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Introduccion

El presente Trabajo Fin de Grado nace de un gran interés personal hacia la Ingenieria Espacial y el desarrollo
de vehiculos lanzadores para pequefios dispositivos. Durante los tltimos tres afios, dentro de la asociacién
LEEM (Laboratorio para la Experimentacién en el Espacio y Microgravedad) de la Universidad de Sevilla,
se ha conformado un grupo dedicado al disefio y fabricacién de cohetes de sondeo. Esta iniciativa surge
como un proyecto divulgativo para dar a conocer esta rama de la Ingenieria y con la intencién de servir
de plataforma para la experimentacion y prueba de sistemas electrénicos, bajo las condiciones que provee
el vuelo de un cohete dentro de un amplio rango de altura y de condiciones de velocidad, temperatura y presion.

Durante los tltimos afios, la industria espacial ha experimentado una progresiva transformacién hacia un
modelo que depende, cada vez menos, de las agencias gubernamentales y con mayor participacion de las
empresas privadas. Este hecho, junto con el abaratamiento de sistemas electrénicos, ha hecho posible que el
sector sea mds abierto a iniciativas y empresas, siendo el mercado de los microsatélites y picosatélites un
nicho de especial importancia. En estas condiciones, el desarrollo de sistemas de lanzamiento a bajas alturas
y que resulten econémicos frente a los altisimos presupuestos de las grandes compafiias lanzadoras, cobra
especial relevancia.

Por otra parte, el disefio de equipos de Avidnica requiere de plataformas de ensayo de bajo coste y que lleven
los sistemas a situaciones extremas. Las aceleraciones y gradientes que se alcanzan en un cohete de sondeo
hacen de éste un medio sencillo para este fin.

Con todo esto y asumiendo unas perspectivas realistas, se propone desarrollar un cohete de sondeo de
combustible sélido con el objetivo de optimizar el disefio desde los puntos de vista aerodindmico y propulsivo,
siendo capaz de llevar cargas de pago del orden de 5 Kg y que opere en el rango de alturas de la Troposfera.
La idea fundamental es servir de partida para futuros disefios que doten a la Universidad de un medio de
experimentacion y estudio eficaz y asequible. Se decide otorgarle al proyecto el nombre de ANDALUS
SR-1, debido a ser de origen andaluz (ANDAL-), mis exactamente de la Universidad de Sevilla (-US), estar
catalogado como cohete de sondeo (SR: Sounding Rocket) y ser el primero en produccion.

Ademas del propio objetivo del disefio, la realizacién del presente proyecto pretende también realizar
un andlisis de los distintos métodos de estudio aerodindmico aplicados a cuerpos esbeltos, incluyendo la
utilizacién de software computacional. Al mismo tiempo, se persigue también profundizar en la actuacioén de
motores de combustible s6lido y en la optimizacién de su operacion.

Con estas premisas, se lleva a cabo un andlisis de distintas geometrias posibles con distintas herramientas de
andlisis que serdn comparadas, tanto en régimen subsénico como supersénico. Posteriormente, se desarrolla
un estudio propulsivo, con un estudio tedrico de los aspectos que atafien a un motor cohete de combustible
s6lido, estimando su operacién y optimizando el disefio de acuerdo a los pardmetros de la propia cdmara de
combustion. Se aprovecha, al mismo tiempo, para hacer un repaso del "estado del arte” de los motores cohete.
Por 1ltimo se lleva a cabo el disefio de acuerdo a las premisas aerodindmicas y propulsivas ya establecidas y
se analizard el vuelo del vehiculo para establecer sus prestaciones.
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1.1 Requisitos del vehiculo

Como primer paso, se establecen una serie de requisitos operacionales, de disefio y de fabricacién, que se
deberdn cumplir en la medida de lo posible:

* El vehiculo esta disefiado para operar en la Troposfera (en el rango de 0-11 Km).
* Se debe asegurar en todo momento la estabilidad durante el vuelo.

» Se usardn combustibles s6lidos por su facilidad de fabricacién y manipulacién, asi como por su
disponibilidad (compuestos basados en percloratos o nitratos).

¢ El cohete debe disponer de espacio para un sistema de recuperacidon basado en paracaidas y todo el
hardware adicional.

* Debe disefiarse para albergar una carga de pago que supere un kilogramo de peso, sin contar la
electrénica necesaria para el seguimiento y el andlisis de la misi6n.

1.2 Historia de la coheteria

Tras coronar el Monte Everest, al escalador britdnico George Mallory le preguntaron por el motivo de su
arriesgada misién. Simplemente, respondio: Lo hice porque estaba ahi.

Si bien la ingenieria espacial y los cohetes, tal y como los conocemos hoy, forman parte de la Historia reciente
de la Humanidad, el ser humano ha experimentado siempre gran asombro y curiosidad por el espacio. No
se trata inicamente del espacio; en nuestra naturaleza existe una gran inquietud por ir hacia el horizonte,
buscando qué hay mds alla. El espiritu descubridor de las personas las ha llevado a nuevas y desconocidas
geografias, cumpliendo asf los grandes hitos del pasado. El espacio, la ultima frontera, es el Gltimo horizonte
hacia el que viajar para descubrir y entender mejor lo que nos rodea.

Habiendo que esperar hasta el siglo XVII para conocer los fundamentos fisicos del movimiento de los
cohetes, ya en la Antigua Grecia, hace aproximadamente 2000 afnos, Herén de Alejandria construyé la
primera maquina térmica, el eolipile o aerofilo. Su funcionamiento era bastante parecido al de un motor
cohete, usando vapor de agua a presion para hacer girar una esfera.

Algo maés parecido a los cohetes actuales eran los cohetes de pdlvora chinos, usados tanto para fuegos
artificiales como con fines bélicos. La experimentacion llevo a los artificieros chinos a considerar disefos y
estructuras similares a un cohete de hoy en dia. El uso militar de estas cargas propulsadas por pdlvora resultd
decisiva en campaias militares como las de mongoles o drabes.

Ya en Europa, cientificos de diversas nacionalidades estudiaron formas de mejorar las prestaciones de los
inventos de sus predecesores chinos, principalmente con fines militares. Es en 1379 cuando el italiano
Muratori empled la palabra rochetta para describir las flechas propulsadas que se usaban entonces.

Las Leyes enunciadas por Newton en el siglo XVII hicieron posible comprender cémo funciona un cohete
y su movimiento, lo cual permitié alcanzar nuevas metas. Famosos son los cohetes usados por las tropas
inglesas durante los siglos XVIII y XIX en sus distintas contiendas, pero sin llegar a sustituir a los cafiones y
demas piezas de artilleria.

Al mismo tiempo, sofiadores de la época idearon vehiculos con los que poder volar propulsados por motores
cohete. Pese a la capacidad inventiva de cientificos como Kibalchich, Ganswidnt o Paulet, todos los disefios
se quedaron en conceptos tedricos y no se pusieron en prictica, a excepcion de los ensayos experimentales
del peruano Pedro Paulet.

Una vez comprendido el funcionamiento basico de estos vehiculos con los Principios o Leyes de Newton, en
el siglo XIX nacié Konstantin Tsiolkovsky, conocido como el padre de la Astrondutica. Su papel en el estudio
tedrico de los motores cohete es fundamental, realizando los primeros trabajos sobre motores de propulsante
liquido como alternativa mds eficaz a la pélvora y otras soluciones sélidas. Desarroll6 disefios de estaciones
espaciales autosuficientes, otorgdndole un rigor cientifico a ideas que, hasta entonces, habian pertenecido a la
literatura de ciencia y ficcion.

Iniciado el siglo XX comienza la era espacial, con los grandes progresos de ingenieros y cientificos como
Herman Oberth, Robert Goddard, Wernher Von Braun, Sergei Korolev y las grandes agencias espaciales.
Cabe destacar, entre otros hitos, el cohete alemdn V-2 (primer misil balistico), el lanzador americano Saturn
V y los hechos acontecidos durante la carrera espacial, protagonizada principalmente por el lanzamiento
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del Sputnik (1957), los primeros satélites de comunicaciones, los primeros vuelos tripulados (Yuri Gagarin
y John Glenn) y, por ultimo, el programa Apollo y la llegada del hombre a la Luna (1969). Al acabar la
carrera espacial se inicié una época de estrecha colaboracién internacional, plasmada, sobre todo, en la actual
Estacion Espacial Internacional (ISS) y una progresiva apertura y comercializacion del mercado espacial.
Han sido cuantiosos los avances y descubrimientos que se han producido desde que Armstrong y Buzz
Aldrin pisaran la Luna. El ser humano ha conseguido ampliar sus horizontes, consiguiendo incluso salir del
sistema solar (Voyager 1) y explorando los planetas cercanos y el Sol con satélites y vehiculos no tripulados.
Asimismo, los satélites geocéntricos han mejorado las comunicaciones, la recopilacién de datos terrestre, el
conocimiento de nuestro planeta y el impacto medioambiental y social de fendmenos naturales y artificiales,
etc.

Los avances tecnoldgicos y el abaratamiento de ciertos componentes abre, actualmente, nuevas perspectivas
para las empresas privadas y las instituciones educativas. Al mismo tiempo, se buscan soluciones mds baratas,
fiables y con gran disponibilidad en lanzadores adaptados al nuevo mercado espacial. Si bien el desarme
de los misiles intercontinentales (ICBM) posibilita su uso para estas misiones, también resulta interesante
considerar posibles lineas de investigacién y desarrollo.

1.3 Antecedentes: la industria espacial en Espafa

Desde su creacion en 1942, el Instituto Nacional de Técnica Aeroespacial (INTA) ha vertebrado la investiga-
cion del sector espacial en nuestro pafs.

Concebido para promover el desarrollo industrial, ha sido uno de los grandes pilares del desarrollo aerondutico.
Durante los afios sesenta llevo a cabo ciertos acuerdos con la NASA, dando lugar también a la creacion de la
Comision Nacional de Investigacion del Espacio. Desde el Centro de Experimentacién de El Arenosillo, en
Huelva, se disefian, construyen y prueban cohetes de sondeo con fines cientificos. Entre los mayores logros
que se alcanzaron es de relevancia citar el INTA 255 (primer cohete de sondeo del INTA), el INTA 300 y el
INTA 100. El programa finalizé en 1994, aunque el trabajo de investigacién continda vigente.

Durante los afios setenta, el Instituto da un gran paso adelante con la construccién del primer satélite espafiol
(INTASAT) que, durante dos afios, estuvo orbitando recopilando datos de la Ionosfera. Este hecho, ademas de
su importancia y de los resultados cientificos obtenidos, sirvié como predecesor a programas de satélites y
minisatélites posteriores.

En colaboracién con las agencias europeas, el INTA se ha ido afianzando desde entonces como ntcleo de la
evolucién tecnolégica dentro del sector.

Junto con el INTA, empresas privadas, como Deimos Imaging o GMV, y diversas instituciones académicas
llevan a cabo importantes proyectos dentro de la industria espacial, si bien la facturacién del sector se mantiene
muy inferior al de la Aerondutica. Dentro de la produccién de cohetes, no existe ningtin programa importante
totalmente espaiiol, aunque si se trabaja con empresas y consorcios internacionales, como EADS o la Agencia
Espacial Europea, en ciertos vehiculos.

Si bien un proyecto de construccion de un lanzador propio puede no resultar atractivo o rentable desde el
punto de vista empresarial, el sector espacial presenta un nicho de mercado atn por copar.

El papel espaiiol, aunque desconocido medidticamente, se desarrolla dentro de los principales proyectos
internacionales. En conjunto, son dieciocho compaiifas las que trabajan en el sector espacial, con una inversion
del orden del 12 % en I+D, superando a otras industrias. A fecha de hoy, la gran meta de las empresas espaciales
espafiolas debe dirigirse hacia una gran empresa o consorcio que sea capaz de competir a nivel internacional
y servir de contratista para las agencias espaciales. Es inusual encontrar una sonda o vehiculo que despegue
de la superficie terrestre que no cuente con algiin equipo o sistema desarrollado por espafioles.

1.4 Conceptos iniciales

Un cohete de sondeo es un vehiculo tremendamente sencillo desde un punto de vista conceptual, pero su
complejidad aumenta considerablemente a lo largo de su disefio y construccién. Las condiciones de tem-
peratura y presion a las que se somete el vehiculo condicionan su concepcién y los materiales que pueden
ser empleados. Este hecho se vuelve excepcionalmente critico al tratar el motor cohete y la tobera de salida
de gases, elementos que hay que analizar con especial atencion para evitar accidentes como detonaciones o
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explosiones y reducir el dafio estructural durante el vuelo.

De forma resumida, un cohete de sondeo queda formado por un cuerpo principal fuselado, las aletas, la
ojiva, el motor junto con la tobera y los distintos sistemas de a bordo, para seguimiento y recopilacién de datos.

Mot
Sistema de Bahia otor
Ojiva recuperacién de carga \

| —
/ Bahia

Fuselaje electronica

Aletas

El cuerpo, de material compuesto o metdlico, alberga todos los demds elementos del vehiculo. Puede ser
un cilindro o tener seccién variable, segin las necesidades. A su vez, puede ser una tnica pieza, estar formado
por médulos o secciones y disponer o no de una estructura interna de cuadernas y largueros.

Las aletas son piezas de espesor muy pequefio que dotan de estabilidad al cohete a través del desplazamiento
del centro de presiones, el cual debe estar, en todo momento, por debajo del centro de gravedad. Con ellas se
consigue atrasar el centro de presiones y garantizar el vuelo estable.

La ojiva es la punta del cohete. Su geometria y estructura tiene numerosas opciones y es el elemento que
mads afecta a la resistencia. Puede aprovecharse para cargar sistemas.

El motor y la tobera constituyen el sistema de propulsion. En el motor se produce la reaccion del propelente
(mezcla de agentes quimicos que proporcionan la energia necesaria) y los gases se aceleran en la tobera para
generar el empuje necesario.

Entre los sistemas que es necesario incorporar se distinguen aquellos que alberga la bahia electrénica (las
partes internas se dividen en bahias) y otros como son el sistema de aislamiento, el sistema de eyeccion
del paracaidas y el sistema propio de recuperacién. Dentro de la bahia electrénica deben ir los equipos que
permitan tener datos de la actuacién de la misién (altimetro, acelerémetros, etc.), situar la posicién del cohete
(localizador GPS) y otros en funcién del propésito del vuelo.

Ademads de la bahia de sistemas electrénicos, se introduce una bahia de carga para los posibles experimentos
a transportar.



Estudio Aerodinamico. Calculo de la
resistencia

En Aerodindmica hay dos fuentes que contribuyen a la resistencia que presenta un cuerpo que se mueve en el
seno de un fluido. Existe la resistencia de friccion o viscosa, resultado de los esfuerzos viscosos sobre la
superficie del cuerpo; y la resistencia de presion, fruto de la distribucién de presiones alrededor del objeto.
En vuelo supersénico (nimero de Mach M., > 1), la resistencia de presién es mas conocida como resistencia
de onda y los esfuerzos viscosos son mucho menores. En vuelo subsénico, hay que considerar tanto la
resistencia de friccion como la de presion. En el transénico se producen una serie de fendmenos de alta
complejidad que son dificiles de analizar y que impiden tener constancia de la resistencia, salvo mediante
medidas experimentales. Lo que si se conoce es que la resistencia experimenta un aumento considerable.
En el vuelo del cohete, el dngulo de ataque es nulo por lo que no se considera la componente de resistencia
inducida por la sustentacién.

Se analiza entonces la resistencia en los distintos regimenes de vuelo posibles, empezando por el subsénico
con la aplicacién de la Teoria de Cuerpos Esbeltos y la Teoria de Capa Limite y, posteriormente, el superso-
nico. Para ello se emplean tres métodos de estudio: la Teorfa Potencial, la simulacién mediante un cédigo de
dindmica fluida computacional (CFD) y resultados experimentales.

2.1 Régimen subsonico

Se distinguen dos regiones en el dominio fluido:
* El dominio exterior en el que los efectos viscosos son despreciables y el flujo es potencial.

* La capa limite, que es la zona en la que la velocidad pasa de ser nula en la superficie a tener el valor de
la corriente exterior. Es la zona en la que hay que considerar los efectos de la viscosidad.

2.1.1 Estudio de la region externa. Teoria de Cuerpos Esbeltos

El cohete es un cuerpo con aletas al final, con dimensiones caracteristicas tales que el espesor caracteristico
es mucho menor que la longitud. Respecto a las aletas, la cuerda de las mismas en la raiz es mucho mayor
que sus espesores.

Los efectos viscosos estdn confinados a una capa limite de espesor 6, ~ \/R%Tm y, como el nimero de Reynolds

es tal que Re,, = % >> 1, se pueden despreciar los efectos de viscosidad pues la regién en la que influyen

tiene un espesor caracteristico despreciable frente a la longitud del cuerpo. De igual forma ocurre con los
efectos de transmisién térmica, confinados a una capa limite térmica del orden de 6, ~ %, donde Pr es el
nimero de Prandtl del aire, que es de orden unidad.

Por tanto, a alto Re y bajo dngulo de ataque, el fluido se puede considerar ideal en todo el dominio salvo
en la capa limite y la estela.
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El interés reside en obtener los campos de velocidad, presion y densidad y, para ello, se usan las cinco
ecuaciones de conservacion: continuidad, cantidad de movimiento y entropia.

dp

=5 TV (pv) =0 @D
I .
p7:+pvv~(V)=—v(p)+uv2-(V)+pg 22)
P _ P
7 = ol 23)

Se considera que el problema es estacionario o cuasiestacionario (S, = % << 1), por lo que se desprecian
las derivadas temporales. De igual forma ocurre con los esfuerzos viscosos (Re >> 1) y las fuerzas mdsicas

2
(Fr= g—z >>1).

El hecho de que se vuele a dngulo de ataque muy pequefio y que tanto el cuerpo como las aletas sean
esbeltas, hace que el flujo no se perturbe en exceso, por lo que los campos de presion, velocidad y densidad
se pueden considerar como una superposicion de su valor en la corriente no perturbada mds la perturbacién
inducida por el cuerpo:

¥(x,y,2) = U, + 17’(x,y,z), donde vV << U, (2.4)
P(x.3,2) = poo+ p'(X,9,2), donde p' << p., (2.5)
P (x.3,2) = Pos +p'(x,y,2), donde p' << peo (2.6)
2.7)

Dado el sistema de ecuaciones simplificado de acuerdo a las hipétesis anteriores:

v-(pv) =0 2.8)
pyv (V) ==V (p) (2.9)
% - % (2.10)

Se procede, en este punto, a lo que se conoce como linealizar en las perturbaciones, que consiste en
despreciar el producto de dos perturbaciones frente al de una perturbacién por un valor no perturbado o el de
dos valores en la corriente exterior:

<< 017 <<l (2.11)

De esta forma: . =
PV =P+ P ) (U, +V) = p Uy +U,p’ + PV’ (2.12)

La ecuacion de continuidad desarrollada quedaria como sigue:

V- (p9) =V (Pl +Unp’ + ') = UV (p)) + 7 (V) = 0 (2.13)
- 1 dp’
. / e dp—
= v )= U5 (2.14)

Y la de cantidad de movimiento:
vy -(V)=— . o . .
Ay y(p)}:v-(V)=v~(’):pvv~( )=-v(r) (2.15)

[mew%i' =-v (p’)] (2.16)

Tomando el rotacional de la ecuacidn se demuestra que la velocidad de perturbacién deriva de una funcién
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potencial:

v d -,
pwaVX§—O—> a(vxv)—o 2.17)

Se define el potencial de velocidades de perturbacién ¢ como aquel tal que V= \VAL' S
En consecuencia, el problema se reduce a obtener el potencial ¢, a partir del cual se resuelven el resto de
pardmetros.
De la ecuacion de cantidad de movimiento se obtiene que:

P =—pU.u ¥ (x,3,2) (2.18)

C. — Pyz)—pe _ !

P
p 1/20U2  — 1/2pU2

Y, por tanto, el coeficiente de presiones es:

A partir de la ecuacion de la entropia se puede obtener la densidad:

P Pu Do P '
o7 = o7 = (Pt Pt p) T = TR ) (14 )
Poo p/ p/ Do p/ p/
Q(Hpt)(l —ij) zg(ﬂr—w—yt) (2.19)
(2.20)

Para el desarrollo anterior se ha usado que una funcién del tipo (1) = (1+ 1), siendo 1 << 1, se puede
aproximar como f (1) ~ 1+ on.

Se llega de esta forma a una relacion entre la presion y la densidad:

p= yl’;—“’p' —a2p! @21)

Siguiendo este procedimiento se obtiene la ecuacién potencial de velocidades:

82¢ 82(]) 82(])
_M2)__* __r -1 —
(1-M2)~3 5 +52 =0 (2.22)

(2.23)

Si M., < 1, se trata de un problema de Aerodindmica Subsonica; siendo Supersénica si el nimero de Mach
es superior a 1. Los efectos de compresibilidad debidos al nimero de Mach son despreciables si M,, << 1.
Debido a la geometria del problema, es de interés transformar las ecuaciones de coordenadas cartesianas
x,y,z a coordenadas cilindricas x,r,0:

2¢ d2 1d¢ 19%¢

(1-M2) 52 +

ot ar T rar Traee =0 (2:24)

(2.25)

Esta ecuacion estd sujeta a dos condiciones de contorno:

« Condicién de impenetrabilidad: (v +U..)ii = (V¢ + U..)ii = 0 = %(x,R) =U, 2R

° Jx

* Perturbaciones nulas lejos del cuerpo: ¢ (x,r — «,0) = 0.

Se considera que el flujo en torno al cuerpo es paralelo al eje, es decir, el cuerpo no sustenta y la corriente es
axilsimétrica.
La soluci6n al problema resulta de la superposicion de un potencial externo ¢, y un interno ¢,,. La hipotesis
de vuelo a dngulo de ataque nulo permite despreciar la dependencia con 6, de forma que la ecuacién del
potencial queda tal y como se ve a continuacién:

¢ 92 1d¢p

(1-M2)55+55+

ox2 ' arr " ror 0 (2.26)
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Para la region externa, las condiciones de contorno son:

S5
S

— ) 9R&
=U, axx.

L]

RE

r

o @(x,r —00,0) =0.
La solucién a la ecuacion diferencial es un manantial de la forma:

A(xp)

Una superposicion de manantiales también es solucién al problema, por lo que el flujo en torno al cuerpo se
modela como una superposicién de manantiales de intensidad f(x,)dx, situados a lo largo del eje:

9, = donde B2=|1—-MZ|y r2 =y2+72 .27

de
0o=—7- / (2.28)

(x—x0)*+ B*r?

Para que se cumpla la condicién de contorno de impenetrabilidad, la intensidad de los manantiales debe
ser: f(xy) = Um%(x =Xp)-

Desarrollando la integral:

e e et [ A
0 C4n (x—x) +B2r2 4 (x—x0)% + B2r? (x—x) +[32r2

(2.29)

(2.30)

La primera de las dos integrales se puede calcular por métodos numéricos, no asf la segunda. Se tiene el
siguiente resultado:

X—XQ
/I dxy :—/ld(ﬁ’z—zn [x_xo (02 41 2.31)
— xn)2 242 X—X
0 /(x—xp)2+B%r G-I Br Br .
Si se hace tender r a cero, se obtiene que:
UaS' (%) Un [*S8'(x) =5 (xp)

0)=—""=]! [ 2H 7Oy 2.32

(07— 0) = =2 |In(r) + ”<2W) ) T 232)

Respecto al campo fluido cercano, las perturbaciones longitudinales son mucho menores que las transver-
sales, con lo que el problema se reduce a:

d%2¢, 19¢,
- =0 2.33
orr  r dr ( )
Con las respectivas condiciones de contorno:
e 9% _ 77 OR
or = Uy
° ¢u(xvr - °°) = ¢e(xvr - O)
La soluci6n a la ecuacién diferencial es:
1
0, = EUmS’(x)ln(r) +g(x) (2.34)

Donde g(x) resulta del acoplamiento con el campo externo:

U8 (x

U, [* U, (!
glx) = o )ln(g)—ﬁfo S”(x)ln(x—xo)dxo—i—ﬁfx S"(x)In(xy — x)dx (2.35)
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La resoluci6n del problema presentado permite obtener la resistencia de presion que presenta el cuerpo al
moverse por el fluido. Esta se define segtin sigue:

N

El primer término de la resistencia es la debida al espesor y, el segundo, la resistencia de base. La resistencia
de base es dificil de calcular de forma analitica pues la corriente se desprende tras el cuerpo para adaptarse
a la forma del mismo, ademds de estar presente el hecho de ser la zona donde se expulsan los gases de la
tobera. Suele recurrirse a la experimentacion.

—(p— pa)ndo+ /§ (p—pindo (236)

lat Shase

Respecto a la debida al espesor:

n, = —cos(y) (2.37)
—docos(y) = 224 (2.38)
cos(y) = 5 dx .
Asi, se llega a:
1 l
D=2p.U2 / Cp(x)S (x)dx (2.39)
0

Es necesario conocer el coeficiente de presiones a lo largo del cuerpo:

P — Do V2 2u V2
e (2.40)
7PUs ot o o

Las velocidades longitudinal u y radial v,, derivan del potencial de velocidades.



10 Capitulo 2. Estudio Aerodinamico. Célculo de la resistencia

Estudio del fuselaje
Se consideran, llegados a este punto, diversas geometrias de ojiva y cuerpo para una longitud dada. Para

comenzar se estudia una ojiva parabdlica para ver la influencia de su longitud y del radio del fuselaje.
Se decide tomar un cuerpo de dos metros de longitud incluyendo a la ojiva, la cual se define de la siguiente

forma:
. R2—-3)3,x<h
— 2 _ 42 — o>
z(x,y) = \/R(x)> —y?, siendo R(x) { R.x < (2.41)

De cara a conocer cémo afecta la modificacion del radio del fuselaje, se fija la longitud de la ojiva a medio
metro, y se hace variar el radio entre 10 y 50 cm.

