humano. Debe desarrollarse un banco 160

montarlo

de pruebas para caracterizar celdas de carga.

Verificacion de los datos obtenidos en
calibraciones

Inspeccion visual

Tuck test/push pull test
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Banco de pruebas

(QD, DAQ,
AB)

caidas. Realizar un mal
ruteo.

Componente | Modo de Falla |Efectos Causa P Control desde el disefio D . Metodo de Verificacion D . SPD,
(diseiio) (Verif) | (Verif)
Soportes de Desalineacion celda tanque. Case del tanque sobre Disefio apropiado de soporte de OTLC 2 334
celda endebles silicon de galga. con factor de seguridad de 2
Realizar instalacion de barrenos y
Soporte de Datos erroneos y dafio posicionamiento de galgas mientras el
galpgas Desalineacion N Celdé de e Juegos del tanque, errores de manufactura, andlisis de Slrs:::;:eé:omoa:f:gaz lsousjiltiar::ncs?:nes speceion durante ensamble
Imposibilitar ensamble. ensamble estructura propulsion realizado 8 P P 4
de celda incorrectamente finales
Corregir posicion de barrenas. Uso de
prensa para sostener interinamente la
celda
Oscilacion de la
estructura ante fuerzas
Estr de actuadores y
uetu Poca rigidez motores: Provocar Estructura de gran masa sostenida por 2 tornillos 6 Agr§ el Eminn b 8
ra aceleraciones que la viga que lo sostenga al suelo.
afecten datos de celdas, X . .
y provocan falsos inspeccion visual, Ejercer una carga
contactos lateral sobre la viga y evaluar
subjetivamente rigidez
General Cargar sistema entre 2 personas. Uso de Inspeccion por parte del responsable
N Machucar, golpear, Peso excesivo, altura, proceso de ensamble con guantes de carnaza. Cuando alguien esté de seguridad
Daio a personal , . 8 5
caidas, contracturas plancha de cemento poco servicial montado en la escale otra persona debe Durante ensamble en banco de
sostenerle la escalera pruebas
Falta de espacio | Riesgo de contaminar
para colocar la electronica por el
otros sistemas | clima. Daifiarla por No identificar su requerimiento en fase de disefio 10 Improvisar soportes para sistemas extra | 8

Tabla 19. FMEA

124



Bibliografia

[1]
(2]

(3]

(4]

(3]
(6]

(8]
[9]

[10]

[16]
[17]

[18]

[19]

[20]

R. Nakka, “Richard Nakka’s Experimental Rocketry Web Site”. [En linea]. Disponible en:
https://www.nakka-rocketry.net/

Code of Federal Regulations, “PART 101—MOORED BALLOONS, KITES, AMATEUR
ROCKETS, AND UNMANNED FREE BALLOONS”. National Archives, 2024. [En linea].
Disponible en: https://www.ecfr.gov/current/title-14/chapter-I/subchapter-F/part-101

Secretaria de Economia y Secretaria de Educacion Publica, “Mexican talent for economic growth
and nearshoring”. el 18 de febrero de 2023. [En linea]. Disponible en:
https://www.gob.mx/cms/uploads/attachment/file/828153/talento-mexicano_ing.pdf

S. Olvera, “Proveen mexicanos a cohetes de Musk y Bezos”, Monterrey, el 3 de junio de 2022. [En
linea]. Disponible en:
https://www.mural.com.mx/proveen-mexicanos-a-cohetes-de-musk-y-bezos/ar2413927

Morgan Stanley, “Investing in Space Exploration.”, 2020. [En linea]. Disponible en:
https://www.morganstanley.com/ideas/investing-in-space

M. Aparicio Estrada, “Analisis del sector satelital en México como apoyo para la toma de
decisiones en el desarrollo de proyectos satelitales”, Universidad Nacional Autonoma de México,
2020. [En linea]. Disponible en: https://hdl.handle.net/20.500.14330/TES01000803880

SpaceTec Partners, “Space Launch Market Analysis”. Space Transportation, febrero de 2021. [En
linea]. Disponible en: https://www.hie.co.uk/media/10475/space-launch-market-analysis-2021.pdf
M. Wade, “Cost, Price, and the Whole Darn Thing”, Encyclopedia Astronautica. [En linea].
Disponible en: http://www.astronautix.com/c/costpriceanholedarnthing.html