=

R=0.1 R=0.2 R=0.3 R=04 R=0.5

01 02 05 - 2

Figura2.1 Coeficiente de presiones en funcién del radio del cuerpo.

Tal y como era de esperar, a mayor radio (o, lo que es lo mismo, a menor esbeltez), el gradiente adverso al
que se somete la corriente es mayor y es de esperar que se desprenda. Una indicacion de esto se encuentra
en el coeficiente de resistencia (calculado como Cp, = D/(4p.,U2S), el cual presenta valores negativos, lo
cual serfa ideal pero no es lo que ocurre realmente. Al contrario, la corriente se desprende y, a mayor radio,
esto ocurre antes, incrementando la resistencia. La Teoria Potencial presenta, por tanto, un fallo en estos
resultaddos.

Coeficiente de resistencia de presion
T T T

0.1 0.15 0.2 0.25 03 0.35 0.4 045 05

Figura2.2 Coeficiente de resistencia en funcién del radio del cuerpo.
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Por otra parte, si se mantiene constante el radio del cuerpo y lo que se modifica es la longitud de la
ojiva, se comprueba que a mayor longitud, mds suave es la evolucién del coeficiente de presiones, pudiendo
conseguirse incluso que la capa limite no se desprenda. Con ello, la resistencia se hace menor. Para longitudes
muy cortas, el gradiente adverso es muy fuerte al principio del vehiculo y la corriente se desprende, por lo

que los datos proporcionados de resistencia no son ttiles.

0.1

0.08

0.08

Los resultados expresados hacen ver que cuanto mds esbelto es el cuerpo y mds suave es la distribucién de
areas, menor es el gradiente al que se somete la corriente y, por tanto, también es menor la resistencia.
Se puede ver que hay desprendimiento porque la resistencia al crecer el radio debe tener una tendencia
ascendente. Sin embargo, en las grificas existe un punto en el que la resistencia comienza a disminuir.

Coeficiente de resistencia de presion

012

0.1

o= 0.06

0.04

0.02

h=1.99

h=0.1 h=0.5725 h=1.045 h=1.5175
T 03 T 0.16
0.14
0.4 s 0.25 .
012
1 03 1 04|
0.08 - f-
02 s
o o® o™ 008
....... oall i
0.04 -
...... 0 0.02}-
of
oabotoin ]
002+
02 L 0.0% 0.04
0 1 2 0 1 2 1 2 2
X X X
Figura2.3 Coeficiente de presiones en funcién de la longitud de la ojiva.

Figura2.4 Coeficiente de resistencia en funcién de la longitud de la ojiva.

Se prueban distintas geometrias para comprobar sus propiedades y poder elegir la mds idonea.
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* Qjiva parabdlica
Como primer caso se ha considerado una ojiva cuyo radio evoluciona parabdlicamente, esto es, de la

forma: R(x) = a((%)2 - fq) + RZ%, donde a es un nimero real.

Figura2.,5 Geometria del cohete con ojiva parabdlica.

Considerando varios radios y longitudes, e ignorando los resultados negativos fruto del desprendimien-
to de la corriente, se tienen los siguientes valores del coeficiente de resistencia para a = R:

Coeficiente de resistencia de presién
01 T T T T T

——h=0.1
009 ‘ ; : ——h=0.415
: : : ——h=073

: : h=1.045

....... wetzs
——h=1675
=193 |l

0.08 =i [ETTOR Do

Figura2.6 Coeficiente de resistencia para ojiva parabélica en funcién del radio (eje x) y longitud de ojiva.

Lo ideal serfa tener una ojiva lo mas larga posible, pero se opone a la necesidad de otros sistemas que

deben ir alojados en el cuerpo.
En un prediseio inicial se considera que la longitud total del cohete se encuentra en torno a los dos
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metros. Resulta una buena aproximacion, de acuerdo con los resultados anteriores, escoger una ojiva
de unos 40 centimetros de longitud. Menor longitud provocaria que la resistencia se disparase y mayor
limitaria excesivamente el espacio disponible. Existe también una dependencia con el pardmetro a
(considerado, hasta el momento, igual a menos el radio del cuerpo). Si se analizan el coeficiente de
presiones y el coeficiente de resistencia en funcion de a, se observa que, a mayor es en valor absoluto,
el gradiente inicial es superior, pero la distribucion posterior es mds suave. Se comprueba, de esta
forma, que la distribucién de dreas mds suave se consigue con a = —R.

Coeficiente de presiones en la ojiva segln el valor de "qg

T
——q=0.01
—— q=-0.026667
| ——q=0.043332 ||
4=-0.06
q=-0.076667
—— ¢=-0.093333
=011

02 i i i i i i | i i
005 0.1 0.16 02 026 03 035 04 045 05

o

Figura2.7 Coeficiente de presiones segin el pardametro g.

Dependencia de CD con la geometria
0.146 T T T T T

0444 o e i ]
0.142

0.14
0.138
0.136
0.134
0.132

013

AT 041 0.09 £0.08 0.07 006 £0.05 0.04 £.03 0.02 0.01

Figura2.8 Coeficiente de resistencia en funcion del pardametro g.

Si bien se ve en la imagen que se llega a valores de Cj, menores que para la geometria considerada
como 6ptima en un principio, la evolucién de la distribucién de 4reas anterior era mds suave, lo cual
favorece el retraso del desprendimiento de la capa limite. De hecho, en la grafica que representa el
coeficiente de presiones, se observa que el gradiente es menor.
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* Qjiva cénica
La geometria propuesta ahora es un cono, es decir, el radio de la ojiva tiene una evolucién lineal,
acabando en punta en el origen.

Figura2.9 Geometria del cohete con ojiva cénica.

Se vuelve a tomar una longitud de 2 metros y, para igual velocidad de vuelo, se analizan la dependencia
de los resultados con la longitud de la ojiva y el radio del fuselaje.

Coeficiente de resistencia de presion

2 T T T i T
——h=0.1
009 : : : : , ; ——h=0.415 ||
: ; ; ——h=073
; : : h=1045
008 : : ; i : ' h=136 [
——h=1675
17 ROV TURRURU NSRRI VORI N SRRSO SN SN N h=199 ||
s AR SR . SR . — T T S i
o 005 ; : ; -
0041 =
003 |
002 -
D07 oo KB e e g e _
0 i I
o 04 0.45 05

Figura2.10 Coeficiente de resistencia para ojiva cénica segin el radio (eje x) y longitud de ojiva.

Para el mismo radio y longitud de ojiva se tiene un coeficiente de resistencia del orden de un 90 % del
que se tenia con la ojiva parabdlica. Por contra, la transicién hacia el cuerpo es mas brusca.

Se considera oportuno tomar como radio el mismo que anteriormente y aumentar la longitud de la
ojiva hasta los 45 cm, con el fin de suavizar algo mads la distribucion de dreas y, en consecuencia, el
coeficiente de presiones.
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Con esta geometria se tiene que el coeficiente de presiones a lo largo del cuerpo es el de la figura
inferior y un coeficiente de resistencia de 0.1246. El gradiente al que se somete la corriente en la region
de transicion con el cuerpo es superior debido a la brusquedad de esta esquina.

Distribucion Cp
I:I'lll 1 1 1 T 1 1 1 1 1

0.35
03
0.25
0.2
o 015
0.1

0.05

-0.05

_D'] | | | 1 | | | | |
o

Figura2.11  Coeficiente de presiones a lo largo del cuerpo con ojiva cénica.



16

Capitulo 2. Estudio Aerodinamico. Calculo de la resistencia

¢ Qjiva hiperbdélica
Se analiza ahora una geometria que evoluciona de forma inversa a la parabdlica, de manera que se
puede describir la distribucidn radial como R(x) = R —R (2 - hh;x) h%

Figura2.12 Geometria del cohete con ojiva hipebdlica.

Asi, se obtienen los siguientes coeficientes de resistencia para distintos valores de Ry h:

Coeficiente de resistencia de presion
01
T T T T

—h=01
—h=0415 |
—h=073

: h=1.045
008 ; > : ;i ; h=136 ||
: —h=167%
007 - : . ; . . . . . . . . h=199 ||

£ 005 o
004 |
003 g : : g : .
002

001

0 0.5 01 015 02 025 03 03 04 045 05
Rim]

Figura2.13 Coeficiente de resistencia en funcion del radio del cuerpo (eje x) y longitud de ojiva.

Los resultados para este caso son ain mds engafiosos que para los dos anteriores. Es por ello necesario

analizar qué pasa con la distribucion de presiones para una geometria con los mismos pardmetros que
se decidieron para las ojivas parabdlica y conica:
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Distribucidn Cp
04 T

Figura2.14  Coeficiente de presiones a lo largo del cuerpo.

Se tiene un gradiente adverso muy superior a los valores anteriores. El mas que seguro desprendimiento
de la corriente hace que los valores de coeficiente de resistencia no puedan ser tomados en cuenta.
Ademds, este tipo de ojiva impide un aprovechamiento de su volumen interno para poder albergar otros
sistemas o para poder adelantar el centro de gravedad incluyendo masa.
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* Qjiva esférica
Las ojivas de tipo esférica han sido ampliamente usadas en aplicaciones militares por resultar practicas
a la hora de albergar equipos como sistemas de radar o de comunicaciones. El aprovechamiento
volumétrico que se consigue supera con creces a los casos anteriores para un mismo radio.

Figura2.15 Geometria del cuerpo con ojiva esférica.

Sin embargo, si se analiza el coeficiente de presiones a lo largo del eje, se observa que el gradiente
adverso que experimenta la corriente es bastante considerable.

Figura2.16  Coeficiente de presiones a lo largo del cuerpo.

Dado que en el caso presente el aprovechamiento de la ojiva no es un pardmetro critico, se decide
rechazar esta geometria y apostar por una que ofrezca una menor resistencia a la corriente.
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* Qjiva conica con punta esférica
Segun un articulo publicado por la NACA en 1951, llevado a cabo por Alvin Seiff y Carl A. Sandahl,
el uso de puntas esféricas en ojivas conicas o de otra geometria contribuye a reducir la resistencia a
cualquier nimero de Mach. De acuerdo con esto, se decide realizar un andlisis de este efecto.
Insertando esa punta esférica en la misma ojiva cénica que se escogia anteriormente, se obtienen
reducciones del coeficiente de resistencia, si bien ahora la corriente estd sometida a dos gradientes
adversos de intensidad apreciable: el que ya existia y el debido a la semiesfera.

Figura2.17 Geometria del cohete con ojiva cénica y morro esférico.

Por otra parte, el coeficiente de presiones es el siguiente:

Distrbuitn C,
Zim) T T T T

Cp

Figura2.18 Coeficiente de presiones a lo largo del cuerpo.

De igual forma que ocurre con la ojiva conica, es preciso suavizar la unién con el cuerpo para reducir el
gradiente adverso. Esto si es considerado en el andlisis computacional con software de CFD (Fluent).
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2.1.2 Estudio de la capa limite

Al considerar un flujo como ideal se desprecian los efectos viscosos y de conduccién de calor, obteniéndose
datos distintos a los reales. Se define la capa limite como la regién préxima a la superficie donde la velocidad
va desde O (en la superficie) a la velocidad de la corriente externa, debido a los efectos viscosos. Se verifica
asf la condicién de no deslizamiento, de adherencia, hecho que se debe a la presencia de la viscosidad.

La capa limite posee un espesor caracteristico mucho menor que la longitud caracteristica del cuerpo. Para
el caso de una placa plana, no existe un gradiente de presiones, pero si en superficies con curvatura.
Para el andlisis de la capa limite, se emplean las ecuaciones de Navier-Stokes aplicadas a este dominio. El
caracter axilsimétrico del problema (en la region de las aletas la corriente ya estd desprendida), permite usar
ecuaciones axilsimétricas.

La capa limite evoluciona de forma que su espesor crece hasta un punto de velocidad mdxima, donde las
particulas mds cercanas al cuerpo se frenan y, en adelante, comienzan a invertir su sentido. Se genera una
recirculacién que provoca torbellinos que dan lugar a la estela, zona en la que la turbulencia hace que la
presion sea practicamente uniforme y casi idéntica a la del punto de desprendimiento.

Como la distribucién de presiones no es simétrica, existe resistencia por presion (Prandtl, 1908), lo cual
no ocurriria en el caso ideal (it = 0), resultado que se conoce como Paradoja DAlambert.

Considerando un flujo estacionario y suponiendo despreciables las fuerzas mésicas (Numero de Froude
Fr >> 1), las ecuaciones de Navier-Stokes permiten obtener los campos de velocidad, presién y densidad.
Para la obtencidn de las ecuaciones se aplican balances de masa, cantidad de movimiento y energia.

Fuera de la capa limite, el flujo es potencial y se puede conocer la velocidad y la presion justo donde acaba
la capa limite (u,(x),p,(x)) a través de la Teoria de Cuerpos Esbeltos.

Para seguir con el andlisis, se toma un sistema de coordenadas ortogonal y curvilineo. Como se cumple
que &, /L << 1, la velocidad vertical, v,, es mucho menor que la tangente, v,, por lo que el movimiento es
préacticamente tangente al objeto y el sistema de coordenadas actia como cartesianas. La capa limite no "ve"
la curvatura del cuerpo.

A diferencia de la placa plana, existe un gradiente de presiones segiin x y esta condicién de contorno la
proporciona la Teoria Potencial.

De esta forma, siguiendo el procedimiento analitico que se puede encontrar en Schlichting, se tiene el
siguiente sistema de ecuaciones diferenciales junto con sus condiciones de contorno:

I(PR(x)v,) | I(PR(x)vy)
+
ox dy
Ve ap, 9%y,

v, Ve
ox Yy dy dox dy?

; 2
Ec.delaenergia : pvx8h oh_ 9 <K8—T) + op. +u (av") (2.44)

Ec. de continuidad : =0 (2.42)

(2.43)

Ec. de cantidad de movimiento : pv,

ax TPy Ty \Ray) Ty TR,
Ec. gases perfectos: p=pRT (2.45)
Relacionh—T : h= CPT (2.46)

Enx=0 — v,(0,y) = u,(0)
Condiciones de contorno : Eny=0 — v(x,0) = v,(x,0) =0 T(x,0) =T, (x) (2.47)
Eny=o0 — v (x,y — o) =u,(x) T(x,y—e)=T,(x)

Para la resolucion se usa el Método de Lineas, el cual consiste en tomar N lineas paralelas a la superficie
separadas una distancia "h". Esto permite calcular los perfiles de velocidad y densidad en cada estacion x
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paray = yj,....y,....yy- La tltima linea (yy) se toma de tal forma que la velocidad sea del orden del 95 % de
la velocidad de la corriente externa.

De la ecuacién de cantidad de movimiento haciendo las simplificaciones oportunas, es posible obtener el
espesor caracteristico de la capa limite:

X L _
5(x0)~\/g = 8~y |V G~ LRey 1/2 (2.48)

Para placa plana, Blasius (1908) encontré una solucién de semejanza para resolver el sistema de ecuaciones
diferenciales, la cual no es valida ahora.

Si se aplica el Método de Lineas al problema se tiene lo siguiente:

() 57 o

dy
e

u

e() d )
II;T:;,J_ = ((TQ”J_ RT%]_( ax)x,yj (2.52)

Se discretiza el dominio en un niimero suficiente de lineas paralelas al eje x separadas una pequeiia distancia
constante. Se obtiene un sistema de ecuaciones diferenciales ordinarias cuya integracién proporciona los
perfiles de velocidad.

X, j

( ;2

Pry; =

Las derivadas se aproximan mediante diferencias divididas centradas:

(3f(x,y)) S =S

ay X.yj o 2h

(32f(xa)’)> ij+1(x)_2fj(x)+fj71(x)
8y2 Y j B hZ

De la ecuacion de continuidad es posible despejar el producto (pv,)

y)xy;» Fesultando una integral que se
. . ]
resuelve mediante la regla de los trapecios:

0511(‘9”*1“)  sij=1

_ Yi dv,(x) _
(va')x,yj /o Ix dy OSh(avr x) Z 8\&,() D sij>1

Para anélisis iniciales que permitan obtener de forma rapida resultados con los que se pueda trabajar, se
decide hacer la simplificacion de considerar que el flujo en la capa limite es incompresible. A su vez, se
procede a realizar el siguiente cambio de variables:

x=LxX
UL/U..y
v, =U,u

Vg = Usslt (%)

Asi, el sistema de ecuaciones se reescribe, quedando la ecuacion de cantidad de movimiento tal como
sigue:
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Ju Jdu [You _ du, d%u
"% a5 o 9=V T T oy
Si se aplica a esta ecuacién el procedimiento del Método de Lineas visto anteriormente para el caso compre-
sible, se tienen los perfiles de velocidad a lo largo de la superficie del vehiculo, teniendo como condicién de
contorno los valores obtenidos de la Teoria Potencial.

Una vez elegida la geometria del cuerpo y la ojiva, se procederd a analizar la capa limite en el entorno del

cuerpo.

(2.53)
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2.1.3 Analisis con Software Computacional

Para contrastar los resultados obtenidos, se decide emplear el médulo de célculo fluido FLUENT del programa
ANSYS.
Para cualquiera de las geometrias anteriores de procede de igual manera, tal y como se describe a continuacion.

Procedimiento

* El primer paso es definir la geometria del problema. Para empezar se va a analizar el cuerpo sin las
aletas posteriores, por lo que se trata de un problema axilsimétrico. Debido a esto, se desarrolla un
problema en 2D, haciendo falta definir inicamente la mitad de la seccién longitudinal del fuselaje del
cohete.

Se realiza una representacion de dicha seccidn, esto es, un cuerpo de 2 m de longitud con la ojiva de
0.4 0 0.45 segtn el caso. Para visualizar los pasos, se utiliza el caso de la ojiva parabdlica.

A continuacion, se define el dominio fluido. Para asegurar que los limites del mismo quedan suficiente-
mente lejos, se fijan a 10 veces la longitud del cuerpo aguas arriba y 20 veces aguas abajo, asi como a
10 veces la longitud del cuerpo en direccién radial.

Mediante una transformacién booleana, se tiene el dominio exterior sustrayendo el s6lido del fuselaje.
La region aguas arriba del cuerpo se divide en distintas zonas para que el mallado sea mds preciso.

0,000 0,500 1,000 (m)
0,250 0,750

Figura2.19 Definicién de la geometria del cuerpo.

..

0,000 10,000 20,000 ()
5,000 15,000

Figura2.20 Geometria definida para la resolucion.
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» Una vez se tiene definida la geometria, se puede proceder al mallado del dominio fluido. Para ello se
definen elementos cuadrildteros, refinando mejor la malla en el entorno del cuerpo y, especialmente,
en el vértice de la ojiva y en la base. Se busca una malla con una calidad ortogonal alta (lo mas cercana
posible a 1) y un valor de oblicuidad (skewness, en inglés) lo menor posible.

0,000 0,900 {m}
]

0,450

Figura2.21 Detalle del mallado en el entorno del cuerpo.

Es necesario nombrar las distintas lineas que conforman la superficie de forma adecuada para que
FLUENT sea capaz de conocer cudl es el eje de revolucion, cudl el cuerpo y las zonas lejanas.

ANS S
1.0

11/06/2014 21:15

.Ax\s

. Body wall
. Base weall

. Inlet [

. Top farfield

. Outlet

o

Figura2.22 Definicién del contorno.

* Con la geometria y el mallado configurados, es momento de fijar las condiciones del problema de cara
a la resolucion, ya por parte del médulo FLUENT. En la configuracién del programa se fija la precision
doble, es decir, que cada nimero se representa mediante 64 bits en vez de 32 bits, lo cual conlleva
una mejor soluciéon. Mediante el comando "check" se comprueba que el mallado y la geometria estdn
adecuadamente desarrollados y que no es necesaria ninguna correccion.

De acuerdo con la ayuda de FLUENT, hay dos opciones para resolver los problemas: basado en presion
y basado en densidad. La primera no considera la compresibilidad del fluido y se emplea para bajas
velocidades. Como se desea trabajar en un amplio rango de velocidades y poder considerar los efectos
de compresibilidad, se escoge la resolucion basada en densidad. Ademas, se fija que el problema es
axilsimétrico y estacionario.

En el modelo empleado, para comenzar, se utiliza el correspondiente a flujo turbulento de K — €,
activando a la vez la ecuacion de la energia, que es necesaria al haber seleccionado la solucién basada
en densidad. Se usan también el modelo laminar y el modelo turbulento de tensiones de Reynolds para
comparar la solucién obtenida.

Como material se escoge el aire, estableciendo la densidad correspondiente a un gas ideal.

Respecto a las condiciones de contorno, al eje se le asigna una condicién de eje (axis, en el programa)
y al cuerpo de pared (wall). Respecto al resto de lineas se toma la condicién de "presién de campo
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lejano" (pressure-far-field), la cual permite fijar la presién y el nimero de Mach de la corriente no
perturbada.

Tras todo esto y fijar las variables que se desean que se representen, se inicializa el problema y se
procede a la resolucion.

» Se comparan dos soluciones del mismo problema, con el mismo mallado pero considerando, en primer
lugar, que el flujo es incompresible y, posteriormente, compresible. Considerando que el flujo es
compresible, el coeficiente de resistencia debido a la presion es del orden de 0,188 para M, ~ 0,3.
En el otro caso, se obtienen valores en torno a 0,173966. Se comprueba, de esta forma que, para
velocidades bajas, los resultados mediante ambos métodos son aproximadamente iguales.
Comparando los campos de velocidad para los dos casos se puede observar que la solucién es practica-
mente idéntica, existiendo mayores diferencias en la base del cuerpo:

En cuanto a la distribucién del coeficiente de presiones se tienen los siguientes resultados. Se vuelve a
ver que la mayor diferencia estd presente en la base, aunque también en la transicién de la ojiva al cuerpo.

De estos datos se puede hacer la siguiente observacién: el fluido al llegar al morro de la ojiva se
comprime, la presién aumenta y se decelera. A lo largo de la ojiva, la presion cae y el flujo se acelera.
La presi6n alcanza un minimo en la zona de unién con el fuselaje y vuelve a crecer levemente hasta
mantenerse constante hasta practicamente el final del fuselaje, donde la corriente se ve obligada a
deflectarse para adaptarse a la geometria. Si se observa bien la velocidad a lo largo de la seccién
cilindrica, se ve como la zona en la que es nula o de valores muy pequefios se ensancha levemente, lo
cual se corresponde con el aumento del espesor de la capa limite.

Como se dijo anteriormente, se utiliza en adelante el modelo basado en la densidad debido a que
representa los efectos de compresibilidad que aparecen especialmente al aumentar la velocidad. Por
ultimo, si se representa la vorticidad, es posible ver como se hace especialmente intensa en la regién
de la base, zona en la que la corriente se deflecta para ocupar el volumen.
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Contours of Vorticity Magnitude (1/s) hay 05, 2014
AMSYS FLUENT 14.0 (axi, dp, dbns imp, lam)

Figura2.23 Distribucién de la vorticidad alrededor del cuerpo.

Se observa que la vorticidad es practicamente nula en casi todo el dominio fluido salvo cerca de la
superficie del cuerpo y la base, regiones en las que la viscosidad es importante. Esto explica por qué
la Teoria Potencial proporciona buenos resultados al considerar que la viscosidad es nula, ya que el
espesor de la regién es muy pequefio en comparacion con las dimensiones caracteristicas del cuerpo.
Para el estudio de la presion de base aqui se asume un modelo laminar, pero seria necesario adoptar un
modelo de flujo turbulento.
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Ojiva parabdlica

Si se aplica el procedimiento anterior al caso de la ojiva con evolucién parabdlica, se obtienen los resultados
correspondientes. Por ejemplo, la distribucion de velocidades queda como sigue:

1: Contours of Velocity Magn v

Cantours of Velacity Magnitude imis) Jun 19,2014
ANSYS FLUENT 14.0 (2, dp, dbins imp, ke)

Figura2.24 Campo de velocidades.

Respecto a la distribuciones de presiones, se tiene lo siguiente:

Contours of Static Pressure (pascal) Jun 18,2014
ANSYS FLUENT 14.0 (2, dp, dbns imp, tke)

Figura2.25 Campo de presiones.

Para obtener esta solucién se ha considerado que la corriente externa estd caracterizada por p., = 101325 Pa
yM,=0.5.

Para el valor del niimero de Mach anterior, se tiene la siguiente comparacién entre los dos métodos
estudiados hasta ahora. En la imagen se observa que el coeficiente de presiones se mantiene practicamente
en todo momento por debajo del valor estimado por la teoria potencial. La resistencia que se obtiene con
FLUENT es significativamente menor a la que predice la Teoria de Cuerpos Esbeltos. Los resultados y el
andlisis correspondiente se muestran posteriormente.
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Figura2.26 Comparacién entre solucién potencial (verde) y CFD: k-€ (azul), RANS (rojo) y laminar (negro)
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Ojiva cénica

Para este caso, se tiene la siguiente distribucion de velocidad:

1: Contours of Velodty Magn v

(AN

AT VTN R (X DX DR R D R E R KR T T D DT DD (RN DR D
bk bbb b b b b b o o o o o o b ok b b ok b
L

Contours of Yelocity Magnitude (mis) Jun 19,2014
ANSYS FLUENT 14.0 (axi, dp, dbns imp, lam)

Figura2.27 Campo de velocidades.

Respecto a la distribuciones de presiones, se tiene lo siguiente:

1: Contours of Static Pressur v

o S e e g e e e g g g o g e e g g g g g

B T e e e e Y e o

Contours of Static Pressure (nascal) Jun 19, 2014
ANSYS FLUENT 14.0 (2¥, dp, dbns imp, lam)

Figura2.28 Campo de presiones.

Se puede ver en las figuras que el gradiente al que se somete la corriente en este caso en la unién de la
ojiva y el cuerpo es superior. Ademds, la capa limite es mds ancha, lo que hace intuir que la corriente se debe

desprender antes y la perturbacién del morro es mayor sobre la corriente externa.

Se comprueba que una evolucién mds suave de la distribucion de dreas y un enlace menos brusco con la

seccion cilindrica del cuerpo resulta beneficioso.

De nuevo, se puede comparar con la solucién potencial:



30 Capitulo 2. Estudio Aerodinamico. Célculo de la resistencia

Coeficiente de presiones

05 ‘ T ‘
Potencial
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Figura2.29 Comparacién entre solucion potencial (verde) y CFD: k-¢ (azul) y laminar (negro) .
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Ojiva esférica

De nuevo siguiendo el mismo procedimiento se llega los siguientes resultados, para la velocidad, el campo
de presiones y el coeficiente de presiones a lo largo del cuerpo.

1: Contours of Static Pressur w

Contours of Static Pressure (pascal) Jun 18,2014
ANSYS FLUENT 14.0 (2w, dp, dbins imp, the)

Figura2.30 Campo de velocidades.

1: Contours of Static Pressur v

Contours of Static Pressure {pascal) Jun 19,2014
ANSYS FLUENT 14.0 (3, dp, dbns imp, rke)

Figura2.31 Campo de presiones.

Si se vuelve a realizar la comparacion con los resultados potenciales, se vuelve a comprobar la diferencia
existente.
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Figura2.32 Comparacién entre solucién potencial (verde) y CFD: k-¢ (azul) y laminar (negro) .
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Ojiva conica con punta esférica

Por tltimo, se modifica la ojiva cénica con la introduccién de una punta esférica de radio el 15 % del radio
del fuselaje y con una transicién suave con el cuerpo, lo cual se comprueba que mejora el gradiente al que se
somete al fluido.

Con esta geometria y con los valores de la corriente lejos del cuerpo que se usaron antes, se vuelve a realizar
la simulacién y se tienen las distribuciones que se observan en las siguientes iméagenes:

1: Contours of Velocity Magn

(ON DD DX
Tttt

Contours of VYelocity Magnitude {m/is) Jun 19,2014
AMSYS FLUEMT 14.0 (axi, dp, dbns imp, rke)

Figura2.33 Campo de velocidades.

1: Contours of Static Pressur w

Contours of Static Pressure {pascal) Jun 19, 2014
ANEYS FLUENT 14.0 {axi, dp, dbns imp, rke)

Figura2.34 Campo de presiones.

Tal y como se realiza en todos los casos, se representan la solucién potencial y la obtenida con el software
de CFD.
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Figura2.35 Comparacién entre solucién potencial (verde) y CFD: k-¢ (azul) y laminar (negro) .
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2.1.4 Andlisis de resultados y conclusiones

El andlisis realizado hasta ahora permite, en primer lugar, analizar la validez de cada uno de los célculos.
El empleo del software computacional desvela las careancias de la Teoria Potencial. En todos los casos, la
resistencia de presiéon queda subestimada con la Teoria de Cuerpos Esbeltos. Si se toman como valores de
referencia los que proporciona FLUENT con los modelos turbulentos, los resultados son significativamente
menores atn afiadiendo la contribucién del efecto de la viscosidad, la cual no contabiliza la solucién potencial.

Otro fallo detectado en el caso potencial reside en el problema que aparece con la ojiva esférica. Dado que
la pendiente de la distribucién de dreas cruzadas tiende a infinito en el origen, los resultados no pueden ser
tomados en cuenta. De hecho, cuanto mds se afinan los célculos al origen, la resistencia de presion se hace
mads negativa hasta tender a —oo.

Un resultado inmediato que se obtiene tanto de los valores de la Teoria Potencial como de FLUENT es el
efecto de la unién entre ojiva y cuerpo. Cuanto més brusca es la transicién, mayor es el gradiente de presiones
adverso que debe superar la corriente. Es por ello por lo que conviene tener un enlace suave, como el que
se tiene con la ojiva parabélica. De hecho, con el objetivo de comprobar este efecto, en el caso de la ojiva
conica con punta esférica se ha suavizado esta zona para los calculos de FLUENT. Esto conlleva una ojiva
algo mds larga pero que presenta una menor resistencia.

Es necesario comentar la dificultad de realizar simulaciones con modelos turbulentos. Esto se debe no
solo a la estimacion de pardmetros, sino a que el mallado debe ser muy fino en la cercania de la superficie,
requiriendo una capacidad de procesamiento considerable.

A su vez, el andlisis se ha realizado para un tnico valor del nimero de Mach, no se tiene una evolucién
dentro del rango subsénico. El coste computacional de dicho proceso ha llevado a tomar un valor medio y,
una vez se tenga escogido el disefio preliminar, realizar un estudio mds exhaustivo.

En la siguiente tabla se muestran los resultados que se han obtenido hasta ahora. Los valores integrales se
refieren al cdlculo de la resistencia aplicando la formula de la Teoria Potencial con la distribucién de Cp(x)
de FLUENT. Los datos de FLUENT son los proporcionados por el propio programa.

FLUENT INTEGRANDO
Teoria Potencial k—¢€ RANS Laminar k—¢€ RANS | Laminar
Parabdlica 99.3421 12.3657 | 12.17352 | 13.315491 | 11.0756 | 10.8572 | 7.9679
Esférica — o0 18.1581 16.03756 | 12.2429 13.0959
Cénica 86.2673 8.075 8.32743 7.95 ~0
Conica+esfera 86.2673 10.29 12.826653 | 16.2213 24.4148

Los resultados que se obtienen mediante integracién se ajustan relativamente a los proporcionados por
FLUENT, fallando en el caso de la ojiva cénica y la cénica con punta esférica. Esto se puede deber a un fallo
en la interpolacién para calcular la derivada del drea cruzada. Se decide tomar los valores dados por el propio
software al considerar que la integracién que realiza es mdas precisa al obtenerla a partir de los elementos
de la malla. Aquellos datos que aparecen en blanco se debe a que corresponden a andlisis no realizados por
su alto coste computacional. Es necesario mejorar el mallado y disponer de mds tiempo para llevar a cabo
dichas simulaciones.

Si tnicamente se considera la resistencia de presion, es dificil decidir qué ojiva es la 6ptima, ademas de
desconocer, como se comentd antes, la evolucién con el nimero de Mach. En un principio, se rechaza el
disefio esférico, por su peor comportamiento. Entre las otras tres ojivas, se decide escoger la cénica con
morro esférico y la parabdlica. Esta eleccion se debe a que, entre la conica y la cénica con punta esférica, los
resultados experimentales consultados en la bibliografia estiman un mejor comportamiento de la segunda.
Ademis, se decide usar la variante que incorpora un suavizado de la unién entre ojiva y cuerpo. Se mantiene
la ojiva parabdlica como opcidén hasta conocer mds informacion sobre la evolucién con el nimero de Mach.

Referente a la resistencia de friccion viscosa, los datos que proporciona FLUENT son los que siguen:
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k—e RANS Laminar
Parabdlica 58.5337 | 56.684614 | 6.5662259
Esférica 62.56846 4.5591859
Cobnica 54.640771 6.27782
Coénica y punta esférica | 52.5499 4.807

Es interesante también comprobar la evolucién del coeficiente de resistencia Cp, en funcién del niimero
de Mach. Para ello, se usa el c6digo de MATLAB que resuelve el problema segtn la Teoria de Cuerpos
Esbeltos. El resultado obtenido permite establecer que, seglin esta aproximacion, el coeficiente de resistencia
de la ojiva cénica con punta esférica se mantiene siempre por debajo de los valores de la ojiva parabdlica.
Como era de esperar, la resistencia tiende a infinito cuando M,, —— 1, dado que es ahi donde presenta una
singularidad la Teoria.

Evolucion del CD con el nimero de Mach
1
T T T T T

— Qjiva parabélica

08~ ——Qjiva cono-esfera [~ :

P R S
Y I R

08|
Pl ] SRS SRR
N
I

02

T R

Figura2.36 Evolucién de Cj, respecto al niimero de Mach.

Es necesario precisar de nuevo que la Teoria tiene un fallo en el origen de la ojiva esférica. Dada la
dependencia con la derivada de la superficie, el hecho de que ésta tienda a infinito supone un problema en la
implementacion. Para poder validar estos resultados, se llevan a cabo nuevas simulaciones con FLUENT
de las geometrias propuestas para distintos valores de M_, y, efectivamente, se tienen valores menores en
todo momento. En la tabla inferior se pueden ver los valores de la resistencia (en Newtons) que establece el
programa para tres valores distintos de M,,.

M, 0.2 0.5 0.8
Ojiva parabdlica 1.84017 | 12.3657 | 35.488551
Ojiva cénica con punta esférica | 0.6335 10.29 32.57

Resulta de interés, al mismo tiempo, disponer de una comparacién entre el coeficiente de resistencia
para cada ojiva, se procede a interpolar a partir de los datos de los que se disponen. Esto permite tener una
estimacion muy aproximada de la evolucién de cada Cp, con respecto al nimero de Mach.
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Figura2.37 Comparacién de la evolucion del Cp, segin FLUENT.

Para poder contrastar y validar los resultados presentados, se comparan con los obtenidos en un proyecto
fin de carrera anterior a este ([18]) en el que se construy6 un cohete y se introdujo en el tinel de viento del
laboratorio de Mecénica de Fluidos de la Escuela Superior de Ingenieros de Sevilla. Representando las curvas
del coeficiente de presiones pueden analizar las diferencias entre los resultados tedricos, computacionales y
experimentales.

Se vuelve a comprobar que la Teor{a Potencial sobreestima el coeficiente de presiones, ademds de no poder
estimar el desprendimiento de la capa limite. Por otra parte, se han probado los tres modelos de resolucién de
FLUENT comentados antes y se comprueba que se ajustan mejor a los valores obtenidos en el ensayo en
el tinel de viento. El modelo laminar mide peor la regién cercana a la base del vehiculo, ademds de que el
resultado a esperar seria un descenso en el coeficiente de presiones debido al desprendimiento para cubrir la
region de la base, algo que si miden los otros dos modelos. Respecto a los modelos de turbulencia probados,
el k — € da valores superiores a los reales en la punta de la ojiva y menores en el final. Al contrario, el otro
subestima lo que ocurre en el morro del cohete y sobreestima la zona de la base. Se toman, por tanto, los
valores de los dos como los valores de referencia a considerar en todas las simulaciones.
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Figura2.38 Comparacién resultados experimentales, teéricos y computacionales.

Se aplican las mismas ecuaciones a esta geometria para poder obtener la resistencia y poder establecer
una conclusién sobre los valores calculados en los demads casos. De esta forma, se tiene que la resistencia
estimada mediante la Teoria de Cuerpos Esbeltos es la mayor de todas. Sin embargo, la velocidad de la
corriente incidente es, en el ensayo, muy pequefia (10 m/s) como para poder extrapolar los resultados a un
rango del nimero de Mach mayor, dado que el rango de valores que se obtiene de resistencia es muy pequefio.

De cara a posteriores estudios, seria necesario probar mas modelos, mejorar la malla y elegir de forma
mads exacta los pardmetros que definen las ecuaciones. Con ello es de esperar que se obtuvieran resultados
de mayor precision frente a los obtenidos mediante ensayos. Ademds seria interesante incluir en el modelo
computacional el efecto de las paredes en el tinel de viento, de cara a saber cémo afecta a los valores que se
toman a través de los tubos de pitot.
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2.2 Régimen supersoénico

Se desarrolla ahora la Teoria de cuerpos esbeltos, tal y como se mostré en régimen subsénico pero para
nimeros de Mach superiores a la unidad. De nuevo se tiene un cuerpo esbelto, volando a dngulo de ataque
muy pequeflo, pero ahora M,, > 1. Siguiendo el mismo procedimiento que antes se llega a la ecuacién del
potencial de velocidades:

d2¢ Jd2¢ J%¢
oxz  0y? + 22
Teniendo en cuenta que la velocidad de perturbacién deriva del potencial ¢. Se introduce una nueva variable,
igual que en el caso anterior, que se define como 32 = M2 — 1.

En régimen supersoénico resulta de interés resolver el problema simétrico pues aparece una componente de
resistencia (resistencia de onda) que en vuelo subsénico no existe y cuya importancia es considerable.

La solucién a la ecuacién diferencial anterior es con manantiales supersénicos de la forma:

(1-M2) (2.54)

9 (x3.0) = Al%o-Yo20) (2.55)
V(x=x0)2 = B2y = y0)> + (2~ 20)*]
Una superposicién de manantiales también es solucion del problema. Ademas, interesa tener los manantiales
sobre el eje del cuerpo, esto es, haciendo y, = 0 y z; = 0. Por tltimo, se realiza una transformacién a
coordenadas cilindricas [x, 1, 0]. De esta forma, el potencial queda como la suma de todos los manantiales
situados sobre el eje x:

V(x—x0)> = Br?
De forma integral, la funcién potencial serd la integral desde x = O hasta el dltimo manantial cuya onda de
choque asociada pueda afectar al punto, es decir, que entra en la regién conocida como cono de Mach anterior
asociado al punto. Esto es, se integra hasta L o hasta (x — r), dependiendo de cual es la magnitud menor.

B min(Lx—pr) f(xo)
o /0 - ( (2.56)

x—x0)*—p*r?

El campo de velocidades serd, por tanto:

d d
V =ué . +v.é = a—ié}—!—a—qjé} (2.57)

Imponiendo un balance de masa en un diferencial de longitud dx, se llega a que: v, (x,r = R(x)) = (Uw +

u(x,r = R(x)))R’(x). Como u << U, se llega a que v,.(x,R(x)) = UR/(x).
Desarrollando la integral del potencial de velocidades:

- min(L.x—pr) f(xo) -
o= =

B min(L.x—Br) f(x()) 7f(x) 7 min(L.x—Pr) f(x)
_ /O dx, i /0 dx, (2.58)

(x —2xp)? (x—x)% — B?r?

La segunda integral se puede desarrollar de forma que resulta como sigue:

(to—x)/(Br))
(f52) -1
—in|n+v/n2=1] (2.59)

/min(L,xfﬁ )d 1 /min(L,xfﬁ ) d
X =
0 OV a—x)2-p22  Jo

SN
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De esta forma, y haciendo r — 0:

(])(x7r—>0):/()kﬁrf7( %) — /(%) ln‘n—l-\/ni—‘ =

¢ = x|

_ / pr ‘x x0|( x) f(x)ln(%) (2.60)

Esto permite imponer la condicién de impenetrabilidad y, asi, obtener la expresién de la intensidad del
manantial f(x):

v =, = %)r:R(X) =UR(x) = f(x)=-URXR (x)

Se puede poner en funcién del drea transversal:

S(x) =mR(x)2 = §'(x)=27R(x)R'(x) = f(x):_%y(x)

2n
Asi,
_ —lzj—;/oxdxoS”(xo)ln(x_xxo) +;]—;S’(x)ln(2—;) 2.61)
Teniendo morro estilizado, se cumple que R(0) =0y §'(0) = 0.
Con todo esto, las velocidades de perturbacién se obtienen derivando:
1= 5 = n(50) -5 5 [ s (2) e

Llamando F'(x) a la integral y desarrolldndola por partes:

/ dxyS" xo)ln(

=1(x) =S X)in(x) = F'(x)="I(x)—S8"(x)ln(x)—

/dxoS” (x0)In (x xo) S (x)In(x) =
S (x)

X

Respecto a la velocidad radial, esta ya se definié con la condicién de impenetrabilidad:

9¢

_ 77 _ /
= arLR(x) UR'(x) (2.63)

v

La resistencia de onda que presenta un cuerpo tiene una componente debida al espesor (D,,) y otra debida
a la presion en la base o resistencia de volumen (Dp):

D:/—pnxdc:/ —(p— Poo)nty dc7+/ —(pg — Pe)n do (2.64)
z Slat

Shase

Haciendo un andlisis geométrico bastante sencillo se deduce que n, = —cos(y), siendo —dccos(y) = %dx.
De esta forma, la resistencia de onda debida al espesor puede expresarse en funcién de la distribucién de
areas y el coeficiente de presiones:

L L
D, z/ —(p—po)ndo :/0 (p— poS (x)dx = fpon%/O c,(x)8"(x)dx (2.65)

Siar



2.2 Régimen supersénico 4

El coeficiente de presiones viene definido por la siguiente expresion:

c (x):—SN( x) (ﬁR( ))+ —F'(x) —R'(x)? =

p T 2x

L)+

De esta forma,

Dw=lpwUO%[—%/Ode(i;zn(BIZ(x)))/+%/desm] _

:%png,[ ;S/(Z) (ﬁRz( ))+ s (L _7/ dxS" (x)I(x )} 2.67)

Se ha tenido en cuenta que S’(0) =0y que S'I’ = (S'I)' — S"1.

De esta forma se llega a la férmula de Von-Karman-Moore:
1 L L
D, = fapon%/ de”(x)/ dxgS" (xg)In|x —xy| =

"
:_—pwUz / xS (x / xS ) (2.68)
X — .xO

Haciendo un cambio de variables, se puede expresar la derivada de la distribucion de dreas en series de
Fourier:

L T
Sis= 5(1 +cos(mw)) — S'(x ZA sen(nw), donde A, / S'(x)sen(nw)dw
0

Asi, se llega a definir la resistencia de onda en funcién de los coeficientes de la serie de Fourier:

ds’" dw as’ T
S (x)dx = = 2o g = ggde= do) nA,cos(nw) = Dw:§me£ZnA% (2.69)

Resulta 16gico, por tanto, que cuantos menos coeficientes definan §’(x), menor ser la resistencia. Bajo este
fundamento se definen dos cuerpos de minima resistencia, que son la ojiva de Von-Karman y el cuerpo de
Sears-Hack.

* El primer caso define la superficie para valores dados de longitud y superficie de base:

S(x):./oxS’(x)dx:/ﬂw<—fsen )ZA sen(n

S(w) = %[Al (- o+ @)} +§An{sen(;njll) ) sen(’gn:ll) }
S = %Al” - A= %’ Ay =0
S(@) = Ii {A‘ (r-o+ Sen(zzw))} = D,= %PMUO%S(LLZ)2 (2.70)

* El cuerpo de Sears-Hack se define por tener una superficie de base nula, ﬁjéndose como datos el

volumen y la longitud. El volumen, mediante integracién es V = L (A = ) Como S(L) =0,
entonces A, ., =0y A, = 7116;

Estos resultados son vélidos para cuerpos de revolucioén. De no ser asi, es necesario aplicar el teorema de
cantidad de movimiento al volumen de control apropiado para obtener la resistencia.
Se toma un volumen formado por tres superficies: una superficie S, una superficie lateral S;,, y el plano de
Trefftz S, situado lo suficientemente alejado del objeto, es decir, I3 >> 1.
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Aplicando los teoremas de conservacién de masa y cantidad de movimiento:

dy oy B
_pinfszooSI +/§ PWdG-F/%P(U,-nﬂy—i— E)do =0

ay dy om\2
PW<Uinfty+g)do'+ S}P(Um+g) dG—‘A}(P_Pm)dG_D

lat

—PinsryU2S) +/S

lat

Combinando las ecuaciones:

vy,

D=—
“Js,, 9x dr

G—/ (P = Pw)do — p.U, ﬂdc (2.71)
S3 S3 ox

El primer término es el flujo de cantidad de movimiento axial a través del contorno, es decir, la resistencia
de onda. El segundo elemento es la perturbacién del torbellino del ala, la resistencia inducida. El dltimo es
mucho menor que los otros dos y se cancela. En conclusidn, la resistencia de onda es:

DW:_pr

La regla de Oswatitsch-Keune explica que, lejos del cuerpo esbelto, el potencial de velocidades es el
mismo que el debido a su cuerpo de revolucién equivalente, es decir, aquel que tiene la misma distribucién
de dreas que el original. Como el radio caracteristico es mucho menor que la longitud, lejos del cuerpo no se
ven los detalles geométricos y el potencial de velocidades es:

1 L L
0.0,d0 = —_p.U2 / dxS" (x) / dxgS" (xg)1n |x — x| 2.72)
0 0

lat

min(L,x—Br) U
o(x,r >>R,) = /0 dx, G _{:;2)_ 7 siendo f(x)= —ﬁS’(x)

Si el plano de Trefftz estd lo suficientemente lejos, la resistencia queda definida por la expresion de
Von-Karman-Moore, sea o no de revolucion.

Hayes propuso que, para cada punto P(x,r,0) de una banda de espesor d0 en S,, el potencial debido al
cuerpo no es esbelto es el mismo que el debido a un cuerpo de una distribucién de dreas equivalente Sy (x,6)
y longitud (0), cuyo potencial de velocidades es ¢°.

Usando la definicién de Von-Karman-Moore para el cuerpo esbelto equivalente:

: 1 fle) 1(6)
D, = _pm/s 089fdo = “in /0 P..U2dxS},(x,0) /0 dxy Sy (x9,0)In |x — x|
Olat . .

El Teorema de Hayes se basa en que el potencial 78 integrado en la banda d6 es igual a la integral del
potencial verdadero ¢ (x,R,0). De esta forma, se consigue calcular la resistencia de onda del cuerpo original
a través del equivalente. La idea es calcular los cuerpos equivalentes para cada 8 entre 0 y 27, obtener la
resistencia de onda y promediar el resultado:

1 1(6) 1(6)
D, = fgpon%/O de}’{(x,G)/O dxy Sy (x,0)In |x — x|

Si se considera un cuerpo como una distribucién de fuentes supersénicas que origina un potencial ¢ en
un punto dado P(x,y,z), Hayes sostiene que una fuente f(x,y,z) situada en un punto (x;,y;,z;) provoca en el
punto el mismo efecto que otra situada a la misma distancia hiperbélica.

La distancia hiperbdlica se define como el lugar geométrico de los puntos que forman un hiperboloide:

(v =) = B2 (y=30)2 + (= 2)?] = K @73)

En una zona de dimensiones pequeiias respecto a la distancia a P, el hiperboloide se puede aproximar por
su plano tangente. Esto ocurre en los puntos de la superficie:

G = (x—x0) B/ (=302 + (e —20)2 + (K/B)* =0
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Sus cosenos directores son:

96 =1
dx
9G = g()’*)'o) ~ &
5 ayoﬁ( \/)(y—yo)2+(z—zo;:+(1(/ﬁ)2 R 2.74)
T = — ~ ¥ — 22
& \/(Y*)’o) +(z—20)2+(K/B)2 R donde R v 4z

Se ha considerado para realizar las simplificaciones que yo <<y, 75 << zy que K/B << y,z.

Se determinan asi la familia de planos de los cosenos directores, denominados Planos de Mach o de Hayes
y que son tangentes a los conos de Mach:

(=1D)x; + Bcos(0)y, + Bsen(0)z; = cte (2.75)

O, equivalentemente,
x—x; = B(ycos(6) + zsen(0)) (2.76)

La distribucion de 4reas del cuerpo equivalente son las proyecciones sobre el plano YZ de la interseccién
de los planos de Hayes con el cuerpo original.

Levy y Yoshikawa, en un memorandum de la NASA en 1959, desarrollaron un método numérico para
el célculo de la resistencia de onda, basandose en la Teoria Potencial Linealizada y la Teoria de Cuerpos
Esbeltos. Todo el método se fundamenta en el concepto ya expuesto por Hayes sobre la posibilidad de calcular
la resistencia a partir de cuerpos equivalentes y promediandola:

D(B) = % (;an(ﬁ,e)dO 2.77)

"l 1
siendo D(B,0) = —% ./71 /4 {S”(xl,ﬁ,e) - ZL’(xl ,[3,9)} {S”(xz,ﬁ,ﬂ) - ZL’(xz,ﬁ,G)} In|x; — x| dx dx, (2.78)

Donde S(x,3,0) es la proyeccién frontal del drea resultante de la interseccién del plano tangente al cono de
Mach y L(x,3,0) la proyeccién frontal de la sustentacion.

Se sigue, de esta forma, un procedimiento idéntico al explicado hasta ahora, considerando sustentacién nula
y teniendo en cuenta el efecto de la base del cuerpo:

S/(L)z
2

g 2 S(L
D= —E//S”(xl)S”(xz)ln Ix, —x2|dx1dx2+q{ ln( ] + 56 ) /S”(xz)ln\l—x2|dx2(]2.79)

BR(L

Se aproxima la derivada segunda discretizando el cuerpo de manera que S”(x) ~ S"(x;) V € [x;.x;, ]
En el articulo se desarrolla el método numérico para cuerpos simples de revolucidn con diversas geometrias
y configuraciones de miiltiples componentes, calculando la interferencia entre ellas. Se termina el articulo
adimensionalizando todos los cdlculos para simplificar analisis.

No se trata del Gnico ensayo que estudia la resistencia de onda. Anteriormente, en 1951, la NACA recopil6
tres articulos relacionados con ello. En estos trabajos se estudiaba el efecto de la forma del morro, la presién
de base y el flujo sobre cuerpos inclinados.

El primero de ellos presenta la Teorias de Taylor, Maccoll y la linealizada, como métodos de estudios
conocidos en el momento, pero que no son buenas herramientas de disefio, empledndose mejor la Teoria de
2¢ orden Van Dyke y la teorfa de ondas de expansion de Eggers y Savin. Con ellas se puede aplicar el andlisis
a un rango mayor y se obtienen resultados mads precisos. La importancia del disefio del morro surge de la
competencia de intereses entre Aerodindmica y los sistemas de control, ya que, mientras la misma busca
reducir resistencia (el morro supone del 10-80 % de la resistencia total), el control busca disponer de un mayor
volumen para instrumentacion. Tener una punta esférica penaliza en exceso por provocar el desprendimiento
de la corriente, pero tampoco una punta cénica es deseable. Se concluye del estudio que la mejor opcién
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es insertar una punta esférica en el extremo del cono, observandose experimentalmente una reduccién a
cualquier nimero de Mach. Ademas de reducirse la resistencia, el efecto de transmisién térmica es menor.
El radio de la esfera depende del nimero de Mach siendo menor al subir este. Otras opciones propuestas
incluyen usar una punta cénica separada de la esférica, un cono ranurado o un elemento cénico formado por
elementos triangulares. Otro pardmetro que afecta considerablemente es la rugosidad de la superficie.