Bryce Tech, “Smallsats by the Numbers 2023”. julio de 2023. [En linea]. Disponible en:
https://brycetech.com/reports

SpaceTec Partners, “The growing demand for micro-launcher services”, SpaceTec Partners. [En
linea]. Disponible en:
https://www.spacetec.partners/the-growing-demand-for-micro-launcher-services/

Gaceta UABC, “Exitoso lanzamiento del Cimarron”, Tijuana, el 3 de septiembre de 2012. [En
linea]. Disponible en: https://gaceta.uabc.mx/notas/academia/exitoso-lanzamiento-del-cimarron-i
EL UNIVERSAL San Luis Potosi, “Realizan lanzamiento historico de cohete acroespacial hecho en
SLP”, el 15 de marzo de 2020.

INIDETAM, “Proyectos en desarrollo recursos SEMAR”, SEMAR. [En linea]. Disponible en:
https://www.semar.gob.mx/INIDETAM/proyectos.html

Hacia el Espacio, “Propulsion UNAM - AAFI”, el 1 de febrero de 2023. [En linea]. Disponible en:
2023-02-01

F. Méndez y E. Noxpanco, “ALUMNOS DE LA UNAM CONSTRUYEN COHETES CON
TECNOLOGIA 100 % MEXICANA”, el 6 de octubre de 2023. [En linea]. Disponible en:
https://unamglobal.unam.mx/global tv/alumnos-de-la-unam-construyen-cohetes-con-tecnologia-10
0-mexicana/

“ENMICE”. [En linea]. Disponible en: https://enmice.mx/

Agencia Espacial Mexicana, “Programa Nacional de Actividades Espaciales 2020-2024”, Secretaria
de Comunicaciones y Transportes, 2020, [En linea]. Disponible en:
https://www.gob.mx/aem/documentos/programa-nacional-de-actividades-espaciales-2020-2024
PROMEXICO, “PLAN DE ORBITA 2.0 MAPA DE RUTA DEL SECTOR ESPACIAL
MEXICANO”, SECRETARIA DE ECONOMIA, nov. 2018, [En linea]. Disponible en:
https://www.gob.mx/aem/documentos/plan-de-orbita-2-0-mapa-de-ruta-del-sector-espacial

A. de la Rosa, “La SCT quiere un centro espacial en Atlacomulco”, El Economista, el 29 de
noviembre de 2018. [En linea]. Disponible en:
https://www.eleconomista.com.mx/empresas/La-SCT-quiere-un-centro-espacial-en-Atlacomulco-20
181129-0020.html

Agencia Espacial Mexicana, “Aprueba Camara de Diputados reforma constitucional en materia
espacial”, Gobierno de Mexico, el 11 de abril de 2023. [En linea]. Disponible en:
https://www.gob.mx/aem/articulos/aprueba-camara-de-diputados-reforma-constitucional-en-materia

125


https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk

[22]
(23]

[24]

[25]

[26]

[27]
(28]

[35]

[36]

[37]
[38]

[39]

[40]

-espacial-331196

J. R. Rivera Parga, “LA EXPLORACION ESPACIAL: UNA OPORTUNIDAD PARA
INCREMENTAR EL PODER NACIONAL DEL ESTADO MEXICANO”, Revista del Centro de
Estudios Superiores Navales, 2017, [En linea]. Disponible en:
https://biblat.unam.mx/es/revista/revista-del-centro-de-estudios-superiores-navales/articulo/la-explo
racion-espacial-una-oportunidad-para-incrementar-el-poder-nacional-del-estado-mexicano
International Space Exploration y Coordination Group, “Benefits Stemming from Space
Exploration”, AIAA Space 2013 Conference and Exposition, sep. 2013.

“BASE 11 SPACE CHALLENGE: $1 MILLION+ STUDENT ROCKETRY PRIZE”, BASE 11
SPACE CHALLENGE. [En linea]. Disponible en: https://basel1spacechallenge.org/

CAMARA DE DIPUTADOS DEL H. CONGRESO DE LA UNION, “LEY FEDERAL DE
ARMAS DE FUEGO Y EXPLOSIVOS”. Secretaria General Secretaria de Servicios
Parlamentarios, el 19 de febrero de 2021.

CAMARA DE DIPUTADOS DEL H. CONGRESO DE LA UNION, “LEY FEDERAL DE
PIROTECNIA”. Secretaria General Secretaria de Servicios Parlamentarios. [En linea]. Disponible
en: https://www.diputados.gob.mx/servicios/datorele/cmprtvs/1po2/dic/petrolera.htm

SEDENA, “Permiso general para realizar actividades con artificios pirotécnicos”. Gobierno de
Mexico, el 31 de diciembre de 2021. [En  linea]. Disponible  en:
https://www.gob.mx/sedena/acciones-y-programas/permiso-general-para-realizar-actividades-con-ar
tificios-pirotecnicos

G. P. SUTTON y O. BIBLARZ, Rocket Propulsion Elements. John Wiley & Sons, Inc., 2010.

M. Kumar y R. Lakra, “Optimization of Regression Rate of Solid Fuel Grain in Hybrid Rocket
Motor Physical Method”, Current Advances in Mechanical Engineering . Lecture Notes in
Mechanical Engineering Springer, mar. 2021, doi: 10.1007/978-981-33-4795-3 31.

D. K. Huzel y D. H. Huang, NASA-SP-125: Design of Liquid Propellant Rocket Engines.
Rocketdyne Division, North American Aviation, Inc., 1967.

R. Ewig, “Vapor Pressurization (VaPak) Systems History, Concepts, and Applications”, Holder
Consulting Group, abr. 2009.

E. R.R.L., “Liquid Rocket Analysis (LiRA): Development of a Liquid Bi-Propellant Rocket Engine
Design, Analysis and Optimization Tool”, Faculty of Aerospace Engineering (AE) - Delft
University of Technology, 2014.

P. N. Estey, “Prediction of a Propellant Tank Pressure History Using State Space Methods”, J.
SPACECRAFT AND ROCKETS, 1983.

Y. Cengel, “Thermodynamics: An Engineering Approach”. McGraw-Hill Education, el 1 de enero
de 2018.

“Oxygen - Density and Specific Weight vs. Temperature and Pressure”, The Engineering ToolBox.
[En linea]. Disponible en:
https://www.engineeringtoolbox.com/oxygen-O2-density-specific-weight-temperature-pressure-d_2
082.html

“Fact Sheet: Intro to Cryogen Dewars”, PennEHRS Enviormental Health & Radiation Safety. [En
linea]. Disponible en:
https://ehrs.upenn.edu/health-safety/lab-safety/chemical-hygiene-plan/fact-sheets/fact-sheet-intro-cr
yogen-dewars

“Cryogenic  liquid containers”. Air Products, 2014. [En linea]. Disponible en:
https://www.airproducts.com/gases/liquid-oxygen?la=en&hash=AF04A81 ADDB4A2E4CCE6DCI1
D07DBBCO02#:~:text=Cryogenic%20liquid%20cylinders,-A%20typical%20cryogenic&text=Liquid
%?20containers%20operate%20at%20pres,under%20its%200wn%20vapor%20pressure

R. Newlands, “The physics of Nitrous Oxide”. Aspire Space, el 8 de julio de 2011.

V. Zakirov, “NITROUS OXIDE AS A ROCKET PROPELLANT”, Acta Astronautica, Permagon,
2001.

S. S., “Parametric investigation of a hybrid motor using paraffin and nitrous oxide”, Tech. - Isr. Inst.
Technol., ene. 2014.

T. Palacz, “Nitrous Oxide Application for Low-Thrust and Low-Cost Liquid Rocket Engine AGH
Space Systems”, 7 TH EUROPEAN CONFERENCE FOR AERONAUTICS AND SPACE
SCIENCES (EUCASS).