El ensayo sobre la presioén de base muestra que no existe ninguna teorfa satisfactoria que permite calcular
dicho valor. Consiste en un problema compleja dependiente de multitud de variables y cada uno de ellos afecta
de tres maneras: modificando el flujo exterior, cambiando el espesor de la capa limite y variando la velocidad
y la presién dentro de la capa limite. Esto hace que el problema sea practicamente intratable de forma tedrica.
La variable mds importante es la forma del cuerpo. Se obtiene que se puede estimar la resistencia de base de
perfiles y cuerpos de revolucién con precisién razonable, usando correlaciones experimentales y métodos
de calculo. Para minimizar la resistencia de base se usan cuerpos de morro no puntiagudo y cola finita.
Asimismo, la inyeccion de fluido en la base también reduce dicha componente de la resistencia.

El método numérico que emplean se basa en calcular la presion y la velocidad de perturbacion en la zona
posterior del cuerpo y usar correlaciones experimentales para tener la presion de base. Es una forma andloga
a los ajustes que se usan en los tineles de viento por el efecto de las paredes.

El dltimo de los articulos recoge un andlisis de vuelo de cuerpos de revolucién a dngulos de ataque no
nulos, repasando los métodos existentes y sus aplicaciones. No se tiene en cuenta para el presente trabajo,
pues el cohete desarrollard un vuelo a o0 = 0°.

También Robert T. Jones estudia la Teoria de la resistencia que presenta el conjunto cuerpo y ala a ve-
locidades supersénicas. Usando como referencia la teoria de Whitcomb y Hayes, usa la distribucién de
manantiales y sumideros supersénicos para realizar los cdlculos. Ademads, usa los coeficientes de la serie de
Fourier para definir la derivada de la superficie y la resistencia. El método es practicamente igual al analizado
anteriormente y, ademds, queda contrastado con datos experimentales. El método usado fija el limite de
aplicacién por los efectos del transénico en M ~ 1.08 y desarrolla la idea de minimizar la resistencia de las
configuraciones del fuselaje y alas, haciendo que la distribucion de 4rea equivalente sea la del cuerpo de
Sears-Hack.

Anteriormente a estos estudios, Whitcomb llevé a cabo un estudio del aumento de la resistencia cerca del
transénico, lo cual ocurre principalmente por las ondas de choque. El autor analiza distintos casos mediante
experimentacion y andlisis tedricos basados en la Teoria Linealizada y las reglas de similaridad transénicas.
Se emplea de nuevo el concepto de cuerpo de revolucién equivalente y se obtiene que, en primer orden, el
resultado tedrico del cuerpo equivalente coincide con el experimental. La precision del método disminuye
al aumentar el espesor, el alargamiento o el estrechamiento, con mayor influencia a medida que crece el
nimero de Mach. Distribuciones de areas que evolucionan de forma mas suave disminuyen el aumento de
la resistencia, siendo también menor con alas en flecha. Se concluye que el aumento de la resistencia es
comparable al del cuerpo equivalente, que la resistencia depende de la distribucién de 4reas normales a la
corriente y que se reduce con indentaciones en el fuselaje.

El desarrollo computacional del método anterior permite obtener, por tanto, la resistencia de onda del cohete.
De esta forma, se puede aplicar este procedimiento mediante MATLAB y, posteriormente, FLUENT a

las geometrias definidas previamente. Se estudian dnicamente aquellas configuraciones de ojivas que se
consideraron como opciones posibles.
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Andlisis mediante la Teoria de Cuerpos esbeltos

La implementacién de un cédigo que resuelva las ecuaciones desarrolladas anteriormente permite calcular
de forma numérica la resistencia de onda de un cuerpo ante una corriente supersonica incidente.

Se van a analizar las dos ojivas consideradas en el disefio preliminar: la parabdlica y la cénica con punta
esférica; y se hace desde dos puntos de vista, el comportamiento ante un nimero de Mach de vuelo dado
(M., = 1.5) y la evolucidn del coeficiente de resistencia con el Mach de vuelo. El primer célculo sirve para
establecer una comparacion entre los resultados obtenidos mediante el cédigo de la aplicacién de la Teoria
de Cuerpos Esbeltos con los que proporciona FLUENT y, el segundo, para poder conocer la evolucién frente
aM,.

Ante cualquier geometria se observa que, si bien la resistencia aumenta considerablemente con M., el
coeficiente de resistencia se mantiene practicamente constante. Para verificar esto, se ha probado en un rango
de Mach amplio, que va desde M,, = 1.01 hasta M_, = 10, aunque abarque valores innecesarios de cara al
vuelo del vehiculo.

Al estudiar la ojiva parabdlica se tiene que el coeficiente de resistencia se mantiene en torno a 0.1 para
todo el rango estudiado. La representacién grafica es frente a § = /M2 — 1

0.15

0 e e ..................... AT ..... -

Drf

0051 oo T SO S RO SRRSO OOY S -

Figura2.39 Evolucion del C;, frente a B para la ojiva parabdlica.

Tal y como se comentaba antes, se mantiene constante, mientras que la resistencia (mostrada en la imagen
inferior) aumenta:



46 Capitulo 2. Estudio Aerodinamico. Célculo de la resistencia

10
3x

Figura2.40 Evolucién de la resistencia frente a 3 para la ojiva parabdlica.

Por otro lado, al efectuar el andlisis de la ojiva conica con morro esférico se comprueba que las ecuaciones
no estin correctamente adaptadas a este caso. Es decir, el hecho de que la pendiente del 4rea transversal
S§’(x) no se anule en el origen provoca un fallo importante en la teorfa. Al tratarse de una esfera, la pendiente
tiende a infinito en el origen, haciendo que las ecuaciones den un resultado no aceptable, dando valores de
resistencia unas cinco veces superiores al de la ojiva parabdlica para el mismo Mach de vuelo. En el caso de
la ojiva parabdlica, este error era mitigado por el pequeiio valor de la derivada de S(x).

Para poder realizar un andlisis con la Teoria de Cuerpos Esbeltos, se decide estudiar la geometria cénica y,
posteriormente, de acuerdo a los resultados, poder desarrollar las conclusiones correspondientes.

De esta forma, tomando como referencia la ojiva cénica, se tiene un coeficiente de resistencia, también
constante frente a 3, y de un valor muy similar al de la ojiva parabdlica.
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Figura2.41 Evolucién del Cj, frente a 8 para la ojiva cénica.
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Y, a su vez, la resistencia es creciente en todo momento.

10
3 X

Figura2.42 Evolucién de la resistencia frente a 8 para la ojiva conica.
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Analisis mediante Software Computacional

Para el andlisis de los dos fuselajes citados con anterioridad se emplean las mismas geometrias y mallas que
en el régimen subsénico. Se sigue realizando un célculo con el modelo de turbulencia k — €, que demostrd
ser valido para M, < 1, peor en vez de emplear el modelo RANS y laminar, se aboga por el modelo sin
viscosidad, considerando que, para valores del niimero de Reynolds tan elevados, el efecto de la viscosidad
puede despreciarse.

Ademas de realizar las simulaciones con las ojivas parabdlica y cénica con punta esférica, se hace una
tercera con la cénica para ver las diferencias entre incluir o no el morro curvo.

En primer lugar, se analiza la ojiva parabdlica. Si se observa el campo de presiones en el entorno del objeto,
se pueden distinguir las ondas de choque y expansion que hacen que la corriente se adapte a la geometria
del vehiculo. En la punta de la ojiva se pueden ver las ondas de choque (y el correspondiente aumento de
presion), seguidas de dos trenes de ondas de expansion: el primero en la unién con el cuerpo principal, para
volver a reorientar el flujo, y, el segundo, al final del objeto, de forma que la corriente se deflecta para ocupar
la base.

3: Contours of Pressure Coer v

Contours of Pressure Coefficient Jun 22,2014
AMSYS FLUENT 14.0 {axi, dp, dbns imp, rke)

Figura2.43 Campo de presiones en torno al cohete.

También se pueden extraer estas conclusiones a partir de la representacién del coeficiente de presiones a lo
largo del cuerpo.

-1.00e-01

-2.00e-01
0.z 0.4 0.6 0.a 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
Fasitian {rm

Figura2.44 Evolucidn del coeficiente de presiones para ojiva parabdlica.



2.2 Régimen supersonico 49

En la imagen superior se puede ver el aumento brusco en el origen del cuerpo, consecuencia de las
ondas de choque. En la zona de unién entre la ojiva y el cuerpo, el coeficiente de presiones presenta un
minimo, recuperandose durante la zona recta, en la que se mantiene constante. Finalmente, experimenta
un descenso en la zona final fruto de las ondas de expansién que hacen que la corriente se deflecte hacia la base.

En cuanto a las geometrias cénica con morro esférico y sin el, se obtienen las siguientes distribuciones de
coeficiente de presiones:

-2.00e-01
12.4 126 128 13 13.2 13.4 138 13.8 14 14.2 14.4

Fosition {m}

Figura2.45 Evolucién del coeficiente de presiones para ojiva cénica con morro esférico.

Pressure
Coefficient 0.00e+00
-5.00e-02
-1.00e-01
-1.50e-01
-2.00e-01
10 102 104 106 10.8 11 1.2 114 116 118 12

Position (m)

Figura2.46 Evolucién del coeficiente de presiones para ojiva conica.

Comparando los dos resultados se puede concluir lo siguiente: si bien con la ojiva con punta esférica se
tiene un aumento muy brusco en el morro y que es mayor al experimentado en el otro caso, se trata de algo
muy puntual y el coeficiente de presiones se mantiene en un valor constante algo menor al de la otra ojiva.



50 Capitulo 2. Estudio Aerodinamico. Célculo de la resistencia

Ademds, la expansion que experimenta el flujo en la transicién con el cuerpo principal es menos acusada
gracias a la unién tangencial que se incluye en la geometria.

Aunque a priori se puede pensar que la resistencia que muestra un cuerpo con punta roma es mayor que
la del mismo cuerpo con morro puntiagudo, se mejoran los resultados con la punta esférica. Una posible
explicacion a este hecho es que las ondas de choque que se dan en la zona de la punta debidas a la esfera son
tales que el nimero de Mach a lo largo del cuerpo es menor y, con ello, la resistencia de onda. De hecho, si
se representa el nimero de Mach para las dos geometrias de acuerdo a los resultados proporcionados por
FLUENT, se observa que se mantienen en todo momento por debajo. Ademads, el flujo sobre el cuerpo es
supersonico s6lo en ciertas regiones, mientras que con la ojiva cénica es totalmente supersénico.

18 T T T T T T

QOjiva cénica
—Qjiva cénica con punta esférica ||

06 : B B =
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Figura2.47 Evolucién del coeficiente de presiones para ojiva conica.
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Andlisis de resultados y conclusiones

Los estudios realizados a las distintas ojivas propuestas y mediante los dos métodos analizados. En la tabla
que se adjunta a continuacién se pueden contemplar los distintos valores de resistencia y coeficiente de
resistencia para M, = 1.5 segtin cada instrumento de andlisis.

Qjiva parabdlica Qjiva conica con punta esférica QOjiva conica
Teoria k—e u=0 | Teoria | k—¢ u=0 Teoria u=0
D[N] | 631.6544 | 1183.1221 | 1177.97 | 9564.9 | 892.61 879.034 633.58 | 1259.0358

Cp 0.1042 0.1950 0.1941 1.57 | 0.1471 0.1449 0.1045 0.2075
0.1702 0.1587 0.2088 | 0.1702 | 0.1377 0.1370 0.1702 0.1399

CD base

Al contrario a lo que ocurria en el régimen subsénico, ahora los resultados proporcionados por la Teoria
Potencial se encuentran por debajo de los que devuelve el software computacional. De hecho, esta observacion
estd validada por el articulo mencionado anteriormente y publicado por la NACA ([24]), en el que se justifica
mediante experimentacion que los datos de resistencia para una ojiva en régimen subsénico se subestiman
mediante la Teoria Potencial.
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Figura2.48 Diferencias de distintos métodos frente a los ensayos.

Las diferencias entre los métodos usados en el presente trabajo superan con creces las que se muestran en
la imagen, en la cual se representan los errores cometidos en funcién del Mach de vuelo, las caracteristicas
geométricas de la ojiva y el método de resolucién empleado. Los resultados potenciales son del orden del
50-55% de los que proporciona FLUENT. El parametro de similaridad hipersénica es, en este caso, en
torno a 0.75, lo que explicaria unos errores de alrededor del 20 %. Seria necesario, por tanto, comprobar
experimentalmente estas diferencias para poder validar los resultados, lo cual conlleva un problema afiadido
al tratarse de ensayos supersonicos.

Respecto a la resistencia de base, si bien esta no es de aplicacién pues la presion en esta zona queda deter-
minada por los gases de salida del motor, ésta es constante segin la teoria debido a que se calcula a partir de
curvas experimentales que no consideran el efecto de la geometrfa. Sin embargo, los valores que proporciona
FLUENT con el modelo de turbulencia se parecen bastante a los que se tienen teéricamente. No se consi-
deran los resultados dados por el modelo no viscoso pues resulta mas preciso considerar que existe viscosidad.

Como se comenté con anterioridad, la aplicacién de la Teoria de Cuerpos Esbeltos a la geometria cénica
con punta esférica no da una solucién admisible por los motivos ya explicados. El coeficiente de resistencia
para la ojiva cénica es del mismo orden que para la parabdlica. Sin embargo, comparando los coeficientes
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que proporciona el programa de CFD, la ventaja de usar una punta esférica y suavizar la unién con el cuerpo
mejora significativamente el comportamiento frente a la corriente incidente. Exactamente, el Cp, de la ojiva
conica con punta esférica es un 70 % del de la cénica.

En principio, de acuerdo a los resultados obtenidos para M,, = 1.5, seria mejor considerar el uso de la ojiva
cénica con punta esférica, dada la reduccién del 25 % respecto a la parabélica segtin los valores del coeficiente
de resistencia de los modelos k — € y con viscosidad nula de FLUENT. El descenso de la resistencia del cono a
la misma geometria pero con la otra tipologia de punta, como se ha precisado, es de un 30 %. Desde un punto de
vista conservador, se fija la diferencia en un 25 % para aproximar los resultados tedricos de uno a partir del otro.

Como se ha comprobado que el Cp, permanece constante ante M, y se espera no volar a valores de Mach
tales que deje de ser valido este resultado, se toma un coeficiente de resistencia para todo el régimen supersé-
nico. Dado que queda constatado que los resultados teéricos son menores a los reales y los dos modelos de
CFD predicen, aproximadamente, la misma solucién, se toma una media entre los modelos.

Parabdlica | Cénica con punta esférica
Cp | 0.19455 0.1460

Cabe decir, a su vez, que el resultado de obtener Cy, constante para un amplio rango de nimeros de Mach
de vuelo esta experimentalmente probado, tal y como se puede ver en la imagen inferior del articulo de
Robert T. Jones ([13]). En el articulo citado, se estudian distintos cuerpos esbeltos con alas y se comprueba
que, si bien el coeficiente de resistencia sube en torno a M=1, posteriormente se establece constante.

A
)

Figura2.49 Diferencias entre resultados experimentales y teéricos.

Zero-lift drag coefficient rise, ACDO
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2.3 Calculo del centro de presiones. Estudio de la estabilidad

Uno de los requisitos fundamentales del disefio de un vehiculo tal y como es el cohete es asegurar su estabili-
dad durante toda la misién de vuelo.

El centro de presiones de un cuerpo sumergido en un fluido es el punto respecto al cual el sumatorio de
fuerzas de presion provocan momento nulo. La expresion analitica que permite obtener su situacién es tal
que:

_ Jxp(x)dx

P Tl

La determinacion es complicada por la distribucién de presiones que se tiene, por lo que requiere el
conocimiento exacto de las presiones en torno al objeto.
La integral anterior puede obtenerse mediante métodos numéricos usando la regla de los trapecios o con
programas informadticos, como FLUENT.

(2.80)

La importancia del centro de presiones reside en que se debe encontrar en todo momento por detrds del
centro de gravedad para cumplir con la estabilidad, esto es, para poder recuperarse ante perturbaciones que
hagan que el eje se desvie respecto a la direccion vertical.

La implementacién de la definicion del centro de presiones permite calcular dicho punto para las geometrias
consideradas. En un primer anélisis para M, = 0.5, se pueden obtener los centros de presiones respecto del
morro para los campos de presiones calculados segtin los distintos métodos.

Potencial k—e RANS Laminar
Qjiva parabélica 0.0790m | 1.9518 m | 1.8942m | 1.8693 m
QOjiva conica con punta esférica | 0.1364 m | 1.7508 m 1.8759 m

Se puede observar que la estimacién del centro de presiones por parte de la Teoria de Cuerpos Esbeltos se
diferencia significativamente del que proporciona el software CFD. Este hecho era de esperar dado que las
distribuciones de los coeficientes de presiones de ambas soluciones son distintos, siendo mds realista el Cp(x)
devuelto por FLUENT. Se considera, por tanto, que el centro de presiones estard mas cerca de los valores
computacionales.

Para verificar esto, se procede a realizar los mismos célculos pero con el cuerpo analizado por Andrés Pajares

([18D).

k—e€
0.9537

RANS
1.0634

Laminar
0.8783

Teoria Potencial
0.0568

Experimental
0.6758

Centro de presiones [m]

Respecto a los valores experimentales, se vuelve a ver que los resultados tedricos se alejan significativa-
mente de los reales, como también hay diferencias entre las distribuciones del coeficiente de presiones. Los
datos proporcionados por el software computacional se encuentran mas alejados que los del ensayo, pero
la precisién es mayor que mediante la Teoria de Cuerpos Esbeltos, lo cual también se explica con la mayor
similitud en el Cp(x).

Mediante los cdlculos de FLUENT, el centro de presiones se encuentra sobreestimado en un 30.87 %, 43.06 %
0 22.5% segtn se use un modelo de turbulencia k — €, RANS o laminar, respectivamente.

El centro de presiones, al igual que el coeficiente de presiones, cambia segin la velocidad de la corriente
incidente. Evaluar este cambio resulta crucial de cara a garantizar la estabilidad en el vuelo. Exactamente,
interesa para valores de M_, muy pequefios, correspondientes al inicio de la misién. Para M,, = 0.2 (menor
valor para el que se ha realizado una simulacion, FLUENT sitda el centro de presiones del cuerpo con ojiva
parabdlica a 1.9364 m del moro y, en el caso de la ojiva conica con punta esférica, a 1.8037 m. De acuerdo a
las diferencias que se muestran respecto a los datos del ensayo, se le aplica una correccién del 40 % (valor
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conservador dentro de las tres diferencias que se aprecian), con lo que el centro de presiones estarfaa 1.1619
y 1.08222 metros respecto de la punta, respectivamente. Son con estos valores con los que se va a disefiar las
aletas.

Esta condicion debe verificarse al comenzar el vuelo, que es el momento en el que el centro de gravedad

estd mds atrasado debido a la masa de combustible. A medida que el combustible se agota, el cohete, por
tanto, se vuelve mads estable.
Es aqui donde intervienen las aletas, las cuales dotan de estabilidad al vehiculo, contribuyendo muy poco
a la resistencia por su pequefio espesor. Con ellas se consigue retrasar el centro de presiones lo que sea
suficiente. Se dispone de una gran variedad de aletas con distintas geometrias, entre las cuales se probardn
las trapezoidales, pues permiten retrasar el centro de presiones (por la flecha) a la vez que tienen un drea
mayor que otras como las triangulares.
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2.4 Conclusiones. Disefio preliminar del cuerpo.

Se ha realizado hasta ahora un andlisis aerodindmico del cuerpo del cohete, compuesto por la ojiva y el
fuselaje. La eleccion de la ojiva es crucial para optimizar la misién presentando una menor resistencia a la
corriente.

Por ello se han evaluado distintas geometrias mediante métodos tedricos y computacionales, pudiéndose ver
las carencias y ventajas de cada uno de ellos y su validez al contrastar los resultados con los procedentes de
ensayos en un tinel de viento.

Del estudio en régimen subsdnico se pudo comprobar el efecto de la longitud de la ojiva y el radio del
fuselaje:

* Un aumento del radio provoca una mayor resistencia.
* Una ojiva mds larga mejora el comportamiento en el vuelo, siendo la resistencia menor.

Dadas estas conclusiones y los valores de resistencias para cada disefio de ojiva, se llegé a un compromiso
entre alargar la ojiva y no reducir significativamente el volumen interno del cuerpo. Con ello se pudieron
rechazar todas las geometrias menos dos: la parabdlica y la cénica con punta esférica. La eleccién de esta
ultima se fundamenta en una serie de articulos que aparecen en la bibliografia y que justifican experimental-
mente el efecto de tener una punta roma.

A continuacion se procedi6 a ver cudl era el comportamiento en régimen supersonico, pudiendo estimar las
resistencias con los distintos procedimientos y decidir qué ojiva emplear para el vehiculo. Al mismo tiempo,
se pudo justificar por qué es conveniente el uso de punta roma para vuelo supersénico.

Debido a que en los dos regimenes de vuelo la resistencia de la ojiva conica con punta esférica es mejor,
se decide apostar por esta. La diferencia se hace mds importante para M., > 1y, ante la posibilidad de que se
produzca vuelo a velocidades supersénicas, se apuesta con mds motivo por esta ojiva.

En todo momento quedan patentes los grandes fallos de los métodos tedricos de cuerpos esbeltos que,
si bien permiten tener una idea para comparar disefios (salvo ciertos casos como con la ojiva esférica), los
valores proporcionados se distancian enormemente de los que se obtienen con un software de CFD, cuyos
resultados quedan mejor validados al compararlos con los ensayos.

Figura2.50 Disefio preliminar.
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Por tltimo, como se coment6 antes, se lleva a cabo un andlisis de la capa limite para el disefio escogido,
bajo la suposicion de capa limite laminar e incompresible. A través de la implementacién del Método de
Lineas, se obtienen los resultados que se observan en la imagen mostrada a continuacién. En ella se observa
claramente cémo la capa limite aumenta su espesor a medida que se avanza en el cuerpo. Tal y como era
de esperar, el desprendimiento se produce debido al gradiente adverso que se mostraba en el coeficiente de
presiones, en el entorno de la unién entre ojiva y fuselaje. Ademads ya se veia como tanto en las simulaciones
como en los datos experimentales, el C p» permanece constante a partir de esa zona.

Para las primeras curvas se observa que el flujo permanece adherido, pero ya para x = 0.394 (curva en

cian) la corriente parece haberse desprendido, algo que resulta mds que evidente si se analiza el perfil en la
siguiente estacién que se muestra.

§0

¥=0.0001
¥=0.091 |
—— x=0.1415
: : ¥=0.192
40 : ‘ ——x=0.2425 |
¥=0.203
¥=0394 [
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Figura2.51 Perfiles de velocidades en la capa limite para varios valores de x/L.



Estudio Propulsivo

Una vez se tiene definida la geometria del vehiculo, es necesario disefiar el sistema de propulsién que permita
cumplir con la misién deseada.

Un motor cohete es un motor de combustion interna que no toma del exterior los gases que debe acelerar
para generar el empuje, sino que tiene todo lo necesario en su interior. Se trata de sistemas auténomos, que
no dependen del medio que les rodea.

En funcién de cémo se genera el empuje, se distinguen distintas tipologias de propulsién por motor cohete:

* Motores cohete quimicos. Aprovechan la reaccién quimica de distintos compuestos de forma que se
generan gases a alta temperatura que son acelerados en una tobera. A la mezcla de compuestos qui-
micos se la conoce como propelente y este tipo de motores se clasifican segtn el estado fisico del mismo:

Propelente liquido. El vehiculo consta de unos tanques desde los que se alimenta a la cdmara
de combustioén. Cuenta con las ventajas de poder controlar el empuje y apagar el proceso. Sin
embargo, el sistema de alimentacion es complejo, asi como el de control. EI mantenimiento de
estos motores es dificil.

Propelente sélido. Se usa un grano (forma que adquiere la mezcla) cuya combustién proporciona
el empuje. Al contrario que anteriormente, no hace falta un sistema de alimentacién, ni tampoco
elementos como vdlvulas o controladores. Ademads, el almacenamiento es mds sencillo y el coste
suele ser menor. Como desventajas, es dificil controlar el empuje y no se pueden apagar tras
iniciar la combustién.

Propelente gaseoso. Se usan gases almacenados a presién cuya combustién proporciona la energia
que se requiere. El proceso de combustion se puede regular, pero el almacenamiento es dificil y
se requiere un sistema de refrigeracion.

Propelente hibrido. Consisten en una combinacién de liquido y sélido.

* Motores cohete nucleares. Utilizan la energia procedente de la descomposicién radiactiva de un ma-
terial tipo plutonio en un reactor. Son motores que, al contrario que los anteriores, tienen una larga
duracién. Ademas, no dependen de fuentes externas y se les puede conectar sistemas como el de
generacion eléctrica. Cuenta con las desventajas de dar bajos niveles de empuje y conllevar problemas
medioambientales, politicos y de disponibilidad.

» Motores cohete eléctricos. Se trata de sistemas de propulsion que aceleran las particulas mediante un
campo eléctrico. Duran més tiempo, pero el empuje es menor y hace falta un generador eléctrico.

» Motores cohete alternativos. En la actualidad hay nuevas lineas de investigacién como es la propulsion
por plasma.

Los motores cohete pueden tener distintas finalidades. En este caso se va a emplear como sistema propulsivo
de un vehiculo atmosférico, pero también se puede usar en propulsién espacial o de misiles.

57
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De entre todos los existentes, se decide escoger un motor de cohete de propelente quimico sélido. Se
rechaza la propulsién nuclear por razones obvias de cuestiones de seguridad, financieras, politicas y me-
dioambientales, asi como por no cumplir con los requerimientos de empuje. Es un sistema mds indicado
para vehiculos ya en el exterior de la atmdsfera para maniobras orbitales y cuando no sea suficiente con
otros sistemas. Respecto a la propulsion eléctrica, los bajos niveles de empuje, igual que en el caso anterior,
hace que se rechace, ademds de resultar un sistema en un estado mas experimental, igual que pasa con los
motores alternativos. Dentro de los motores cohete quimicos, los de propelente sélido destacan por su mayor
simplicidad, la disponibilidad, el coste y el empuje que pueden llegar a proporcionar.