126


https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk

[41]
[42]
[43]
[44]
[45]
[46]

[47]

M. M. Arreola Santander, “Lanzadores Espaciales Hechos en México”, el 2 de abril de 2020. [En
linea]. Disponible en: https://haciaelespacio.aem.gob.mx/revistadigital/articul.php?interior=1082
“Tronador”, el 3 de octubre de 2022. [En linea]. Disponible  en:
https://www.argentina.gob.ar/ciencia/conae/acceso-al-espacio/tronador

Latam Satelital19 Julio, “VLE, nuevo enfoque de CONAE”, 19 Julio, [En linea]. Disponible en:
https://latamsatelital.com/vle-nuevo-enfoque-de-conae/

LIA Aeroespace, “PROPULSION SYSTEMS”. [En linea]. Disponible en:
https://lia-aerospace.com/our-propulsion-systems/

D. S. Soares de Almeida y C. M. de Moraes Pagliuco, “Development Status of L75: A Brazilian
Liquid Propellant Rocket Engine”, Journal of Aerospace Technology and Management, 2014.
“Chemical Propulsion Laboratory (CPL)”, Universidade de Brasilia. [En linea]. Disponible en:
https://fga.unb.br/cpl

A. Florian, “DESIGN, MANUFACTURE, ASSEMBLY AND TESTING OF A LIQUID (LOX
AND GASOLINE) ROCKET MOTOR FOR A VEHICLE WITH STRATOSPHERIC APOGEE IN
COLOMBIA: THE SUA II ENGINE”, THE SUA Il ENGINE. 7° EUCASS, 2015.

DARE, “Delft Aerospace Rocket Engineering”. [En linea]. Disponible en: https://dare.tudelft.nl/

J. Wink y R. J. G. Hermsen, “Cryogenic Rocket Engine Development at Delft Aerospace Rocket
Engineering”, Space Propulsion Conference, may 2016.

Mr. S. Engelen, “THE DEIMOS III ENGINE CONCEPT”, 59th International Astronautical
Congress 2008, 2008.

“Hybrid Engine Development”. [En linea]. Disponible en: https://hyend.de/

T. Rulko, “TANGERINE SPACE MACHINE”. 2021. [En linea]. Disponible en:
https://masa.engin.umich.edu/TSM/

Pacific Coast Composites, “Space Concordia fires most powerful student rocket engine in the
world.” el 26 de julio de 2021. [En lineal]. Disponible en:
https://www.pccomposites.com/space-concordia-fires-most-powerful-student-rocket-engine-in-the-
world/

ASTM, “G88: Standard Guide for Designing Systems for Oxygen Service”. ASTM International,
2014.

ASTM, “G63: Standard Guide for Evaluating Nonmetallic Materials for Oxygen Servicel”. ASTM
International, 2014.

ASTM, “G93: Standard Practice for Cleaning Methods and Cleanliness Levels for Material and
Equipment Used in Oxygen-Enriched Environments”. ASTM International, 2014.

ASTM, “G94: Standard Guide for Evaluating Metals for Oxygen Servicel”. ASTM International,
2014.

Webinar: Sistemas enriquecidos con oxigeno, (el 7 de septiembre de 2021). [En linea Video].
Disponible en: https://www.youtube.com/watch?v=06tli2toekl

D. Leonard, “Explosion Kills Three at Mojave Air and Space Port”, el 30 de marzo de 2021. [En
linea]. Disponible en: https://www.space.com/4123-explosion-kills-mojave-air-space-port.html

K. Hechtel, “DESIGN CONSIDERATIONS FOR THE USE OF PLASTIC MATERIALS IN
CRYOGENIC ENVIRONMENTS”. Curbell Plastics, Inc, 2022.

R. Agdestein, “Why is 304L Stainless Steel Special for Building ROCKETS?”, Copenhagen
Suborbitals. [En linea]. Disponible en:
https://copenhagensuborbitals.com/why-is-3041-stainless-steel-special-for-building-rockets-inside-th
e-rocketshop-episode-24/

AEROSPACE CORP y K. E. G., “Metals and alloys for cryogenic applications”, Materials Science
Laboratoty. Commander Space systems Division, United States Air Force., 1964,

G. Gang, “Safety Factor of Austenitic Stainless Steel Pressure Vessels With Strain-Strengthening.”,
Pressure Vessels and Piping, 2008.

G04 ASTM Committee, “Flame Spreading and Violent Energy Release (VER) Processes of
Aluminum Tubing in Liquid and Gaseous Oxygen Environments”, ene. 2000.