Para el proceso de disefio, es preciso evaluar una serie de requerimientos como es la propia mision de
vuelo, la forma de unién a otros elementos y sistemas, los riesgos, el método de fabricacién y el coste. De
acuerdo con esto, se evalda y se escoge el combustible en primer lugar, para pasar a un disefio conceptual
posteriormente. Con la utilizacién de un soporte analitico y experimental se analiza el predisefio y se decide
si se procede, ante lo cual se comienza a desarrollar los planos y estudios que se exijan. Asi es como se llega,
finalmente, a un disefio preliminar.

3.1 Introduccion a los propelentes sélidos

Tal y como se comenté anteriormente, un motor cohete de propelente sélido lleva almacenado en la cdmara
de combustidén el grano de propelente, esto es, una pieza constituida por los compuestos quimicos cuya
combustién proporciona la energia necesaria paraque, al acelerarse los gases en la tobera, se genere el empuje.
Tipicamente, el motor estd formado por:

* Grano de propelente.

* Ignitor.

¢ Carcasa.

¢ Cavidad interna.

¢ Aislante.

* Tobera.

* Alineante (en inglés, "liner").

 Estructuras de unién y soporte
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3.2

3.2.1

Fundamentos tedricos del analisis del motor

Definiciones fundamentales

* Impulso. En Mecdnica Clésica, se define como la variacién del momento. Lo que interesa ahora son

dos magnitudes que caracterizan la actuacién de un motor.
La primera es el Impulso total, definido como la integral del empuje (E) en el periodo de operacién:

it
It:/ Edi (3.1)
0

El otro pardmetro es el Impulso Especifico, que es el Impulso Total dividido por unidad de peso de
propelente. Se mide en segundos [s]:

JE dt
= hE (3.2)
8 Jordt
Velocidad efectiva de salida: es la velocidad equivalente de salida de la tobera:
F
m

Relacién masica: medida de la cantidad de propelente gastado durante la misién respecto al peso inicial.
Oscila tipicamente entre un 10 % y un 60 %:

my
MR = — 34
Mo
Relacionada con esta caracteristica estd la fraccién de propelente, que indica qué porcentaje de prope-
lente 1til (que se gasta) lleva un vehiculo respecto al peso total inicial:

mp _ Mo My

£ = (3.5)

my my

Relaciones Impulso-Peso y Empuje-Peso: son medidas de la eficiencia y de la aceleraciéon que propor-
ciona el motor:

I 8

e S S 3.6

Empuje. Es la fuerza propulsiva, la reaccién que experimenta el vehiculo ante la salida de masa a alta
velocidad. Es la resultante de las fuerzas de presidn y friccién que se ejerce sobre las paredes del motor.
Si se llama ¥; a la superficie interna y 7/ al tensor de esfuerzos viscosos, el empuje es:

E= —/ (p—po)ﬁdc+/ tido = —E@, (3.7)
X X

= E:/): (p—po)nxdc—/Z vn.do (3.8)
Para obtener el empuje se aplican las ecuaciones de continuidad de masa y cantidad de movimiento
al dominio interno del motor. Se postulan las hipétesis de que el sistema de referencia estd ligado al
motor; el movimiento es cuasiestacionario (St << 1); las fuerzas mdsicas son despreciables (Fr >> 1);
los efectos viscosos y de conduccion de calor estdn restringidos a la capa limite; atmdsfera en calma;
no hay aporte externo de calor o trabajo; distribucion uniforme en el drea de salida; y que el aire es un
gas calorificamente perfecto.
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Ec. conservacion de masa : / pvido =0 = m=pvA=pvA, (3.9)
Jz;
Ec. cantidad de movimiento : / pv(vi)do = — /pﬁ"dcr—i— / Tn'do
Jz; Jx Jz
— = —psAs+/ —pn;dc—l—/ (T’r?’) do
JE; X X

vy = —(py — o)A, + ./Z.A(p — po)n,do — / (r’ﬁ)xda (3.10)

i

Donde se ha considerado que 7 es la normal interior y n’ es la normal exterior, cumpliéndose que

n=-n'.

Combinando las ecuaciones se llega a que el empuje queda definido por la siguiente expresion:

E:mvs—"_(ps_p())As (3.11)

* Velocidad de salida. Existen dos medidas de la velocidad a la salida distintas a la real pero que permiten
evaluar mejor otros pardmetros:

— Velocidad efectiva: ¢ = v, + (p; — pg)A, /.

— Velocidad caracteristica: ¢ = p;, A, /r, donde A, es el drea de garganta.

» Potencia. Hay diferentes formas de evaluar la potencia de un motor cohete, segin lo que se desee
analizar:

Potencia del flujo: P;,, = Tin? = IWgl2 = JFgl = 1Fv

A

Potencia especifica: P, = P;,, /my

Potencia quimica: P,

quim = MOpJ, donde Qg es el calor de reaccién y J un factor de correccion.

uim

Potencia disponible: Fy;y,, = NcomF

Potencia transmitida al vehiculo: P, = Eu

* Medidas de eficiencia. De nuevo, al igual que ocurre con la potencia, hay distintas manera de medir la
eficiencia del motor:

— Qreal
Qideal

— Eficiencia interna, definida como la efectividad en la transformacién de energia interna en cinética:
Nine = (1/2mvz)/(ncombpquim)

— Eficiencia propulsiva, que es cudnta energia cinética es util para propulsar: 17, =

— Eficiencia de combustion. Es la eficiencia para generar energia: 1.,

2u/c
1+(u/c)?

3.2.2 Tobera. Teoria de Gases. Optimizacion

Se analiza a continuacién cémo evoluciona el gas al circular por la tobera situada tras la cimara de combustion,
de cara a conocer el empuje (conociendo la velocidad y presion de salida) y poder optimizar la geometria.
Para comenzar, se plantean las siguientes hipétesis:

* Propelente homogéneo.

* Medio gaseoso.

» No hay transferencia de calor. Esta hipdtesis es aceptable, pues las pérdidas suponen menos de un 1 %.
* Flujo estacionario y constante, lo cual es cierto si el propelente es homogéneo y uniforme.

* Velocidad, presion, temperatura y densidad constantes en cada seccion.

* Equilibrio quimico entre los gases.
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» Capa limite de espesor despreciable. Realmente hay una zona cerca de la pared donde la turbulencia
estd inhibida y que origina el esfuerzo de pared 7,,.

¢ Movimiento turbulento.

Se define ademds un pardmetro geométrico importante en el andlisis que hay que hacer, que es el radio
hidréulico: r,(s) = A(s)/ perimetro(s)

Los esfuerzos de friccion que aparecen se evaldan en funcién del factor de friccién, el cual viene dado por el
Abaco de Moody. Dicho factor (1) es funcién del nimero de Reynolds y de la rugosidad relativa (€). A alto
Re, la dependencia es tinicamente con la rugosidad. Existen dos relaciones que permiten obtener A:

1 K/D 251
Ec.de Colebrook —White: — = —2lo — + (3.12)
NG g“’( 3.7 Re\/I>
1 K/D 5.1286
Ec.de Barr: — = -2] — = 3.13
CAaeraT o810 A7 ) G-13)

El procedimiento a seguir a continuacién consiste en aplicar balances de masa, cantidad de movimiento y
energia para poder conocer la evolucion del gas a través de la tobera. De esta forma, tomando una seccién
direrencial, se tienen los siguientes resultados:

¢ Balance de masa:

va} e vaL + %(va)} ds (3.14)

e Balance de cantidad de movimiento:

dA
ks 2 — ; 2
P ds+pv AL—l—pAL —pA] +7,(s) perim(s)ds + pv ALers (3.15)

s+ds

Dividiendo por ds y desarrollando los términos en (s + ds) por series de Taylor, se concluye que:

Jdv _ dp T,(5) dp Apv?

PV s T T as ry($) T os 8r,,(s) (3-16)
Si el conducto es circular, entonces 7, (s) = 2D, (s) y, si Re >> Re,,, A = A(€) = cte.
* Balance energético:
G(e+ﬁ> +G<B) — (0,40 )ds:G(e+ﬁ> +G(£) 3.17)
2 /s p/s P 2/ s+ds P/ s+ds

Introduciendo la entalpfa de remanso (hy = i+ % = CPT(S) + %) y desarollando los términos en
(s+ds) por Taylor, se obtiene que:
——ds=——+d 3.18
s ¢ “ (3.18)
Donde se ha tenido en cuenta que Q es el calor total intercambiado, que incluye el calor liberado por
unidad de tiempo y por unidad de longitud, Q; y el calor recibido por unidad de tiempo y por unidad

de longitud, Q .

En resumen, el problema consiste en el siguiente sistema de ecuaciones (considerando conducto circular):

G =p(s)v(s)A(s) (3.19)
dv_ _Idp_,pv?
o =2l (3.20)
2
&7+ " = y(0) + 0() G2

Con los balances de masa y energia se pueden despejar las magnitudes termodindmicas y la velocidad como
funcién del nimero de Mach y los datos (/4(0),0Q(s) y A(s)). Con esto se llega a una ecuacion diferencial
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que permite obtener el gasto y el nimero de Mach a lo largo del conducto.

* Para el caso de la temperatura, se puede despejar de la siguiente forma:

ry—1
ho(s) = ¢, Ty(s) = ¢, T (s) (1 + TM(s)z) = hy(0) +Q(s)
= T(S) — hO(O)jQ(S) (322)
cp(l + 7/TM(S)2>
* Respecto a la presion:
G=pvA — G2=p2y2A2
v p
M=—- 2:M22:M2 RT:MZ gl
S a (YR, T) (v p)
R, \1/2 G(hy(0) +Q(s))!/2
pls) = (ﬁ/) ((0) 75 ) 7 (3.23)
PT7 M(s)A(s) (1 + VTM(S)Z)
* Y, por dltimo, la densidad se define a partir de la ecuacién de gases perfectos:
- 1/2
)= ) - (CP)I/ZG(HYZM(S)Z) 1 (3.24)
PO =R T '

(ho(0) +0() " MW

Y, asi, introduciendo estas expresiones en la ecuacién de conservacion de cnatidad de movimiento, se llega
a una ecuacién diferencial que define el nimero de Mach M(s):

M 2+ (- DMER L dA)  AMOR LM _dOy )
; .

ds  1-M(s)? o) ds | 2D(s) " 20hg(0)+0()) ds

La derivada de M(s)? es funcidn del drea, de la friccién y del intercambio de calor. La variacién depende del
signo de (1 — M(s)?2), es decir, de si el flujo es supersénico o subsénico. En régimen supersénico, si A(s)
aumenta, entonces crecen M (s), v(s) y disminuyen p, p y T, ocurriendo lo contrario en subsénico.

Para simplificar el problema se procede a adimensionalizar variables:

s =xL ~
~ am? 2 —1)M? 1 dA M2 1+ yM? d
A=AA, § = _ 2=l (—7—+1’ = +—y—Q) (3.26)
D—BD dx 1-M Adx 27 D 2(hy(0)+0(s)) dx

8

Donde se ha llamado f = %.
El régimen de funcionamiento de la tobera depende del valor de p; /p,(0), donde py(0) = p(0) (1 +

_ v/(v=1)
Lim2)"

Conocida la evolucién del nimero de Mach y la distribucién de areas, se puede obtener la presién a lo largo
de la tobera:

1/2=y/(y=1)
r=1 2
p(s) My A (1+ 2 M(O)>

P MEAG) %IM(SV) 12

(06)+1o(0)) (3:27)
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Los cambios en el nimero de Mach y la presion ante una onda de choque normal vienen dados por las
relaciones de Rankine-Hugoniot:

2+ (y—1)M?

- <72’ )M (3.28)
2YMi+1—vy
2yM? +1 —

pa/py = Y ;_] ! (3.29)

En caso de que se produzca una onda de choque, la integracion que permite obtener M (s) ha de hacerse por
partes, poniendo como condiciones iniciales tras la onda los valores dados por las expresiones anteriores.
En cuanto al efecto de la friccion, ésta afecta, sobre todo, al rendimiento por las pérdidas energéticas que
provoca. Hace que la presion y, por tanto, la densidad bajen. El fluido se enrarece, la velocidad crece para
que el gasto sea constante.

La geometria de la tobera y, en especial, la relacion entre el drea a la salida y el drea de garganta, condicionan
el valor de empuje que se obtiene. Para cada relacion de presiones p,,, /py(0) hay una relacién de dreas que
maximiza la fuerza propulsiva. De la ecuacién de cantidad de movimiento se obtiene el siguiente resultado:

@_ a(p_pext) _ a(A(p_pext)) 87A
Gas = ds T ds (P = Pe ds
d dA
= 5|06+ (P5) = Pe)AS)| = (P = Pew) 5
A
Integrando entre Oy L: E = ’ (p(A) — pr)dA+cte
Ag

Derivando la expresion anterior se tiene que gTEL = p(AL) — Pey» con lo que el empuje serd maximo si
P(AL) = P,y es decir, si la tobera estd adaptada. Hasta llegar al punto de adaptacion, la presién dentro de
la tobera es siempre mayor que la exterior, lo cual proporciona un empuje extra por las fuerzas sobre las
paredes, hasta que se llega al punto 6ptimo. Si se sigue aumentando el drea, el punto en el que la presion
es igual a la exterior se localiza en el interior de la tobera y, a partir de ahi, las fuerzas de presion sobre las
paredes contribuyen de forma negativa.

Conociendo el nimero de Mach en la garganta, se puede conocer el punto de presion p, /Py, que da una salida
adaptada.

Dot/ Po(0) < pr1/po(0) — tobera subexpandida
Pext/Po(0) = p11/po(0) — tobera adaptada
Dext/P0(0) > pr1/po(0) — onda de choque oblicua a la salida
Deoxt/P0(0) = Pans/Po(0) — onda de choque normal a la salida

P13/ P0(0) > Por0(0) 2 Pans/Pol0) — onda de chogue interior
Dot/ Po(0) > prs/po(0) — tobera desbloqueada

Si

Para todos los casos anteriores excepto el dltimo, el gasto es el gasto critico y la tobera estd bloqueada, es
decir, el nimero de Mach en la garganta es M, = 1. Si la tobera estd desbloqueada, el gasto es menor que el
critico.

Para una tobera que estad bloqueada, en la zona convergente el flujo es subsénico y, a partir de la garganta,
puede desarrollarse de forma supersénico o subsénico.

El empuje se puede adimensionalizar, de manera que quedaria:

o)y 1 ML) 1 530,

Cp ext ext( 1 7;1)1/2_
MLZ T 2

E= (ng(TOext +
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Se puede trabajar también con dos pardmetros adimensionales como son el coeficiente de empuje y el impulso
especifico:

E v%As A 1
== (P Pe) 3 (3.31)
Agpinl pintAgvs * e Ag Pint
*Ee !
I, = Isop, + ce (& _ Pext (3.32)
80 “Pint  Pim

Hay que considerar el efecto de la geometria de la cimara. Si A, > 4A,, entonces se puede despreciar
la velocidad en el interior. Si no se cumple, no se puede despreciar, los gases se expanden en la cAmara y
la presidn cae pues parte de la energia la consume el gas para acelerarse. La aceleracién es adiabatica, no
isentrépica.

Consideraciones sobre la tobera real

Para conocer el verdadero proceso de expansion que ocurre en la tobera, habria que tener en cuenta una serie
de aspectos que antes fueron simplificados.

Para empezar, las variables no son homogéneas en cada seccién y hace falta obtener un valor medio con el
que trabajar.

El flujo no es estacionario pues la combustién tampoco lo es, sino que presenta oscilaciones que son dificiles
de cuantificar. Ademds, existen procesos transitorios transitorios, aunque su peso en la actuacién es menor.
Se supuso que existe un equilibrio quimico, que las sustancias son gaseosas y homogéneas. Sin embargo,
existen particulas sélidas, lo cual disminuye la eficiencia en torno al 5%, adem4s de la posible erosion sobre
las paredes, con la consecuente modificacién de la rugosidad. A la vez, las particulas sélidas captan energia
de los gases para acelerarse. En los propelentes se usan particulas metélicas porque, aunque se producen
estas pérdidas, el empuje aumenta. Los gases son heterogéneos y se producen reacciones entre ellos.

Se consideraba también que la capa limite tenia un efecto menor, pero para un estudio mas detallado ha de
tenerse en cuenta.

Para cuantificar todos estos efectos que la Teoria de gases no llega a valorar, existen una serie de parametros
semiempiricos que permiten estimar cudn eficiente es el sistema propulsivo:

* Eficiencia de conversion de energia. Es, a igual seccién de salida y presion de salida, el cociente entre
la energia cinética por unidad masica real e ideal:

vy)? V)2
’ (3.33)

* Factor de correccién de la velocidad: §, = /e ~ 0.85-0.99.

* Factor de correccidén de la descarga. La descarga real es mayor porque el peso molecular crece en la
tobera (la densidad aumenta), por el calor transferido a las paredes (si la temperatura baja, la densidad
y el gasto aumentan). Las propiedades de los gases cambian y, a su vez, la combustién es incompleta.
m .
‘sd = J =m,

m; Eideal

> 1 (3.34)

Configuraciones geométricas basicas

Se estd considerando una tobera convergente-divergente, lo que supone que hay que analizar cada parte por
separado.

La seccién convergente no afecta excesivamente a la actuacion, el fluido experimenta un gradiente favorable
y se adhiere a las paredes. Hay que intentar que la friccién sea minima y, para ello, usar una superficie suave
y pulida, con lo que también se reducen las pérdidas térmicas.

La tobera debe optimizarse para obtener el impulso especifico mayor conservando la longitud, de manera que
no se penalice al conjunto del cohete.

Tipicamente, se encuentran toberas cénicas y en forma de campana. En el primer caso, hay que tener en
cuenta que el empuje real debe ser corregido por un factor A = %( 1 4 cos(a)), siendo o el dngulo de salida
del cono. Las toberas de campana, ademds de ser las mds comunes, tienen un dngulo de divergencia a la
salida menor, son mds eficientes, la expansion es rdpida y dan una alta presion relativa. El gas se expande sin
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apenas perder energia. El disefio 6ptimo contempla la existencia de una seccién hasta la cual la variacion
de areas crece a un nivel y, a partir del cual, disminuye su velocidad de crecimiento, buscando una pérdida
minima por divergencia. Se consigue, asi, toberas igual o mds eficientes que las cénicas de igual longitud.
Las pérdidas crecen al disminuir la longitud y el radio.

Para motores de propulsante sélido, el 4ngulo de la tangente en el punto de inflexion es caracteristicamente
del orden de 6; ~ 20° +26°. Una pardbola es una buena aproximacién para el contorno segtin el Método de
Optimizacion de Toberas de Rao.
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3.3 Propelentes quimicos

Se desarrolla a continuacién una serie de conceptos y fundamentos tedricos bdsicos para el estudio del
propelente.

Para poder obtener las propiedades de operacion del motor se necesita conocer la masa molecular del
propelente, la temperatura de combustion y la variacion de entalpia en la reaccién. Conociendo temperatura,
composicion y presion se tienen el resto de propiedades y se pueden evaluar las caras que soportan los
materiales y los efectos medioambientales.

Los motores cohete quimicos se basan en una reaccién de combustién que da lugar a una serie de gases
que son expandidos en la tobera. Para el andlisis de la combustién se considera que se produce a presion
constante, que pueden hallarse distintos estados materiales (habrd que considerar la energia de transicién) y
hay que tener en cuenta las proporciones e impurezas de los compuestos. Se supone que existe equilibrio
quimico y que se verifica la Ley de Dalton, esto es, que la presion total de la mezcla es la suma de las
presiones parciales, estando todos los gases a igual temperatura. Se cumple, asimismo, la Ecuacién de los
Gases Perfectos: p = pRT.

Existen varios conceptos quimicos que es necesario definir para su posterior aplicacion en los andlisis:

* Concentracién molar: es la relacién de los moles de un componente respecto a los totales. Los moles
totales es la suma de los moles de cada compuesto y la concentraciéon molar es, en consecuencia,
m = n;/ ¥ (n;). Hay otras muchas formas de medir la concentracién: en porcentaje mdsico, en porcentaje
volumétrico, molaridad (cociente entre moles y volumen), molalidad (cociente entre moles y masa),etc.
Otra magnitud importante es la masa molecular media, definida como M = ¥ (n;M;)/ Y. (n;). Se trata de
propiedades importantes pues no se suele trabajar en condiciones estequiométricas sino de combustible
enriquecido, de forma que las moléculas més ligeras no reaccionan y el impulso especifico aumenta.
Conociendo la composicidn se pueden estimar las propiedades termodindmicas del conjunto, esto es
Cp mezcla - Z(nlcp’)/Z(nl) y y:| mezcla - Cp} mezcla/(cp:| mezcla 7R).

* Equilibrio quimico: situacién en la que se produce una cierta cantidad de productos a la misma velocidad
que se producirfan reactivos en la reaccion inversa. No hay cambios de concentraciéon, se mantienen
las proporciones relativas.

» Calores de formacién y de reaccion: es la energia liberada o absorbida en el proceso de formacion
de 1 mol de un compuesto quimico y de los productos, respectivamente, en condiciones estdndar.
El calor de reaccidn se calcula a partir de los calores de formacién de los reactivos y los productos:
AH° =Y nAH? —YmAgH?

prod react

» Energia libre de Gibbs: es una medida del potencial termodindmico del material, directamente rela-
cionado con la energia interna, la presion, el volumen molar, la entalpia, la temperatura y la entropfa.
Mide la tendencia a reaccionar quimica o fisicamente, siendo posible la reaccion si la energia libre de
los reactivos es mayor que la de los productos. La variacién de la energia libre es la diferencia entre la
de los productos y los reactivos. En el caso de combustibles sélidos, hay que considerar también los
cambios de fase.

En el equilibrio quimico, la energia libre es mésica y la variacién de energia libre es AG® = —RTIn(K),
siendo K la constante de equilibrio. La constante de equilibrio se define como la relacién entre presiones
parciales y fracciones molares, esto es, si n; es el coeficiente estequiométrico de cada componente:

n n
z'pl:|pr0d p—anmd-‘r):nmgm o Zpl]pmd ( P )anrod_znreact

K= . _ »
rp} Zp?} Po

(3.35)

i| react react

Llegados a este punto, conociendo la composicidn de los reactivos se puede conocer la temperatura de
combustion y la composicion de los productos. Todo pasa por aplicar un balance de energia y de masa a la
situacion de equilibrio, la cual se debe determinar.

El procedimiento es calcular el nimero de moles de reactivos y productos que hacen que la energia libre
de reaccién presente un minimo. Se puede ver mejor con un ejemplo: Se una ecuacién del tipo: aA 4+ bB —
cC + dD, siendo las mayusculas los compuestos y las mintisculas sus coeficientes estequiométricos. En
el equilibrio quimico habrd n, = Aa, nj, = Ab, nj, = (1 —A)c y ny = (1 — A)d, con A un pardmetro que
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habra que calcular de forma que dG,/dA = 0. Otra forma es aplicar la ecuacién de equilibrio AG =0y de

conservacion de masa ) a; .n; =Ya;n; y obtener las composiciones en el equlibrio.

v prod Y ] veact
Una vez se tiene la situacion de equilibrio, se utiliza el balance de energia para calcular la temperatura de
combustion:

o ° Teomb T
o — . — . = . .
AHo =HZ —Hg =Y n, / c,dT ZnJAhJ ) (3.36)
Tref ref

La realizacion de medidas experimentales permiten estimar la eficacia de la combustién como la variacién
de entalpia real dividida por la calculada.

Una vez que se conoce lo que ocurre en la cdmara de combustion hay que estudiar el paso a través del tobera,
andlisis que ya se ha considerado con la Teoria de Gases. Basicamente, se transforma la energfa térmica en
energia cinética: los gases se expanden y aceleran. Anteriormente, se asumia que las particulas sélidas y
liquidas no tienen volumen y que se mueven a la misma velocidad y con la misma temperatura. Si se considera
que no hay reacciones o cambios de fase, se subestima la actuacién de un 1 a un 4 %. Si se toma la hip6tesis
de que las reacciones y cambios de fase ocurren pero habiendo equilibrio quimico instantdneo (conocido
como equilibrio cambiante), se sobreestima la actuacién del orden de 1-4 %. Por tltimo, se puede pensar que
hay reacciones pero que no son instantdneas. Se pueden estimar las velocidades de las reacciones, que suelen
ser funcion de la temperatura, la desviacion frente al equilibrio y los compuestos. No se suele usar esta opcion
por la falta de datos. Se suelen usar métodos unidimensionales o bidimensionales. Experimentalmente se sabe
que si las particulas son mayores de 0,1 um, hay pérdidas térmicas y cinéticas. El problema en estos andlisis
reside en que no se suelen conocer pardmetros como el tamafio, la forma o las temperaturas de condensacién
y solidificacién.
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3.4 Propelentes quimicos sdlidos.

En el presente apartado se lleva a cabo un estudio de los propelentes sélidos, sus caracteristicas, componentes,
principales tipos y riesgos que conllevan.

3.4.1 Conceptos basicos. Clasificacion

Tal y como se explicaba anteriormente, los propelentes sélidos son uno de los tipos empleados por mo-
tores cohete quimicos, cargado en la misma cdmara de combustion. El propelente forma una estructura
llamada grano y se enciende con un ignitor, accionado generalmente de forma eléctrica. El grano presenta
una cavidad o perforacion, de una determinada geometria, que es por donde circulan los gases a la tobera.
Todo se encuentra dentro de una carcasa (metdlica o plastica) que constituye la propia cdmara de com-
bustion. Existe un aislante que protege a la estructura de las altas temperaturas y un alineante que fija el
grano a la cdmara. Por dltimo, se encuentra la tobera y la estructura de soporte que une todo el motor al cohete.

Existen una serie de conceptos importantes para distinguir el grano y su actuacién. En primer lugar, la
configuracién del grano viene dada por su forma o geometria pudiendo ser cilindrica, esférica o cualquier
otra. La forma y composiciéon determinan si la combustién es neutral (empuje, presion y drea de quemado
constantes), progresiva (crecientes) o regresiva (decrecientes).

De la actuacién se obtiene un tiempo de combustidn, que se define como el intervalo desde que se llega al

10% de la presién médxima hasta el final de la combustién. Se pueden emplear componentes y materiales
como inhibidores para evitar la combustién de zonas del propelente.
Para estimar la actuacion hay que conocer el espesor de red (espesor minimo de grano de propelente de la
superficie inicial de quemado), la fraccién de red (cociente entre el espesor de red y el radio externo) y la
fraccién volumétrica de carga (cociente entre el volumen de la cdmara). También se deben conocer los limites
de presion que anulan la combustién.

Una primera clasificacion puede basarse en la aplicacién del motor, pudiendo ser para lanzadores, misiles
o generadores de gas. Los primeros requieren gases a alta temperatura para dar empuje, mientras que, en los
segundos, se tienen gases a menor temperatura y lo que se persigue es generar potencia.

Segtin el proceso de fabricacién se distinguen tres clases:

* Propelente moldeado ("Cast propellant"): los ingredientes se mezclan mecdnicamente, se moldea el
grano y se cura. Es el proceso mds comdn.

* Propelente extrusionado. Tras mezclar los ingredientes, se hacen pasar por un molde a alta presion.

 Solvatacion. Se disuelve el aglutinante en una matriz sélida, cuyo volumen es expandido.

El grado de peligrosidad o margen de seguridad distingue entre materiales denotables y no detonables.
También se pueden clasificar segin la densidad de humo que se genera, quedando divididos en: humeantes,
de humo reducido y de humo minimo. La presencia de particulas metdlicas, como aluminio, incrementa el
humo generado. Otro aspecto es el efecto ambiental, segtin los gases generados sean t6xicos o no.

El propelente suele estar formado por un oxidante, el combustible y el aglutinante, ademds de otros aditivos
que se le puedan afadir para modificar las propiedades y, por tanto, se puedan clasificar los propelentes por
su ingrediente principal.

Finalmente, existe una clasificacién principal que distingue:

* Propelentes de base doble. Se caracterizan por constituir un grano homogéneo, normalmente de nitro-
celulosa, un ingrediente que absorbe nitroglicerina liquida y otros aditivos menores. Los ingredientes
principales son explosivos y combinan combustible y oxidante. Suelen usarse en misiles tacticos y
disefios antiguos. Se pueden mejorar con la adicién de nitraminas y aglutinantes elastomeros, o con
perclorato aménico o aluminio. Se caracterizan por apenas formar humo.
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Propelente compuesto. Constituyen granos heterogéneos con cristales de oxidantes y un combustible
en polvo, todo compactado y unido por un aglutinante plastico. Se mezclan las particulas sélidas y el
liquido y se endurece entrecruzando o curando el aglutinante con un agente curativo y en un horno.
Se caracterizan por una densidad y un impulso especifico mayores, ademds de un gran abanico de
velocidades de combustién. Un tipo de combustible compuesto es el CMDB, o propelente compuesto
modificado de base doble, que incluye propelente de base doble con perclorato aménico, aluminio o
algin aglutinante; o, al contrario, un propelente compuesto al que se le afiaden nitraminas. Son los
mads usados y se clasifican en varios grupos:

Convencionales. Usan entre un 60 y 72% de perclorato amdnico, hasta un 22 % de polvo de
aluminio y un 8-16% de aglutinante.

— Propelentes con nitramina energética, con lo que se tiene una densidad mayor y una mejor
actuacion.

— Propelentes con plastificantes energéticos, como nitroglicerina.

— Propelentes de alta energia. Se sustituye el aglutinante orgdnico y el plastificante por materiales
energéticos (como explosivos). Son mayormente experimentales.

— Propelentes de baja energfa. Se usa nitrato aménico como oxidante. Empleados en generadores
de gas.

En general, al propelente se le exigen una serie de caracteristicas. No todas son alcanzables y se debe encontrar
un equilibrio 6ptimo entre ellas. Entre otras, se busca cumplir con:

Alto impulso especifico o, lo que es lo mismo, alta temperatura y/6 baja masa molecular.

Velocidad de combustién predicible, reproducible y ajustable.

Exponentes de presion y temperatura bajos.

Buenas propiedades fisicas y buena respuesta al paso del tiempo y a condiciones ambientales.

Alta densidad.

Bajos riesgos en fabricacidon, almacenamiento y actuacion. Insensibilidad a perturbaciones y no
propenso a combustion inestable.

Gases no toxicos.

En la siguiente tabla se muestran propelentes sélidos tipicos junto con sus ventajas y desventajas. Esta
informacion y posteriores andlisis permitird decidir qué propelente y qué composiciéon emplear:
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TIPO

VENTAIJAS

DESVENTAJAS

Base doble (extruido)

Coste modesto. No toxico,
sin humo. Buena velocidad
de quemado y buen control.
Proceso conocido y simple.
Buenas propiedades mecani-
cas. Buenos coeficientes de
presién y temperatura

Requiere soporte estructural.
Baja actuacion y densidad.
Peligroso. Problemas de al-
macenamiento. Didametro li-
mitado por la prensa disponi-
ble.

Base doble (moldeado)

Rango ancho de velocidades
de combustion. No toxico,
sin humo. Seguro de mane-
jar. Proceso conocido. Cos-
te modesto. Buenas propieda-
des mecdnicas y coeficiente
de temperatura bajo.

La gravedad puede dafiarlo.
Peligroso de fabricar. Baja ac-
tuacién y densidad. Mds caro
que el extruido.

Propelente compuesto con
base doble 0o CMDB y algo
de AP o Al

Mejor actuacion. Buenas pro-
piedades mecdnicas. Alta
densidad. Menos problemas
de estabilidad. Coste interme-
dio. buena experiencia.

Algo de humo. Instalaciones
complejas. Alta temperatura
de salida. Fabricacién peli-
grosa. Coeficiente de tempe-
ratura alto.

Propelente compuesto de AP,
Aly PBAN o PU y aglutinan-
te CTPB

Fiable. Alta densidad. larga
experiencia. Coste modesto.
Buen envejecimiento. Tiem-
po de curado alto. Buen con-
trol de quemado, propiedades
fisicas y actuacion.

Rango medio de temperatu-
ra ambiental. Alta viscosidad.
Temperatura de llama alta.
Téxico, produce humo. Al-
gunos aditivos son cancerige-
nos. Problemas de humedad.

Propelente compuesto de AP,
Al y HTPB (el més usado)

Mejor actuaciéon. Rango mads
ancho de temperatura am-
biental. Buen control de la ve-
locidad de combustion. Coste
medio. Estable al almacenar-
lo. Buena experiencia y pro-
piedades fisicas

Instalaciones complejas. Pro-
blemas de humedad. Tempe-
ratura de llama elevada. Toxi-
co y produce humo.

Propelente compuesto de AP,
Al, PB afiadiendo HMX o
RDX

Actuacion superior. Buen
control de la velocidad de
combustién. Alta densidad.
Sensible a la temperatura.
Puede tener buenas propieda-
des mecdnicas.

Caro. Instalaciones comple-
jas. Fabricacion peligrosa.
Temperatura de llama alta.
Téxico. Sensible a impactos.

Propelente compuesto con
aglutinante energético y plas-
tificante del tipo NG, AP,
HMX

Mejor actuacién. Alta den-
sidad. Combustién estable.
Rango estrecho de velocida-
des de combustion.

Caro. Experiencia limitada.
Sensible a impactos. Alto
coeficiente de presiones.

Base doble modificado con
HMX

Mejor actuacién. Alta den-
sidad. Combustién estable.
Rango estrecho de velocida-
des de combustion.

Experiencia limitada. Muy
caro. Sensible a impactos

Propelente de AN modifica-
do con HMX o RDX

Actuacion aceptable. Sin hu-
mo. No es toxico

Poca experiencia. Puede ser
peligroso. Hay que estabili-
zar el AN para que el grano
no crezca. Baja velocidad de
quemado. Sensible a la hume-
dad

Propelente de AN y polimero

Salida limpia, no téxica.
Combustién estable. Coste
modesto. Bajo coeficiente de
presion.

Baja actuacién y densidad.
Hay que estabilizar el AN.
Sensible a humedad. Baja ve-
locidad de combustion.
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3.42 Grano de propelente

Tal y como se ha explicado, el grano es la forma que adquiere la masa del propelente dentro del motor.
El material y la geometria determinan la actuacién del mismo. Una vez encendido, no se puede parar la
combustién y arderd en todas las superficies expuestas formando gases calienten que salen por una tobera. La
mayoria de las cdmaras tienen un tnico grano.

Hay dos métodos para sostener el grano en la carcasa:

* Cartucho cargado o grano liberado. Carcasa y grano se fabrican por separado y se ensamblan. Se
reemplazan mejor y es mds barato.

* Grano unido. La carcasa se usa como molde y el propelente se deposita directamente en ella. Proporciona
una mejor actuacién, menor masa inerte y sufre mas tensiones

El grano en si debe cumplir una serie de condiciones:

* Requisitos de mision, prefijados antes de disefio y que determinan el impulso total, el empuje respecto
al tiempo, la masa del motor, limites térmicos, etc.

» La geometria del grano debe ajustarse a los requerimientos, ser compacta y usar el volumen de forma
eficiente.

* Ser de la composicion dptima segun la actuacion, propiedades mecdnicas, caracteristicas de fabricacion,
etc.

* Ser estructuralmente integro, para asegurar que no se produce el fallo.
* Estabilidad asegurada.
* Fabricacién y procesamiento simples y de bajo coste

Se buscan granos que no sean fragiles, cuya carga volumétrica sea alta y que resulten econdmicos. Se suelen
usar configuraciones tipicas ya estudiadas (estrella, multiperforado, hueso de perro, rueda de tren, dendritas...)
y hacer pequefias modificaciones.

Combinando configuraciones radiales y longitudinales se llega al comportamiento de combustién deseado.
Asf{ suergen algunos ya extendidos como el "conocyl" (seccidn cilindrica con final cénico) o la esférica.
Las configuraciones se pueden clasificar segin su fraccién de red (by), su relacion L/D y su fraccién de
carga volumétrica.

Un caso, por ejemplo, son los "end-burner" o quemador final, que arden como una mecha, los cuales tienen
la mayor fraccién volumétrica, el menor volumen de cavidad y un drea de combustion relativamente baja. En
motores grandes, se tiene un empuje progresivo. El drea de quemado evoluciona hacia una forma cénica,
provocando un aumento en la presion y el empuje. Otro, el "tubo interno", es facil de fabricar y se puede
tener una combustién neutral y con acabados del orden L/D ~ w. Afiadiendo formas c6nicas u otras configu-
raciones, se trabaja con valores de 2 < L/D < 4. La configuracién en estrella es ideal para fracciones de red
de 0,3 a 0,4, tienen una combustién progresiva por encima de 0,4 y puede ser neutra afiadiendo orificios.
La "rueda de tren" es mejor estructuralmente y tiene una fraccion de red ~ 0,2, con lo que se tiene mucho
empuje en poco tiempo de combustion. La forma en dendritas se usa con la menor fraccién de red cuando
hace falta un drea de combustién grande (mucho empuje en poco tiempo), pero las tensiones pueden ser altas.

Para cohetes lanzados desde el aire y algunos desde tierra, el empuje regresivo es bueno pues se tiene una
alta aceleracion inicial y el posterior descenso limita las aceleraciones sufridas por el vehiculo y la carga de
pago. Se tiene mayor empuje en la fase de impulso y menor durante la fase sustentadora.

En propelentes tinicos con dos niveles de empuje, hay que determinar qué fracciones se usan en cada parte.
Se pueden usar varios granos con ignitores independientes y el desfase entre cada seccién debe regularse con
un mecanismo de separacion que tiene que prevenir que los gases calientes del primer grano inicien el segundo.

Hay que estudiar la existencia de residuos o briznas tras la combustién y hay que sustituir los volimenes
ocupados por los mismos por aislantes de baja densidad y, de esta forma, reducir la penalizacién en peso.



72 Capitulo 3. Estudio Propulsivo

Durante la combustion y la operacion, el grano y los demds elementos soportan tensiones por cargas
estdticas y dindmicas, ademds de durante el transporte y almacenamiento. El disefio debe evitar el fallo del
conjunto.

Estructuralmetne, un motor cohete es una membrana de revolucion casi llena de un material viscoelastico. El
propelente tiene unas propiedades mecanicas dificiles de conocer de forma tedrica y el dafio se va acumulando.
Pueden presentarse dos fallos tipicos:

* Grietas superficiales, que abren nuevas superficies de combustién, creciendo la presién y el empuje,
pudiendo modificarse la trayectoria o provocar el fallo total.

* Rotura de la unién con la carcasa. Los gases calientes llegarian al aislante o a la misma carcasa.

* Otros, como fallo por temperatura ambiental, porosidad, burbujas de aire, deformaciones del grano o
ignicién involuntaria.

Para poder llevar a cabo el estudio estructural del grano hay que conocer las propiedades mecénicas que
determinan su comportamiento. Los materiales son del tipo goma y casi incompresibles, con médulos de
compresibilidad > 1400 MPa. Las cargas de compresion son pequeifias, mientras que es facil que existan
dafios por cargas tangenciales. El dafio se produce por la separacién entre los componentes, provocando
pequeiios poros que actiian como concentradores de tensiones.

El problema del anélisis estructural reside en que el grano es un material viscoeldstico no-lineal. El mejor
método es la realizacién de numerosos experimentos con ensayos simples, asumiendo hipétesis simplificativas
y aplicando correcciones empiricas.

Durante el disefio hay que asegurar la correcta unién entre los ingredientes del grano y con el resto de
elementos del motor.
Es necesario establecer qué cargas se experimentan para analizar la estructura y las distintas fuentes que
las causan: enfriamiento durante la fabricacién, cargas térmicas, manipulacion y vibraciones, cargas en la
ignicion, friccién del gas interno, fuerzas centrifugas, etc. Las cargas y tiempos de aplicacién dependen de
la misién y del disefio y uso del motor. La carga de ignicidn, pese a ser de las mds altas, no tienen por qué
resultar criticas. Las ambientales son pequefias pero pueden hacer que otras se vuelvan fatales. Ademas,
hay que conocer las propiedades de cada material y el criterio de fallo que se aplica. Se trata de un proceso
iterativo, cambiando el material y la geometria para cumplir requisitos.
Lo ideal seria realizar un andlisis viscoeldstico no-linela, lo cual es complejo y requiere datos dificiles de
obtener. Se puede emplear un modelo eldstico, mucho mds simple, y aproximar los resultados con correcciones
empiricas.
En motores en los que la carcasa es el molde, hay que reducir las tensiones en las uniones entre grano y
carcasa, especialmente si se van a exponer a un amplio rango de temperaturas. Hay dos fuentes de carga: los
debidos a las propiedades fisicas del material y las que ocurren en las uniones a otros elementos.

Cuando el grano es cilindrico, las tensiones maximas suelen ocurrir en las superficies internas, en las
discontinuidades y en los concentradores de tensiones, como entallas y cavidades. Una forma de reducir
tensiones es usar un alineante viscoso pero no adhesivo en las zonas posterior y anterior, permitiendo un
cierto grado de deformaciones.

Empiricamente se sabe que:

* Para controlar las tensiones maximas hay que prestar mds atencién al grosor del aislante que a los
acabados.

* Las tensiones crecen con la fraccién de red y la relacién L/D.
 Las tensiones radiales son mucho mayores que las tangenciales.

Otro aspecto a tener en cuenta es el efecto del paso del tiempo, que hace que el material degenere sus
propiedades por el dafio acumulado, lo que conlleva mayores tensiones. Se estima el limite de envejecimiento
como el tiempo que ha de pasar hasta que el motor no sea capaz de actuar correctamente o de forma segura.
Antes de llegar a ese punto, hay que desactivar el motor y retirar el combustible.

Como conclusién, hay numerosos métodos para encarar el estudio experimental y, en términos generales, el
propelente es débil a tensiones normales y tangenciales, semieldstico y se debilita al crecer la temperatura.
No hay forma, a priori, de determinar qué cargas son las criticas.
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3.43 Componentes principales de los propelentes sélidos

Cada componente del propelente cumple una serie de propiedades y funciones. A continuacién se describen
las principales, asi como los compuestos mas comunes. Ha de tenerse en cuenta que cualquier cambio en
las propiedades y las posibles impurezas afectan mucho a la actuacién del motor, asi como los defectos de
fabricacion.

Oxidantes inorganicos

Se usan compuestos como perclorato aménico (NH,CIO,), perclorato potésico (KCIO,), perclorato sddico
(NaClOy,), nitrato amonico (NH,NO5) o nitrato potdsico (KNO;). El perclorato aménico es el mds usado
por sus buenas propiedades, compatibilidad con otros materiales, buena actuacion, disponibilidad, calidad y
uniformidad. Los nitratos fueron ampliamente usados con anterioridad.

Los percloratos presentan un potencial oxidante alto, con lo que el impulso especifico es elevado, y son
ligeramente solubles en agua, lo cual es una ventaja. Sin embargo, requieren grandes medidas de seguridad,
por la emision de HC! y otros compuestos toxicos y corrosivos. Se suministran en forma de pequefios cristales,
cuyo tamaiio hay que controlar pues, si son menores de 40um de didmetro, se consideran peligrosos y es
mejor comprar de mayor tamafio y reducirlo.

Los nitratos dan una actuacién menor, pero son mds baratos, no producen humo y apenas son téxicos. Se
usan en cohetes de bajo requerimiento y en generadores de gas. El nitrato aménico cambia de fase con la
temperatura, modificando el volumen. Cargas térmicas ciclicas en torno al punto de cambio de fase provocan
pequefios huecos, el crecimiento del grano y el cambio de propiedades. Se usan estabilizadores como 6xido
de Niquel o nitrato potdsico para que la temperatura suba y no haya recristalizacioén. El propelente resultante
se conoce como nitrato aménico de fase estabilizada (PSAN). Cuenta con la desventaja de degradarse con la
humedad.

Combustibles

El mds comun es el polvo de aluminio: particulas esféricas (5 — 60 pm) que se usan en una gran variedad de
compuestos, constituyendo del 14-20 % del peso total. Al arder puede resultar téxico, pues en la combustién
se oxida y se convierte en 6xido de aluminio. Aumenta el calor de combustion,la densidad, la temperatura
y, por tanto, el impulso. En estado liquido puede formar residuos fundidos que afectan adversamente a la
fraccién masica del vehiculo.

El boro es mads ligero y tiene un punto de fusién alto, por lo que es dificil hacerlo arder con eficiencia en
camaras de cierta longitud. Sin embargo, se puede oxidar con cierta eficiencia si las particulas son muy
pequeiias. Se usa en motores que emplean el oxigeno del aire.

El berilio tiene una combustién mds alcanzable y mejor el impulso especifico del orden de 15s, pero es muy
téxico.

Otra opcidn son el hidruro de aluminio (A/H3) y el hidruro de berilio (BeH,), que no se usan actualmente,
pero que son muy interesantes por el calor liberado, aumentando el impulso especifico del orden de 15-30s.
Por contra, son dificiles de producir y se deterioran facilmente.

Aglutinantes

Constituyen el pegamento o matriz estructural que mantiene unidos al resto de componentes. Suelen ser
polimeros o mondmeros como poliéster, poliéteres o polibutadienos. Tras mezclarse con los ingredientes
solidos, moldearlos y curarlos, forman un material de tipo goma que constituye el grano. Hace unos 40
afos que se usan compuestos como el PVC o el poliuretano. A la vez, actian como combustibles y se
oxidan en la combustién. Afectan a la fiabilidad, a las propiedades mecanicas, al proceso de produccion, al
almacenamiento, al coste y al envejecimiento. El mas usado actualmente es el HTPB pues permite fracciones
mayores de AP o Al y tiene buenas propiedades.

Modificadores de la velocidad de combustion

Son catalizadores y modificadores que ayudan a frenar o acelerar la combustién para cumplir unos requisitos
de empuje. Algunos, como el fluoruro de litio, reducen la velocidad y otros, como el 6xido de hierro, la
aceleran. Los catalizadores inorgdnicos no contribuyen a la energia de combustion, pero consumen energia al
calentarse y modificar el mecanismo.

Plastificantes

Son ingredientes liquidos de baja viscosidad que aumentan la deformabilidad para facilitar la fabricacion y
actian, a la vez, como combustibles.
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Agentes de curado

Hacen que los pre-polimeros que actian como aglutinantes formen cadenas de gran peso molecular y las
enlazan. Una muy pequefia cantidad afecta al grano, solidificindolo y endureciéndolo. Se usan en propelentes
compuestos.

Aglutinantes y plastificantes energéticos

Sustituyen a los materiales orgdnicos convencionales. Contienen agentes oxidantes y afladen energia, aumen-
tando modestamente la actuacidn, a la vez que actian como aglutinantes y plastificantes. Pueden reaccionar
por si mismos, sin oxidante ajeno. Un ejemplo es el polimero 4cido glicidilo (GAP), usado en casos experi-
mentales.

Oxidanes organicos o explosivos

Son compuestos orgdnicos explosivos con radicales —NO, en sus estructuras. Se usan en propelentes sin
humo y de alta energia. Pueden ser sélidos cristalinos como las nitraminas (HMX o RDX), fibra sélida (NC)
o plastificantes liquidos energéticos (NG). Pueden reaccionar por si mismos al iniciarlos o explotar bajo
ciertas condiciones. Los compuestos HMX o RDX son materiales en proporciones estequiométricas y la
adicién de aditivos solo baja la temperatura de cdmara el impulso especifico, por lo que hay que afiadir, al
mismo tiempo, otro oxidante. Los dos son sélidos cristalinos que se venden en estado liquido. E1 HMx es
mds denso, con una tasa de detonacién mayor y un punto de fusién mds alto. Se puede afiadir a un propelente
para mejorar su actuacién hasta en un 60 %.

La nitroglicerina (NG) es un plastificante excelente, extraido de compuestos liquidos o de la nitrocelulosa. Es
sensible a impactos, vibraciones o friccion.

La nitrocelulosa (NC) se usa en propelentes compuestos por la nitracion dcida de fibras de celulosa naturales.
Es cristalina, de estructura fibrosa y con una composicion de nitrégeno del 8-14 %. Es dificil de producir por
lo que se suele mezclar con nitroglicerina u otro plastificante.

Aditivos

Son ingredientes con diferentes propdsitos, como acelerar o frenar el curado, mejorar las propiedades fisicas,
limitar las migraciones (movimientos a nivel molecular), reducir el deterioro quimico, etc.

3.4.4 Consideraciones de seguridad

El tratamiento, almacenamiento y posterior utilizacién de los propelentes s6lidos conlleva una serie de riesgos
que hay que considerar para garantizar la seguridad:

* Ignicién imprevista. El grano puede comenzar la combustién en un momento no deseado por cargas
inductivas, descargas electrostaticas, fuego, impactos o vibraciones, ocasionando incendios, ignicién
de motores adyacentes, explosiones, movimiento errdtico o gases téxicos. Para evitar estas situaciones,
se suele usar un sistema "seguro y armando” ("safe and arm" en Inglés), para evitar la activacion del
ignitor. Ademds, el propelente, alineante y aislante deben ser lo suficientemente conductores para no
arder ante cargas electrostéticas.

* Envejecimiento. El paso del tiempo hace que el motor se degrade y, por tanto, que deje de ser seguro.
El efecto del tiempo se puede medir con ensayos, siempre que se conozcan bien las cargas. La vida
(tiempo hasta que deja de ser seguro) depende del propelente, las cargas, el disefio y otros factores.
Aumenta con la mejora de las propiedades fisicas, afiadiendo ingredientes que se degraden menos o
disminuyendo las cargas.

* Sobrepresion y fallos de la carcasa. Si se superan los limites de presion, la carcasa puede fallar y
explotar liberando gases a alta presion y lanzando piezas. Se puede deber a distintas causas:

Grano poroso, envejecido o con muchas grietas.

Cambios quimicos en el propelente que reducen sus propiedades fisicas.

Motor mal fabricado.

Motor dafiado.

Obstruccion en la tobera.
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— Absorcién de humedad.

* Deflagracién y detonacién Cuando se produce sobrepresion, el propelente puede entrar en deflagracion
(o combustién incontrolada) o detonacién (explosién violenta). En una detonacion se libera toda la
energia quimica en muy poco tiempo y se convierte el motor en una bomba. Se puede evitar o minimizar
con el disefio, la fabricacién y la manipulacién El mismo material puede arder o explotar segin la
composicion quimica, la intensidad de ignicién, el grado de confinamiento, las propiedades fisicas y
las propiedades geométrica del motor. Un propelente que opera bien puede explotar si presenta poros
ya que los gases calientes penetran en ellos y la presion crece localmente. La geometria y la rigidez de
la carcasa también influyen.

Para comprobar bajo qué circunstancias ocurren estas situaciones se deben ensayar los granos bajo unas
pruebas fijadas por la normativa de cada institucién, como bien pueden ser los Ministerios de Defensas.
Se debe asegurar que el motor y el propelente son insensibles a una variedad de estimulos energéticos para
impedir una ignicién accidental o, en el peor de los casos, una detonacién. Existen una serie de ensayos que
se deben realizar para demostrar la resistencia, incluyendo la exposicién a un incendio cercano, calentamiento
gradual, impactos de bala, detonaciones cercanas, etc.

Se debe analizar las amenazas logisticas y operacionales para priorizar pruebas y conocer qué amenazas
se van a experimentar. Los ensayos son destructivos y hay que tomar medidas de seguridad en el entorno. El
problema es que motores que son mds insensibles dan una actuacion peor.