E. L. White y J. J. Ward, “Ignition of metals in oxygen”, Defense Metals Infomration Center, feb.
1966.

Science Direct, “Elastomer”. [En linea]. Disponible en:
https://www.sciencedirect.com/topics/engineering/elastomer#:~:text=An%20elastomer%20is%20de

127


https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk

[68]
[69]
[70]

[71]
[72]

[79]
[80]

[81]

fined%20as,t0%20its%20approximate%20original%20length.%E2%80%9D

Applied Thermal Fluids, “Krytox Lubricants Properties Stability”, Applied Thermal Fluids. [En
linea]. Disponible en:
https://www.appliedthermalfluids.com/krytox-lubricants-properties-stability/#:~:text=As%20a%20r
esult%2C%20Krytox%20oils,nitric%20acid%20in%20impact%20tests %20

S. H. Youngblood, “Design and Testing of a Liquid Nitrous Oxide and Ethanol.”, New Mexico
Institute of Mining and Technology Socorro, 2015.

W. Xiangian y V. Prakash, “Dynamic compressive behavior of ice at cryogenic temperatures”, Cold
Regions Science and Technology.

E. Andersson, ‘“Preliminary design of a small-scale liquid-propellant rocket engine testing
platform”, Lulea University of Technology, Department of Computer Science, Electrical and Space
Engineering, 2019.

R. Newlands, “Hybrid Safety”. Aspire Space, el 31 de enero de 2023.

Webinar Mangueras Ira Sesion Seleccion, Identificacion y Solucion de Problemas., (el 21 de
septiembre de 2020). [En linea Video]. Disponible en:
https://www.youtube.com/watch?v=81GXkJR5q04

NASA Space Vehicle Design Criteria, “NASA SP-8119: Liquid rocket disconnects, coupling,
fitting, fixed joints and seals.”, National Technical Information Service, 1976.

E. ROGGERO, “Documento Conceptual del Tronador”. Comisiéon Nacional de Actividades
Espaciales CONAE., 2002.

M. J. Herrera, “The Design And Testing Of A 500 Lbf Liquid Oxygen/liquid Methane Engine.”,
University of Texas at El Paso, 2019.

NASA Space Vehicle Design Criteria, “SP-8097: Liquid rocket valve assemblies”. National
Technical Information Service, 1973.

NASA Space Vehicle Design Criteria, “SP-8094: Liquid rocket valve componentes.” National
Technical Information Service, 1973.

M. Oechsle y J. Dobusch, “Design and Launch of the Hybrid Rocket Demonstrator Compass”,
Conference: 2nd International Conference on Flight Vehicles, Aerothermodynamics and Re-entry
Missions & Engineering (FAR), jun. 2022.

NASA Space Vehicle Design Criteria, “SP-8090: Liquid rocket actuators and operators”. National
Technical Information Service, 1973.

P. Becerril, “La construccion y el lanzamiento de los cohetes SCT-1 y SCT-2.” Comunicaciones y
Transportes., 1960.

Process Safety Beacon, “Have you heard of Pressure-Relief Valve Chatter?” Center fro Chemical
Process Safety, abril de 2013. [En linea]. Disponible en:
https://www.aiche.org/sites/default/files/cep/20130424.pdf

P. Southwood, “Pressure regulators schematic.png”, Wikipedia. [En linea]. Disponible en:
https://en.m.wikipedia.org/wiki/File:Pressure regulators schematic.png

NASA Space Vehicle Design Criteria, “SP-8080: Liquid rocket pressure regulatrs, relief valves,
check valves, burst disks, and explosive valves”. National Technical Information Service, 1973.
MASA, “Laika”, MASA. [En linea]. Disponible en: https://masa.engin.umich.edu/Laika/
Experimental Sounding Rocket Association, “Intercollegiate Rocket Engineering Competition
Design, Test, & Evaluation Guide.” Spaceport America Cup, 2023. [En linea]. Disponible en:
https://www.soundingrocket.org/uploads/9/0/6/4/9064598/2023-sa_cup _irec-design test  evaluati
on_guide-2023 v1.3 20221202.pdf

“RFA  Flexible Launch system.http”, Rocket Factory. [En linea]. Disponible en:
https://www.rfa.space/rfa-one/

E. Berger, “First images of Blue Origin’s ‘Project Jarvis’ test tank”, Ars Technica. [En linea].
Disponible en:
https://arstechnica.com/science/2021/08/first-images-of-blue-origins-project-jarvis-test-tank/

Gamba y AIR FORCE RESEARCH LAB EDWARDS AFB CA, University of Michigan, “MASA
Rocket Technical Summary”. University of Michigan. Air Force Research Laboratory (AFMC), el
10 de abril de 2021.

R. J. G. Hermsen, “Cryogenic propellant tank pressurization. Practical investigation on the tank
collapse factor for small, high-pressure, cryogenic rocket propellant tanks”, Faculty of Aerospace

128


https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk

[102]
[103]
[104]

[105]

[106]

[107]

[108]

[109]

[110]

Engineering Department of Space Engineering, 2017.

Composite Overwrap Stratos IV Rocket Oxidizer Tank, (el 11 de marzo de 2019). [En linea Video].
Disponible en: https://www.youtube.com/watch?v=g9vLLQrF7mY

“COLOSSUS The Complete Liquid Rocket Static Fire System”, SEDS at UC San Diego. [En
linea]. Disponible en: https://www.sedsucsd.org/colossus

M. Kobald, “Sounding Rocket ‘HEROS’ - A Low-Cost Hybrid Rocket Technology Demonstrator.”,
53rd AIAA/SAE/ASEE Joint Propulsion Conference, 2017.

R. Newlands, “Modelling the nitrous run tank emptying”, AspireSpace, jun. 2000.

S. Borgdorff, “Nitrous Oxide State Estimation in Hybrid Rocket Oxidizer Tanks”, University of
Waterloo, 2017. [En linea]. Disponible en: http://hdl.handle.net/10012/11337

V. O. Viatcheslav, “A Dynamical Model of Rocket Propellant Loading with Liquid Hydrogen”,
Journal of Spacecraft and Rockets, nov. 2011.

J. E. Zimmerman, “Review and Evaluation of Models for Self-Pressurizing Propellant Tank
Dynamics”, 49th AIAA/ASME/SAE/ASEE Joint PropulsionConference, 2013.

E. Vargas Nifio, “Design of Two-Phase Injectors Using Analytical and Numerical Methods with
Application to Hybrid Rockets”, AIAA Propulsion and Energy 2019 Forum, 2019.

G. Boccardia, “Two-phase flow through pressure safety valves. Experimental investigation and
model prediction”, Chemical Engineering Science 60, 2005.

R. E. HENRY y H. K. FAUSKE, “The Two-Phase Critical Flow of One-Component Mixtures in
Nozzles, Orifices, and Short Tubes”, ASME, Argonne National Laboratory, 1971.

D. A. Pimentel, “2. Review of Two-Phase Critical Flow Models”, Los Alamos National Laboratory.
[En linea]. Disponible en: https://public.lanl.gov/davidp/MSThesisHTML/2.html

B. S. Waxman, “Mass Flow Rate and Isolation Characteristics of Injectors for Use with
Self-Pressurizing Oxidizers in Hybrid Rockets”, 49th AIAA/ASME/SAE/ASEE  Joint
P2013ropulsionConference, 2013.

L. J. Krzycki, “HOW to DESIGN, BUILD and TEST SMALL LIQUID-FUEL ROCKET
ENGINES”. ROCKETLAB, 1967.

R. A. Nickel, “Theory and Application of the Hybrid Rocket Analysis Program (HRAP)”, The
University of Tennessee, 2023.

M. Summerfield, “A THEORY OF UNSTABLE COMBUSTION IN LIQUID PROPELLANT
ROCKET SYSTEMS”, UNITED STATES NAVY AND UNITED STATES AIR FORCE, 1951.