Otro asunto a tratar es la toxicidad de los gases emitidos, ya que hay ingredientes y materiales que pueden
contener toxinas respiratorias y dermatolégicas, pudiendo ser incluso cancerigenos. Hay que manipular con
cuidado los materiales y la mezcla (guantes, mascarillas, ventilacion, etc.). El grano acabado no suele ser
téxico, pero no asi los gases de salida, que pueden contener berilio, cloro, 4cido clorhidrico, 4dcido fluorhidri-
co... Cuando se emplea perclorato aménico como oxidante, los gases de salida contienen ~ 14 % de 4cido
clorhidrico. Las instalaciones requieren precauciones especiales y, a veces, procesos de descontaminacion.

El mejor medio para controlar riesgos y prevenir accidentes pasa por una adecuada formacion del personal,
disefiar los sistemas para ser seguros y disponer reglas de seguridad durante todo el proceso.
Una medida importante de seguridad durante la operacion es la posibilidad de poder extinguir la combustién
bajo determinadas condiciones. Hay tres mecanismos tipicos para ello:

» Despresurizacion rapida, modificando la tobera o abriendo zonas de salida con dispositivos explosivos
situados de forma simétrica. La explosion no puede iniciar 1a combustién o detonacién del combustible
no quemado.

* Uso de liquidos inhibidores.

* Disminucién de presion de cdmara por debajo del limite de deflagracion.
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3.5 Combustion de propelentes sélidos. Velocidad de quemado

Se denomina Balistica Interna al estudio de las caracteristicas de la combustién con el fin de poder conocer
c6mo se produce la combustion y los resultados de la misma.

Durante la combustién se producen complejas reacciones en distintos estados y con mezclas heterogéneas,
sin conocerse como funcionan estos mecanismos y con modelos analiticos que no dan resultados fiables. La
experimentacion muestra que ocurren complejos fendmenos de combustién tridimensional a nivel micro-
estructural, con productos intermedios, procesos no lineales... Se observan cuatro regiones de combustion
con distintos estados. Cada componente del grano responde de manera distinta. Por ejemplo, la presencia
de aluminio favorece el impulso especifico y la estabilidad de la combustidn, pero se sabe que tienden a
aglutinarse.

En propelentes de base doble, la llama parece tener una estructura homogénea y unidimensional. Cuando
el calor derrite, descompone y evapora las superficies, los gases parecen estar premezclados. Se observa una
reagion de la llama que es brillante, donde ocurren la mayoria de reacciones y una zona mas oscura, que emite
radiacion en el espectro infrarrojo y que decrece al aumentar la presién de cdmara. El tamafio de la llama
también decrece con la presion. En la zona adyacente al propelente hay combustion y liberacién de calor,
habiendo bajo ella una zona que se supone muy fina llena de burbujas de liquido, donde la temperatura sube
los suficiente como para vaporizar las moléculas y romper los enlaces. Por debajo se encuentra el propelente
s6lido, que se calienta por conduccién.

Respecto a los propelentes compuestos, la llama es muy distintas, estando la regién brillante unida a la
superficie de combustion, sin zona oscura. Se generan gases ricos en oxidante, que se difunden en gases ricos
en combustible. Algunas particulas s6lidas se separan de la superficie y reaccionan en el gas, que contiene
particulas liquidas y sélidas de 6xidos metdlicos, que irradian intensamente. El propelente y la superficie no
son homogéneos y la llama no es ni estacionaria ni axilsimétrica, tiene una geometria compleja.

Por tltimo, en los propelentes de base doble modificados, el proceso se asemeja a los compuestos si el
aditivo es aluminio o perclorato. Si la modificacion es con nitraminas, hay una zona oscura y otra ligeramente
luminosa de deflagracién sobre la superficie.

La velocidad de combustién se define como la velocidad a la que disminuye el volumen de grano de
propelente. Depende de la presion, la temperatura inicial y del gas, la velocidad del gas, el movimiento del
vehiculo, la composicién y otras variables. Puede aumentarse afiadiendo un catalizador, disminuyendo el
tamaio de particula, aumentando el oxidante, subiendo el calor de combustidn del aglutinante o introduciendo
alambres o cables.

Experimentalmente, la tasa de quemado se puede estudiar con quemadores de filamento, modelos a escala
o motores de tamafio real. Al desarrollar nuevos combustibles, hay que probarlos bajo diferentes condiciones
ambientales, lo cual conlleva mediciones fisicas, quimicas y de fabricacion, provocando que el proceso sea
largo, caro y peligroso.
De forma analitica, la velocidad de combustién se puede estimar como 1 = A,rp,,, donde A, es el drea de
quemado del grano, r es la tasa de quemado y p,, es la densidad inicial del propelente.
La velocidad de quemado r depende de la presion, la temperatura, la erosion y otras magnitudes. La depen-
dencia con la presién viene definida como r = ap?,,,, donde a es una constante empirica conocida como
coeficiente de temperatura y n es el exponente de velocidad de quemado o indice de combustién. Es un
modelo que sirve para propelentes compuestos o de base doble. El cambio de la temperatura no modifica
la energia liberada pero si la velocidad a la que se libera. Para la mayoria de los granos, n ~0.2+-0.6y, a
medida que se aproxima a 1, la velocidad de quemado y la presioén se vuelven muy sensibles la una a la
otra y pueden alcanzar valores instantdneos peligrosos. Al contrario, si n decrece, la combustién puede ser
inestable y apagarse. Hay propelentes que mantienen una velocidad de quemado casi constante en un rango
de presiones (propelentes "plateau").
La temperatura afecta tanto a la presién como a la velocidad de combustion. Se define asi la sensibilidad de
la velocidad de quemado a la temperatura (0,) y la sensibilidad de la presi6n a la temperatura (1), ambos
dependientes del propelente y del mecanismo de combusti6n. Tipicamente, 0, varia entre 0,001 y 0,009 por
grado Kelvi y, m, en el rango 0,067 < 0,278 % /<iC. El primer pardmetro puede calcularse con quemadores
de arena y, el segundo, con modelos a escala. Estableciendo 7, el efecto de la temperatura del grano sobre la
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presion es Ap >~ m;p,.,.,AT . Un modelo analitico que permite estimar los pardmetros es el siguiente:

o= (1) - 1(3),
w= (%5, e (57, 638

El pardmetro k, que aparece en la definicion de la sensibilidad de la presién, es una funcién geométrica
que relaciona el drea de quemado y el drea de garganta. Si los parametros 7, n'y G, son constantes, se puede

establecer que T, = 110,y 0, = 1 4.

El hecho de que la superficie del grano experimente erosion aumenta la velocidad de quemado, afectando
seriamente a la actuacién del motor y ocurriendo, sobre todo, en las perforaciones que se dirigen a la tobera.
Es lo que se conoce como combustion erosiva. Es mds importante cuando la seccion es pequeiia respeto al
drea de garganta. La velocidad de combustion sube y aumenta el flujo mésico, la presion y el empuje. El
efecto es atin mayor si hay turbulencia o discontinuidades geométricas. Un aspecto a tener en cuenta es la
erosion en la zona posterior, la cual somete al aislante a gases calientes durante mds tiempo, razén por la
que es necesario reforzarlo. Existe un modelo matemaético desarrollado por Lenoir y Robillard (1956) que
relaciona la velocidad de combustién con el gasto masico (G), la dimension caracteristica de la cavidad
(D~44, /8), la densidad del propelente (p) y dos coeficientes empiricos (o y f8).

De esta forma, la velocidad de combustion es la suma de la provocada por la presion y la ocasionada por la
erosion:
r=ry+r,=ap"+aGO8D02eBrp/G (3.39)

El coeficiente o, se define de la siguiente forma:

0.0288¢, u02pr=237 _T
o= P'u' cam K (340)
PpCs I, -1,

Donde cpes el calor especifico medio de los gases; mu es la viscosidad; Pr = He, /k es el nimero de Prandtl;
T, es la temperatura superficial de grano; 7, es la temperatura ambiente inicial; y ¢, es la capacidad calorifica
del propelente.

Existen otros factores que afectan a la velocidad de quemado. Por ejemplo, mayores giros o aceleraciones
disminuyen el tiempo de combustién y aumentan el empuje. Otro caso es la introduccién de alambres o
piezas metdlicas que sirven para aumentar la velocidad de quemado, en funcién del nimero de cables, la
seccion de los mismos, la distribucion y el material. Por otro lado, los gases calientes emiten radiaciones a
las superficies, aumentando su temperatura y, en consecuencia, la velocidad de combustion.

Por ltimo, ha de tenerse en cuenta que la combustién puede volverse inestable u oscilar, afectando a la
transferencia de calor, la velocidad y la presion. cuando se produce, la presion oscila hasta mas de un 30 %. En
consecuencia, el calor transferido a las superficies aumenta; la presion, la velocidad de quemado y el empuje
suben; y el tiempo de combustién disminuye. Los cambios en el empuje modifican los parametros de vuelo,
pudiendo ocasionar dafos, sobrecalentamientos o roturas. Por ello, debe evitarse y analizarse cuidadosamente.
Ocurren de forma aleatoria, pero suelen ser repetibles en motores idénticos.

Respecto a las oscilaciones actsticas, pueden ocurrir longitudinal y radialmente, con una frecuencia que
depende de la geometria de la cavidad, la composicién del propelente y la llama interna. Suelen desaparecer
pues la cavidad cambia con el tiempo. Los modos de resonancia son ondas actsticas viajando paralelas al eje
entre la tapa posterior y la seccion convergente. La determinacion de las frecuencias no es simple. Existe un
caso especial, que es el modo de Helmholtz, que ocurre a bajas frecuencias y a presion constante, debido al
movimiento del gas entrando y saliendo de la tobera. Ocurre a veces en la ignicion y desaparece cuando la
presion o el volumen interno aumentan.

Existe un modo axial de baja frecuencia y dos modos tangenciales. No se conoce cémo se inician los modos
pero si que estd relacionado con la energia de combustién y la superficie. Las vibraciones se pueden disminuir
con la viscosidad, la amortiguacién de particulas y gotas, la energia perdida a través de la tobera y la energia
absorbida por el propelente.
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Otro caso son las inestabilidades asociadas a la combustién de huecos en el grano, que son las inestabilidades
por torbellinos. El gas a alta temperatura que entra en un orificio se vuelve en una direccion hacia la tobera y
el flujo adyacente restringe su movimiento, haciendo que la presidn crezca aguas arriba. La interaccion de las
dos corrientes (la que viene del hueco y la que viene de aguas abajo en la cavidad), provoca turbulencias que
hacen que el flujo sea inestable.

Si bien existen complejos algoritmos para el estudio de las vibraciones, se suele recurrir a métodos experi-
mentales por cuestiones de tiempo, simplicidad y costes.

Finalmente, aplicando el principio de conservacién de la masa, se puede llegar a una serie de relaciones
bésicas de actuacion. El propelente quemado por unidad de tiempo debe ser giual al cambio de masa de gas
en la cdmara mds la masa que sale por la tobera:

y+1

. _ d 7/ 2 -1
m= Abrpb - a (pcamvcam> +Agpcam \/RTcam (m) (341)

El 4rea A, cambia con el tiempo y depende de la geometria del grano. Para célculos preliminares se puede
asumir que A, es constante (la erosién no la modifica) y, considerando que hay menos gas en la cdmara que
el que sale por la tobera, el término temporal se puede despreciar. Asi, se tiene que:

Ay PeanV/ Y2/ (y+ D]/

—K (3.42)
Ag PpTv RTcam
A 1/( 1 7”)
En primera aproximacién p,,,, ~ ( A—’g’) = K1/(1-n) K es un pardmetro que adquiere especial impor-

tancia en estas relaciones. Se prefiere un valor de n pequefio para minimizar pequefias variaciones en la
geometria del grano.

1-n

‘3 _ Pcam

- *

A, apye

1/(1=n)
- Peam = (Kapb0*> (3.43)
SiAj, > 4A,, el factor de correccion de la presion se puede despreciar y se acepta la teoria ideal. Sin compuestos
metdlicos, el propelente se quema con un factor de correccion de la velocidad del orden de 97-98 %, frente
al 90-96 % de propelentes con aluminio. Las particulas metdlicas no contribuyen a la expansién, sino que
captan energia para acelerarse, a pesar de lo cual, aumenta la temperatura, la velocidad de salida y el impulso
especifico.
El disefio eficiente del motor pasa por un valor alto de la fraccién de masa de propelente, pues estd directamente
relacionada con la relaciéon mdsica del motor y, por tanto, con la actuacion.Para motores pequefios, la fraccion
de propelente oscila en torno a 0.3 +-0.75
Otros pardmetros usados para valorar la calidad del disefio son:

* I;/Wg (con Wy, el peso inicial a nivel del mar). Toma valores tipicos entre 100 y 240 s y aproxima el
impulso especifico. A menor peso de hardware respecto al propelente, mejor es el disefio.

* E/W. Estima la aceleracién del cohete en vacio.

* Limites de temperatura sin riesgo de dafio para el grano
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3.6 Consideraciones de diseno. Sistemas del motor

Ademds del grano, es preciso describir otros elementos que componen el sistema propulsivo y analizar cémo
se procede a su disefio. Se trata de los ignitores, alineantes, aislantes, inhibidores y la carcasa.

3.6.1 Proceso de ignicion. Ignitores

El ignitor es el componente encargado de iniciar la reaccién de combustion del grano de propelente. Se le
exige que libere rdpidamente mucho calor para llenar la cavidad de gases calientes y que se haga de forma
estable, rdpida y bajo un amplio rango de presiones. El ignitor debe ser seguro y fécil de producir, manejar y
transportar, presentar un buen envejecimiento, no absorber humedad y tener un bajo coste.

Algunos, ademds de generar calor, liberan particulas sélidas que irradian la superficie del grano.

En un principio se empleaba la pélvora, pero es dificil duplicar sus propiedades. Se suelen usar propelentes
de base doble o el mismo del grano. Una configuracién tipica es la combinacién de Boro (20-35 %), nitrato
potdsico (65-80 %) y aglutinante (1-5 %), que suele ser epoxy, grafito, aceite vegetal... Otra opcién es mezclar
magnesio con Teflon.

El proceso de ignicién es un suceso complejo que comienza con la recepciéon de una sefial y que incluye
generacion de calor, transferencia térmica del ignitor a la superficie del grano, extender la llama por toda la
superficie, llenar la cavidad con gas y aumentar la presién de la cdmara.

Se distinguen tres fases:

* Retraso de la ignicién. Tiempo entre que se recibe la sefial y se produce la primera combustion.
* Expansion de la llama. Periodo desde la primera combustion hasta que toda la superficie se ha encendido.

* Llenado de la cdmara. Intervalo hasta que se llena de gas la cdmara y se alcanza un equilibrio de
presion y flujo.

La ignicién resulta con éxito una vez se inicia la superficie del grano y arde, de forma que el motor continuara
aumentando la presién propia y la de operacion. El proceso critico parece ser una reaccion de gases sobre la
superficie, cuando los vapores del propelente interactian entre ellos y los del ignitor. Si el ignitor no es lo
suficientemente potente, la llama se apaga.
El hecho de que se establezca una presion de cdmara satisfactoria depende de varias variables, como son
las caracteristicas del ignitor, el propelente usado, la velocidad de expansion de la cdmara, la dindmica de
llenado de la cavidad, etc.
La cantidad de energia necesaria condiciona el disefio. La capacidad de ignicién de un propelente esta
influenciada por la composicion, la temperatura inicial, la presién, el modo de transferencia de calor, la
rugosidad del grano, la composicion del gas de ignicion, la velocidad del gas y otros factores.

Con respecto al disefio, existen cuatro posibles localizaciones para la instalacion del sistema de ignicion:

* Posterior interno.
* Posterior externo.
* Anterior interno.
e Anterior externo.

En los dos primeros caso, hay un poco de movimiento de gas, particularmente cerca de la salida y la ignicién
se produce por la temperatura, la presion y la transferencia de calor. En los dos tltimos, el gas fluye sobre la
superficie ayudando a la ignicién y no hay penalizacién de peso.

Generalmente, los ignitores se clasifican en dos tipos: pirotécnicos y pirégenos.

Los primeros usan explosivos sélidos o compuestos quimicos energéticos (pequefias bolas de combustible que
proporcionan gran superficie de combustion y poco tiempo de quemado). Se usan distintas configuraciones,
siendo la mds usual la conocida como "cesta de bolas" ("pellet-basket"), con una carga constituida por Boro,
perclorato potdsico y aglutinante. El ignitor funciona por etapas:

» Se recibe una sefial eléctrica y se libera la energfa de una pequefia fraccién de combustible de pdlvora
con el iniciador.

* La carga de amplificacién se inicia por liberacidn del calor del iniciador.
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» Se incendia la carga principal.

En cuanto a los ignitores pirégenos, estos son basicamente motores cohete usados para encender otro, en
vez de para dar empuje. Se emplean toberas y configuraciones de grano de motores cohete. La transferencia
de calor se produce por conveccion. El iniciador y la carga de amplificacién son como los de los pirotécnicos.
Un caso comun es colocarlo en el exterior con la tobera apuntando hacia la cavidad del motor.

Para evitar la ignicién no deseada, se usan dispositivos de "guarda y armado" (un interruptor eléctrico que
mantiene el circuito abierto) o un disefio de salvaguardas. La ignicion no deseada puede producirse por
electricidad estdtica, radiacion electromagnética, corrientes inducidas, calor, vibraciones o impactos.
Existen cuatro iniciadores tipicos en los ignitores:

* De diafragma. La energia de ignicién pasa en forma de onda de choque por el diafragma, activando la
carga.

» Cabezal con puente eléctrico. Cierra un circuito con dos cables de alta resistencia introducidos en la
carga.

* Puente explosivo. Emplea un puente pequefio de material de baja resistencia que explota al aplicar alto
voltaje.

 Laser transportado por fibra 6ptica.
3.6.2 Alineantes, aislantes e inhibidores

Son las tres capas de interfase entre el grano y la carcasa. No pueden contener materiales oxidantes, de forma
que si arden, no sea por si mismos. Tienen que ser quimicamente compatibles, con una buena fuerza de
adhesion, una temperatura de dafio alta, poca densidad, etc. Hay materiales tipicos como el neoptrno, gomas
sintéticas o el propio aglutinante del propelente.

El alineante debe ser un material eldstico, suave y muy deformable, permitiendo el movimiento relativo entre
grano y carcasa debido a la expansién térmica. Si la carcasa es de fibra, el alineante debe sellar los posibles
poros. Hay que precalentar el motor para su aplicacién.

El aislante interno protege de las cargas térmicas y, a la vez, funciona como alineante. Debe cumplir:

* Resistencia a erosion, especialmente en los extremos del motor. Se usan elastémeros como el neopreno,
pero también se consiguen buenos resultados con una ldmina de carbén.

* Resistencia térmica y baja conductividad, lo que se consigue impregnando el aislante con 6xido de
silicona, grafito, Kevlar o cerdmicos.

* Gran deformabilidad y resistencia a altas temperaturas.

» Regresion minima de la superficie. Existe un modelo analitico que estima el espesor (d) en funcién del
tiempo de exposicion (z,), la tasa de erosién (r,) y un factor de seguridad (f ~ 1.2 +2):d =t,r,f.

Se deben analizar las cargas y la temperatura experimentadas para verificar los materiales y las geometrias
de disefo.
Los inhibidores se fabrican con el mismo material que el aislante y se aplican sobre las superficies que no
deberian arder.
Se debe prevenir la migracion de particulas entre el grano y el resto de componentes por su efecto sobre las
propiedades fisicas, lo cual se consigue con propelentes sin plastificantes, con una barrera para la migracion,
con un aislante o con aislantes o aglutinantes del mismo tipo de plastificante que el del propelente.
Las tres capas se aplica como pintura, con spray, con pegamento u otros métodos.
Se puede emplear también un aislante externo para reducir la transmisién de calor a otros elementos o sistemas,
debiendo soportar la oxidacion debida al calentamiento aerodindmico. Se usan materiales refractarios.
Combinandolos con los aislantes internos, se regulan las fluctuaciones térmicas del grano.

3.6.3 La carcasa. Materiales. Disefio y fabricacion

La carcasa es el elemento que contiene el grano de propelente y sirve como depdsito a alta presion. El
disefio depende de los requisitos del motor y del vehiculo, ademds del ensamblaje y la fabricacién. Se deben
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considerar las distintas cargas soportadas y sus fuentes, ademads de las condiciones ambientales. Las cargas
tipicas se deben a la temperatura, la corrosién, el empuje o la presién interna.

Se usan tres clases de materiales: materiales de alta resistencia (acero, aluminio o titanio), plasticos reforzados
y una combinacién de los anteriores (una carcasa metdlica ocn fibras de refuerzo).

El cociente resistencia/densidad es superior en los materiales compuestos, es decir, hace falta menos masa para
soportar la misma carga. Ademads, proporcionan una actuacién mayor, al igual que los materiales reforzados.
La forma de la carcasa depende del grano y de las limitaciones de didmetro y longitud. Se usan configuraciones
desde cilindrica hasta esférica o semiesférica, siendo el caso esférico es el de menor masa para mismo volumen.
Hay que considerar, también, el resto de elementos del cohete que usan el motor como soporte. El espesor
minimo es mayor que el calculado por un anélisis simple de tensiones (0 = pR/d). Para una carcasa cilindrica
con acabados esféricos, el cilindro debe tener un espesor del orden del doble que en las tapas. Las tensiones
combinadas no deben exceder las tensiones admitidas por el material. Por otra parte, la presién provoca un
alargamiento de la cdmara en las direcciones radial y longidutinal y se debe considerar esto en el disefio:

AL=""2(1-2 44
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AD =7 (1- ) (3.45)

Se debe analizar el disefio mediante un modelo de elementos finitos aplicado a la carcasa y el grano, con las
distintas cargas y superponiendo los resultados.

Las carcasas metdlicas cuentan con las ventajas de ser materiales dictiles, con deformacion antes de la rotura,
soportan alta temperatura, necesitan menos aislamiento, no se deterioran significativamente, se adaptan a
cargas concentradas y ocupan menos volumen. Los materiales mds usado son aleaciones de aluminio, titanio
o niquel, que son de alta resistencia.

La forma de la carcasa, especialmente el parametro L/D, influye en las tensiones que se soportan y en la
cantidad de material necesario para albergar cierta cantidad de combustible. Para motores largos, la carcasa y
el grano se fabrican por secciones, estando unidos con ensambles mecanicos, como anillos multiples. Motores
mads pequeflos se fabrican por extrusion o forja.

Respecto a las carcasas de pldstico, usan filamento de fibras siguiendo unos patrones precisos y unidas entre
si con un material plastico (resina normalmente). Su ventaja principal es el bajo peso, pero la mayoria se
ablandan por lo que necesitan refuerzos para aguantar las cargas. La expansion térmica es mayor que con los
metales y, la conductividad térmica, menor, teniendo un mayor gradiente de temperatura. Materiales tipicos
son el Kevlar o los compuestos de carbono o vidrio. Una carcasa de fibra de carbono tiene una masa del
orden del 50 % de las de fibra de vidrio y un 67 % de las de Kevlar.

Las fibras por separado son muy resistentes, pero se debilitan debido a la unién por el compuesto plastico que
impide que deslicen unas sobre otras. Los filamentos no se orientan siempre segtin la direccién de maxima
tension, por lo que la resistencia se reduce atin mas. Ademds, la resina establece unos limites térmicos de
operacion y, aunque hay algunas con un rango superior, la adhesién a la fibra no es tan fuerte. Los factores de
seguridad fijan el fallo en torno a 1,4 y 1,6 veces la tensién maxima de operacién.

Para la fabricacion se usa un molde que incluye los anillos de fijacién y se extienden las bandas en la direccién
correcta. El curado se hace en un horno y bajo presion para tene runa alta densidad y el menor nimero de
poros. Un método consisten en usar una preforma de arena y un aglutinante soluble. Tras curar la carcasa, se
retira la arena con agua y se sellan los poros con el alineante.

En algunos disefios se coloca el aislante sobre la preforma y se cura junto a la carcasa. En otros, se usa el
grano como preforma, aplicando el alineante al grano y, después, el aislante y las fibras. El curado se hace a
temperaturas relativamente bajas.

Las tensiones aceptables se determinan con ensayos de tension de bandas y ensayos de ruptura en modelos
a escala del mismo filamento. Se suelen reducir los valores aceptables para considerar las imperfecciones
y la deflagracion. Los filamentos deben estar orientados en la direccion de la tension principal y depende
su nimero de la magnitud de las tensiones. Deben considerarse las zonas de contacto y soporte con otros
elementos.

3.6.4 Latobera. Materiales y disefio

La tobera es el elemento donde los gases calientes se expanden y aceleran. Debe ser capaz de soportar la
erosion y las cargas térmicas.
Existen cinco clases fundamentales de toberas:
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* Tobera fija. Es la mas simple, usada en armas ticticas y para maniobras espaciales. No dan control
sobre el vector de empuje y no son sumergidas.

» Tobera mévil. Permite control de empuje y se usa en propulsion estrategia y en sistemas lanzadores.
Es sumergida y tiene uniones flexibles.

» Tobera sumergida. Una parte significativa de la tobera estd dentro de la cdmara de combustidn, lo cual
reduce la longitud del motor.

 Tobera extensible. Normalmente consiste en un cono extensible. Se usa en misiles estratégicos y en las
ultimas etapas de los lanzadores. Tiene un drea de garganta fija y se le afiade una extensién con la que
se mejora el impulso especifico. Se usan dispositivos electromecénicos o de turbina para afiadir esta
parte.

* Tobera de tubo de llama. Usado en misiles con restricciones de didmetro para permitir una actuacién
especial. Permite que el centro de gravedad del motor esté mds cerca del vehiculo, con lo que la
estabilidad es mas sencilla.