R. Darby, “Two-Phase Gas/Liquid pipe FLow”. Chemical Engineering Texas A&M University,
2023. [En linea]. Disponible en:
https://www.aiche.org/sites/default/files/docs/webinars/DarbyR-TwoPhaseGasLiquidPipeFlow.pdf
Tour Firefly Aerospaces Factory and Test Site With Their CEO, Tom Markusic, (el 11 de octubre de
2021). [En linea Video]. Disponible en: https://www.youtube.com/watch?v=ac-V8mO0IWo
SXINDUSTRIALAUTOMATIONSADE, “Valvula De Bola Inoxidable 1 Con Actuador
Neumatico”, Mercado Libre. [En linea]. Disponible en:
https://articulo.mercadolibre.com.mx/MLM-754107694-valvula-de-bola-inoxidable-1-con-actuador-
neumatico- JM?matt tool=27541996&matt word=&matt source=google&matt campaign id=196
52629362&matt_ad_group id=143783372057&matt_match_type=&matt network=g&matt_device
=c&matt_creative=647515870065&matt keyword=&matt ad position=&matt ad type=pla&matt
_merchant 1d=5300463043&matt product id=MLM754107694&matt product partition id=2163
484155058&matt _target id=aud-2047804433165:pla-2163484155058&gad_source=1&gclid=Cjw
KCAjwoPOwBhAeEiwAJuXRh95e1eqyQk-AV4jXHhDeCqBSOU6pryX0Frv5D44egRhKZL.8Q2Q
3GiBoCm54QAvD BwE

Chemotoplex, “Cooling baths”, LibreTexts Chemistry. [En linea]. Disponible en:
https://chem.libretexts.org/Ancillary Materials/Demos_Techniques_and Experiments/General Lab
_Techniques/Cooling_baths

T. Umegaki, “Decomposition of Nitrous Oxide using a Copper-supported Shirasu Catalyst”,
Chemistry europe European Chemical Societes Publishing, nov. 2022,

G. Zilliac, “Hybrid Rocket Fuel Regression Rate Data and Modeling”, 42nd
AIAA/ASME/SAE/ASEE Joint Propulsion Conference & Exhibit, jul. 2006.

129


https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk
https://www.zotero.org/google-docs/?6ZNTqk

Agradecimientos

Agradezco por poder quitarme la culpa de saber que cumpli una responsabilidad historica que s6lo mi
propia locura pudo haberme asignado. Hoy siento mi conciencia limpia porque he aprovechado todas las
oportunidades que la vida, Dios, la patria, mi familia, mis amigos, mis amores, mi salud y la suerte me han
brindado hasta ahora.

Podria decir que no hubo sentimiento que no experimentara, que no me motivara, para ejecutar este
proyecto. Es cierto, este trabajo es una expresion de agradecimiento, pero también es mi forma de expresar
mi disgusto y decepcion ante la falta de progreso, y una batalla interna con la verglienza de aceptar mi
propia ambicion para corregirlo.

Transferi mi alma a este suefio, y me pes6. Me converti en un adulto de 27 afios por andar siguiendo el
espiritu humano. Y ahora que el presente se ha afiejado, el miedo de las oportunidades perdidas me
golpean. Pero reconozco que para eso es el alma y el amor, para derrocharlos en nuestro llamado, y no
llegar a la tumba con un corazdn intacto. Porque ahora leyendo los nuevos capitulos de mi vida me doy
cuenta que esto habra sido una de sus mejores aventuras. De las cuales ahora soy solo un escritor.

Agradezco particularmente a mi hermano Aaron, a mi papa Aaron y mi mama Cecilia. A mis amigos y
compafieros Bolivar, Polo, Matias, Pablo, Santiago, Natalia, Medina, Gabriel y Max. Al capitan Armando y
a la familia Guzman Torres. A Propulsion UNAM, UNAM Motorsport, Axolotl Space, A.A.F.l, a la
Facultad de Ingenieria, Facultad de Ciencias, a la Facultad de Quimica, a la Maxima Casa de Estudios de la
Nacioén, a mi patria y a Dios que todo lo abarca.

Agradezco a todas las personas del sector espacial en México, a las futuras y pasadas generaciones que se
atrevieron a cargar su cruz. Ojala tengamos el privilegio de seguir siendo la carne de cafion que empuje el
progreso tecnologico que nuestra tierra tanto necesita.

A todos ustedes, no les doy las gracias por haberme ayudado a cumplir lo que para mi era un deber. Mas

bien, asumi cumplir este deber para poder darles las gracias, y regresarle a la vida un poco de la inspiracion
que siempre me ha brindado.

130



Figura 66. Algunos miembros del equipo de propulsién hibrida con sistema ensamblado en estado de
pre-llenado.
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