Para la construccién de la tobera se suelen emplear aceros o aluminio. disefiados para soportar las cargas
estructurales, y aislantes o alineantes de materiales compuestos unidos a las carcasas y que protegen el metal,
a la vez que proporciona el contorno aerodindmico necesario para una expansion eficiente. Se debe asegurar
que el grosor del alineante es suficiente para mantener la adhesion a la carcasa bajo una temperatura que
podria degradar los materiales del conjunto. La tobera puede estar formada por una pieza simple o varias
piezas que se disefian para cumplir mds requerimientos complejos, como puede ser el control de empuje.
Desde un punto de vista de la actuacidn, la tobera debe disefiarse para expandir el gas para generar el empuje
necesario. El contorno de salida debe no ser cénico, empleando la Teoria de Gases para fijar el drea de
garganta, los dngulos y la relacién de expansion. Se usan contornos mas complejos para minimizar pérdidas,
mejorar el impulso especifico y reducir la masa y longitud de la tobera.

El impacto de particulas retira parte del alineante por la erosién. Radialmente, la reaccién del carbono del
alineante con el oxidante produce degradacion y es en la garganta donde se produce con mayor intensidad. El
drea de garganta crece, lo cual es un problema de disefio y se deben evitar aumentos superiores al 5 %, pues
se penaliza el empuje y se produce un desalineamiento del vector de empuje.

La eleccidn del contorno requiere un andlisis que determina qué configuracién convierte mas rapido el gas en
un flujo axial sin producir ondas de choque ni impactando demasiadas particulas contra las paredes.

Los motores nunca alcanzan un auténtico equilibrio térmico durante la combustién, sino que la temperatura
de expansion depende del tiempo. En un buen disefio térmico, los lugares criticos alcanzan un maximo
térmico permitido poco después de acabar la combustién. Los componentes de la tobera dependen de su
capacidad para absorber calor (alto calor especifico y necesidad de gran energia para descomponerse) y una
transferencia de calor lenta para soportar las tensiones y cargas. La maxima temperatura permitida debe
imponerse por debajo de aquella a la que se produce una excesiva degradaciéon. Ademds, la duracién operativa
estd limitada por el disefio y los materiales.

El objetivo del disefio es usar el material justo necesario para operar adecuadamente bajo las condiciones de
actuacion. La clave reside en la eleccion de los materiales.

En el inicio de la coheteria, se empleaban toberas de una tnica pieza de grafito policristalino, con una carcasa
metdlica, las cuales se erosionaban facilmente pero eran de bajo coste. Se siguen usando para operaciones
cortas, con baja presién de cdmara y a baja altitud. Para operaciones mds severas se introducen gargantas
integrales en la pieza de grafito, siendo una pieza mds densa, de mejor grado de carbono. Posteriormente, se
pasé al grafito pirolitico y, tras éste, a la fibra de carbono reforzada y las matrices de carbono. Para motores
pequefios y mediano se empleaba la fibra de carbono en una matriz de carbono, con orientaciones de la fibra
bidimensional o tridimensional.

Las regiones justo aguas arriba y aguas abajo de la garganta son en las que hay una menor transferencia de
calor y erosion, por lo que los materiales pueden ser mds econémicos, como el grafito, materiales ablativos o
fibra de carbono y silicio.

En la seccion divergente, la transferencia de calor y las temperaturas son aun menores y los materiales pueden
ser menos resistentes y mas baratos. Se puede fabricar de forma integral, con la garganta o por separado y se
ensamblan entre ellos. Se usan materiales ablativos sin fibras o con fibras cortas. También se pueden emplear
metales de alta temperatura de bajo peso, como el titanio o el niobio.

El soporte estructural de la tobera usa el mismo material que la carcasa del motor. Mediante elementos finitos
se puede estimar la distribucion de temperaturas internas con el tiempo para analizar los procesos transitorios
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de transferencia de calor. Tras la ignicidn, se alcanza una temperatura de equilibrio por la conduccién de calor
desde las partes internas expuestas al gas hasta las piezas exteriores. Es necesario para hacer este estudio el
conocimiento de la distribucién de temperaturas. Las piezas de entrada y la garganta estdn sometidas a las
condiciones mas adversas.

Es comtn emplear materiales ablativos en la tobera y los aislantes, siendo, generalmente, materiales com-
puestos de fibra orgdnica o inorgdnica de alta temperatura y resistencia, como vidrios de silicio, fibra de
carbono o Kevlar. Las fibras se presentan individuales o por bandas, todas impregnadas de resina. El proceso
de ablacién que las genera es una combinacién de derretimiento de la superficie, sublimacidén, evaporacion,
descomposicién y enfriamiento. Las fibras experimentan una degradacion endotérmica que consiste en cam-
bios fisicos y quimicos. Mientras una parte se evapora, permanece suficiente material sélido en la superficie
para preservar la geometria y la integridad estructural, actuando el material como un sumidero de calor. A
cierta temperatura, la resina empieza a descomponerse en gases de carbono, quedando una capa de carb6n
poroso, con lo que los gases provocan un proceso de agrietamiento en el sentido opuesto al flujo. Los gases
formados son ricos en combustible, relativamente frios y forman una capa limite débil.

Como el carbén formado es casi todo carbono y puede soportar alta temperatura, la capa porosa permite que
se mantenga la superficie original y provee de integridad geométrica, pero es un material débil y puede ser
dafiado.

Las piezas de material ablativo se forman con moldeado a alta presién o por curado usando un molde, que es
un método comtn para formar toberas muy largas. Consiste en calentar un mandril con la forma, disponer a
presion la fibra e inyectar la resina a la vez que se enrolla la fibra. La experiencia muestra que la densidad es
un pardmetro importante para aceptar la pieza (baja densidad equivale a excesivos poros, baja resistencia
y alta velocidad de erosion). La orientacion de la fibra importa a la hora de resistir la erosién, obteniendo
buenos resultados si estd colocada a 60° respecto del flujo.



84 Capitulo 3. Estudio Propulsivo

3.7 Eleccion del propelente

3.7.1 Compuestos posibles

Basdndose en todo lo visto anteriormente respecto a la teorfa de propelentes quimicos sélidos y teniendo en
cuenta aspectos cruciales como la seguridad, la toxicidad, el coste o la disponibilidad de los materiales, se
considera oportuno utilizar propelentes que empleen como oxidante nitrato potdsico o nitrato aménico. Lo
ideal seria emplear compuestos basados en perclorato aménico, por sus prestaciones, pero conlleva mayor
peligro y dificultad de adquisicién. Se trata, en definitiva de propelentes compuestos.

Los compuestos de nitratos junto con elementos como la sacarosa han sido ampliamente usados en coheteria,
conociéndose el propelente como "candy". Ensayos demuestran que emplear sorbitol (CqH{40g), en vez de
sacarosa o dextrosa, proporciona mejores propiedades fisicas y de actuacion.

Otras formulaciones usan resina epoxy, junto con aditivos como el aluminio y otros.

Por 1ltimo, se considera la opcién, aunque menos factible, de compuestos basados en perclorato aménico
para ver sus prestaciones y poder compararlo con los anteriores. Se usa el perclorato como oxidante, un
aglutinante elastémero y pequefias cantidades de polvo metalico como aluminio.

Compuestos de nitrato potasico

Se considera, en primer lugar, la combinacién con sorbitol, un edulcorante artificial muy parecido a la
sacarosa y la dextrosa, pero que no es carbohidrato. Su férmula quimica es C4H,40¢ y la reaccion completa
viene dada, para concentraciones de un 65 % de oxidante, por:

CgH,,04+3,345KNO; =
1,870C0, +2,490CO + 4,828 H,0 + 2,142H, + 1,672N, + 1,644K,CO; + 0,057KOH (3.46)

El sorbitol tiene un peso molecular de 182,2 g/mol, un punto de fusién en torno a 110 °C, una densidad de
1,489 g/cm?3, una entalpia de formacién de AHJ? =-1353,7 kJ/mol y se vende en forma de granos blancos.
La fabricacion del propelente se hace "al bafio marfa" o sobre una superficie cuya temperatura pueda regularse.
Tras disminuir el tamafio de grano de los componentes, se mezclan y se van afiadiendo al recipiente poco a
poco a medida que se va derritiendo, con una mezcla continua (con una espatula de silicona). Una vez se
vierte toda la mezcla, se remueve, para eliminar grumos y poros, durante 5-10 minutos.

Se llegan a impulsos especificos del orden de 165 s.

Otra opcidn para el nitrato potasico son los propelentes basados en resina epoxy, que resultan mas resistentes,
menos susceptibles a la humedad y tienen una mejor actuacion.

La resina epoxy es un compuesto formado por cadenas de Bisfenol A (C;5H;60,) ampliamente usado para re-
forzar materiales pldsticos. En un propelente sirve, a la vez, como aglutinante y combustible, con un contenido
energético aceptable y que se descompone por pirdlisis. como aglutinante tiene buenas propiedades mecénicas,
tiene baja viscosidad y es seguro. La entalpia de formacién de la resina es de AH? = —661cal /gram y tiene
una densidad del orden de 1,12 g/cm3.

Ademés del nitrato y la resina, se afiade un componente metélico, como Aluminio u éxido férrico (Fe,O03)
para acelerar la combustion.

Se usan composiciones con un 70 % de nitrato y un 8 % de Fe,O5. Es importante eliminar todos los gases en
la mezcla para evitar la formacién de poros.

Para la preparacion, se pesan los ingredientes y se introducen en un contenedor de polietileno donde se
mezclan usando mezcladores rotatorios. Por se parado se pesan la resina y el endurecedor y se combinan.
La mezcla se va afiadiendo poco a poco. Tras remover adecuadamente, se compacta en un contenedor de
polietileno, que sirve como molde, y se deja curar durante mds de un dia. Se usa polietileno porque la resina
no se adhiere a él.

Experimentalmente se observa que la velocidad de combustién es mucho menor que los propelentes con
sorbitol y el impulso especifico es del mismo orden.

Compuestos de nitrato aménico

Se considera el propelente de nitrato amoénico con aluminio. El nitrato aménico es un compuesto quimico de
bajo coste, de alta disponibilidad, estable y que, al desintegrarse, genera productos de bajo peso molecular.
Las desventajas que tiene estdn relacionadas con la degeneracion con la humedad y su expansion volumétrica



3.7 Eleccion del propelente 85

al cambiar de fase. Ademads, genera agua en su descomposicion, por lo que puede apagarse la llama. Otra
opcién al aluminio es el magnesio, el cual es mds caro. El aluminio, por otra parte, arde dificilmente, por lo
que resulta interesante afiadir aditivos y aglutinantes que ayuden a la reaccién. Para ello, y como aglutinante,
se puede usar resina epoxy o neopreno.

Pese a la estabilidad en condiciones ambiente, el nitrato aménico puede provocar una detonacién bajo las
condiciones apropiadas, cuestion evitable si se asegura la ausencia de poros o burbujas.

Para la fabricacién se mezclan los ingredientes y se comprime el resultado, introduciéndolo en un tubo, tras lo
que se deja secar. Lo mejor es esperar a que se evaporen los compuestos volatiles del pegamento de neopreno
antes de la mezcla y, asi, evitar la formacién de poros. El nitrato aménico se seca a unos 80°, se convierte en
polvo y se mezcla con el resto, salvo el aglutinante. Se toma unas cinco veces mds de pegamento de neopreno
y se mezcla con el resto. Se deposita todo sobre un papel para el secado y, tras unas 24 horas, se tiene un
producto flexible que se puede moldear. Se granula y se moldea a presion.

Compuestos de perclorato amdnico

El perclorato aménico es un compuesto quimico muy usado en motores cohete en la industria espacial,
utilizando normalmente polibutadieno terminado en hidroxilo (HTPB) como aglutinante. El perclorato
funciona como oxidante, teniendo el riesgo de su inestabilidad. Ademds, se suele emplear polvo de aluminio
como combustible. Un ejemplo de aplicacion son los lanzadores del transbordador espacial (SRB - Shuttle
Rocket Boosters).

En la reaccién de combustién se generan N,, H,0, HCI, O, y Al,O;. Las temperaturas y la actuacién son
muy superiores a los casos anteriores.

La reaccién de este propelente es muy compleja y existen numerosos métodos que intentan explicarla con
una precisién aceptable.

3.7.2 Analisis preliminar

De cara a estimar la actuacién de cada uno de los propelentes propuestos y conocer cual resulta mejor para
aplicarlo, la realizacién de un estudio analiticos seria excesivamente complejo y largo en el tiempo. Se decide,
por tanto, emplear un software comercial que implementa el conjunto de ecuaciones explicado junto con
correcciones de origen experimental. Por fiabilidad, coste y la extensién de su base de datos, se elige el
programa PROPEP 3 desarrollado por los miembros de la Asociacién de Ciencia Aeroespacial de Nevada
(NASSA).

Este programa considera las hipétesis ya planteadas (flujo unidimensional, combustién completa y adiabdtica,
gas ideal, etc) y proporciona el impulso especifico, la temperatura de combustiéon y otros parametros.
PROPEP usa una gran base de datos de caracteristicas termoquimicas de numerosos ingredientes y, usando
las hipétesis ya planteadas (flujo unidimensional, combustion completa y adiabdtica, gas ideal, etc), obtiene
los valores que definen las propiedades fundamentales del propelente: impulso especifico ideal (I}), velocidad
caracteristica de salida (c*) y temperatura de cdmara. La presién de cdmara se fija como un pardmetro de
referencia, pues para su evolucion real se precisan datos empiricos.

Se supone que la tobera estd adaptada a nivel del mar y se establece una presion de cdmara de 1000 psi (68
atm). Se usan granos de 100 gramos de peso para poder comparar composiciones.

Compuestos de nitrato potasico

Se procede a efectuar un barrido de concentraciones masicas de KNO; desde 1% hasta 99 %. Se observa
que, en una primera aproximacion, existe un maximo para el impulso especifico en el intervalo 60-75 % de
concentracién masica de nitrato potdsico. Se procede, por tanto, a un estudio mas exhaustivo de esta region.
Se llega a un maximo de impulso especifico con composiciones de un 70 % en masa de nitrato y un 30 % de
sorbitol. A partir de ahi, la temperatura de cdmara sigue subiendo, pero el impulso cae. En el mdximo, se
tiene que I, >~ 115.6s5y T ~ 1864K.
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Evolucion del impulso especifico en propelentes basados en KNO,
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Figura3.1 Impulso especifico en funcién de la concentracién de KNOs.

Evolucion de la termperatura de camara de propelentes basados en KNO,
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Figura3.2 Temperatura de cdmara en funcién de la concentracién de KNO;.

La otra opcidn que se barajaba anteriormente es el uso de resina epoxy, por sus mejores propiedades. Se
procede de la misma forma y se obtiene que existe un maximo, siendo las concentraciones de KN O3 mayores.
El maximo se tiene entre el 70 y el 85 % de concentracién maximo, encontrandose, exactamente, para una
concentracion de nitrato del orden del 78,5 %. Con menos combustible (y mds oxidante) se consigue una
actuacion algo mejor (I, >~ 116), con unas propiedades mecdnicas, a la vez, superiores y una temperatura de
cédmara, T ~ 1838K, algo inferior.
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Comparando las gréficas, se comprueba que con concentraciones algo superiores se tiene un funcionamiento

superior con temperaturas algo superiores, pero se consiguen unas propiedades mecdnicas mejores.
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Compuestos de nitrato aménico

Para conocer las ventajas del empleo de nitrato amodnico en vez de potdsico, se estudian los valores obtenidos
al combinarlo con sorbitol. Los mdximos para el impulso y la temperatura se alcanzan para valoers mayores
de oxidante, mds concretamente en el rango 75-90 %. Exactamente, con un 85 % en masa de NH;NO5 se
tiene que I, ~ 172s'y, la temperatura de cdmara, T >~ 2190K,, lo que supone tener casi un 50 % mds de
con sélo un aumento del 17 % de la temperatura.

Impulzo especifico en propelentes de NH MO, y sorbitol
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Figura3.6 Temperatura de cimara en funcién de la concentracién de NH;NO5.

De cara a conocer las propiedades del propelente que combina nitrato aménico, polvo de aluminio y
neopreno, es necesario incluir en el cédigo de la base de datos un compuesto que se asemeje a este ulti-
mo. Por ello, se introduce el cloropreno, cuya composicion es C,HsCl, con una entalpia de formacion de
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AhS = —2000cal /gramo y una densidad de 1,51 g/cm3.

Se comprueba que los valores de impulso especifico son bastante superiores, alcanzéndose /;,, ~ 190s. El
problema reside en que la temperatura supera los 3000 K, suponiendo un mds que probable problema estruc-
tural. Es necesario, entonces, decidir como se obtiene un punto equilibrado entre los requisitos de proteger
los materiales y obtener una mejor actuacion. Ademads, altos valores de aluminio hacen que la mezcla sea
mads dificil de encender. Para una composicién de: 70 % de NH,NO5, 21 % de Al y 9% de neopreno, se llega
a [y, = 183,533s, lo que significa mejorar el impulso en un 7 % aumentando la temperatura un 37 %.
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Figura3.7 Impulso especifico en funcién de la concentracién de NH,NO; y de Al.
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Figura3.8 Temperatura de cdmara en funcién de la concentracion de NH;NO5 y de Al.

Compuestos de perclorato amdnico

Si se analiza, por ejemplo, el propelente usado en los lanzadores comerciales, se llega a impulsos especificos
del orden de 200s y temperaturas de cdmara que rondan los 3300-3500K. Este es el caso del propelente usado
por los lanzadores de los transbordadores espaciales (SRB): perclorato aménico (69,6 %), aluminio (16 %),
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oxido de hierro (0,4 %), un aglutinante (12,04 %) y resina epoxy (1,96 %).
Conclusiones

Si inicamente se tiene en cuenta las prestaciones de impulso especifico, el mejor candidato seria el basado
en perclorato aménico. El problema reside en que hay otros factores a tener en cuenta. Uno de ellos es el
coste, segun el cual el propelente "candy" seria el idéneo. Otra desventaja del perclorato es la temperatura:
un valor mayor supone mayor peligro estructural y unos requerimientos de aislante y carcasa superiores y, en
consecuencia, mas costosos.

Se decide, por tanto, seguir trabajando con el combustible "candy" y las variantes ya mostradas para nitrato
potésico y nitrato amonico. Se trata de propelentes sencillos y bien conocidos, cuyos componentes son
econdémicos y faciles de obtener.
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3.8 Prediseno del motor

Una vez se tiene elegido el propelente o propelentes posibles, se procede a disefiar el grano, la cdmara de
combustion y la tobera. En primer lugar se analiza la cdmara de combustién y, de acuerdo a sus caracteristicas,
la tobera en funcién del proceso de optimizacién basado en la Teoria de Gases.

3.8.1 Predisefo de la cdmara de combustion

Tal y como se vio anteriormente, el funcionamiento del motor depende fuertemente de un pardmetro llamado
K, el cual es el cociente entre la superficie de quemado y el drea de la garganta. El valor de K,, determina el
disefio de la cdmara.

El procedimiento a seguir es el siguiente:

¢ Elegir una configuracién de grano.
* Decidir la geometria del grano y de la tobera.

* Implementacion del algoritmo para obtener la presioén y la temperatura de la cdmara durante la
combustion.

De entre todas las geometrias de grano posibles (determinadas por la forma de la cavidad central), se observa
que siendo la cavidad cilindrica y estando la superficie interna y el borde externo expuestos, se dispone de una
evolucidn creciente de la presion. Ademads, para iguales geometrias de grano, se comprueba que el impulso
total alcanzado exponiendo la superficie externa es superior.

Llegados a este punto, se requiere fijar una presioén de cdmara. Haciendo pruebas se observa que, a mayor
presion de cdmara, el tiempo de combustion es menor (mayor velocidad de combustion r = ap?,,, y el empuje
maximo es mayor.

Dadas las dimensiones del cohete, se deciden fijar las siguientes dimensiones del grano:

* Longitud: 470 mm.
¢ Diametro externo: 170 mm.

¢ Diametro interno: 20 mm.

Figura3.9 Vista en perspectiva del grano de propelente.
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Para conocer el funcionamiento del motor se disefia el siguiente algoritmo:

 Se parte de unas condiciones iniciales tales que:

* para cada instante ¢, las variables que definen la actuacién propulsiva son:

X =Xx;_ +Ax

Li=L, ,—Ax

D, = D(0)

d;=d; | +2Ax

b, = (D — )2

Po, = Peam;_,

Team; = f(propelente,R,))
a;,n; = f(propelente,P,,,)
r= aiP(;’ii

= (Ax)/ri+ 1,

— 2 2
Vgrum),- - n./4Li (Dz - di )
Merano; = pgranovgranoi

mgen,- = (mgranoi,l _mgranoi)/(ti _ti—l)

| Y 2\
. _ 2(y-1
mtobi - (POi - patm)Ag RTcami (7“!‘ 1 )

mi = mgeni - mtob,-

m; =m(t;—t;_y) +m;_
Vlibrel- = chm - Vgram)l-
Pprod; = m;/ Viibre;

Pcam,- = pprod;RTcam,v + Patm

Donde 7 es la variable temporal, rit,,, es la masa por unidad de tiempo consumida, 71, es la masa por
unidad de tiempo que sale por la tobera, r es la velocidad de combustién (junto con los dos pardmetros

experimentales a y n).

» Se implementa el algoritmo hasta que el didmetro interno sea igual al didmetro externo, lo cual ocurre

antes de que la longitud sea nula.

Se toma como propelente de partida el formado por Nitrato Potdsico (KNOs) y sorbitol, con una relacién
oxidante/combustible (a partir de ahora, O/F) de O/F=70/30. Con esta composicion, se dispone de la siguiente
evolucion de la temperatura de cdmara en funcién de la presion a la que se produce la reaccion:



3.8 Prediseiio del motor

93

Relacion entre la presién de camara y la Temperatura de combustion
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Figura3.10 Relacion entre la presién de cdmara y la temperatura de combustion.

Para analizar la actuacién propulsiva es necesario conocer los valores experimentales a y n, los cuales
dependen de la presion siguiendo la siguiente tabla:

P.,. MPa) a n
<0.807 10.708 | 0.625
0.807-1.503 | 8.763 | -0.314
1.503-3.792 | 7.852 | -0.013
3.792-7.033 | 3.907 | 0.535
>7.033 9.653 | 0.064

Tras esto, fijando la geometria del grano (definida anteriormente), la de la cimara y el didmetro de la
garganta de la tobera, se obtiene la evolucion temporal de la presion y la temperatura dentro de la cimara
de combustion. En este caso, se ha elegido una cdmara de 500 mm de largo y 170 mm de didmetro; y el
didmetro de la garganta de 25 mm. Con esto, se tienen los siguientes resultados:

Evolucion temporal de la presion de camara

Presién [MPa]

Figura3.11  Evolucién temporal de la presion de cdmara con D, = 20mm.
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Evolucion temporal de la Temperatura
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Figura3.12 Evolucién temporal de la temperatura de cdmara con D, =20mm.

Se puede comprobar en estas dos evoluciones temporales que los maximos de presién y temperatura se
alcanzan al final de la combustién y que ambos valores, junto con el tiempo de combustién, tienen una
clara dependencia con la geometria de la garganta de la tobera. En la imagen adjunta se puede ver que a
mayor didmetro de garganta, la presion maxima es menor y el tiempo de combustion es mayor. Es necesario
establecer un equilibrio para obtener impulsos totales (/;) lo mayores posibles.

Relacion entre Dg y tiempo de combustion
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Figura3.13 Tiempo de combustién en funcién del didmetro de garganta.
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Relacion entre Dg yla presion méxima de camara
2 T T T

2 I \ | | |
0015 002 0025 0.08 003 04 0045
0, Il

Figura3.14  Presi6n médxima de cdmara en funcién del didmetro de garganta.

Tras analizar estas evoluciones, se aboga por aumentar el didmetro de garganta hasta los 25 mm, de forma
que las presiones en la cdmara se reducen significativamente, de igual forma que disminuye la temperatura de
combustién y aumenta el tiempo de combustion. El descenso de la presion maxima es de un 40 %, mientras
que la de la temperatura no llega al 5 %. Esto permitird tener una carcasa mas delgada, pero los requisitos
térmicos seguirdn siendo igual de exigente. La decision afecta al empuje de forma que el maximo es menor,
pero se compensa con un tiempo de combustién mayor.

P [MPa]

tls)

Figura3.15  Evolucion de la presi6n de cdmara con D, = 25mm.
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Figura3.16  Evolucion de la temperatura de combustion con D, = 25mm.
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3.8.2 Prediseiio de la tobera

Para disefiar la tobera se emplean las ecuaciones obtenidas durante el desarrollo de la Teoria de Gases. La
prueba de distintas geometrias en funcidn de si son cénicas o con forma de campana, su longitud y relacién
de dreas permite obtener la configuracién 6ptima. La tobera es de tipo convergente-divergente. Considerando
que la diferencia de presiones entre el interior y el exterior y el cociente entre el drea de salida y el drea de
garganta son lo suficientemente altos,se puede considerar que la garganta (seccién de drea minima) va a estar
bloqueada, es decir, que M=1 en esa zona. Siendo la zona convergente corta respecto a la longitud total de la
tobera, los valores de las variables de remanso permanecen constantes hasta la garganta. Es por ello por lo
que el estudio se centra en la seccion divergente.

Como primer paso en el estudio, por simplicidad, se analiza la evolucién isentrépica del fluido, sin entrar
en consideraciones de variaciones de dreas, friccion o transmision de calor. La tobera se encuentra bloqueada
mientras p,,,/po(0) > pr,/po(0). Tal y como se describié anteriormente, el empuje que proporciona el motor
se maximiza si la tobera estd adaptada y esta situacion se da cuando p,,,/po(0) > p, /po(0), describiendo
el fluido una evolucién supersénica en la seccién divergente. Las ecuaciones de movimiento isentrépico
permiten obtener el cociente de dreas para el que se produce dicha relacién de presiones. Un valor mayor de
A /A ¢ hace que la tobera esté subexpandida, al ser la presion de salida menor que la atmosférica. Si A /A ¢ €8
menor, se producen ondas de choque a la salida o en el interior.

Interpolando las tablas de flujo isentrdpico es posible calcular la relacion de dreas 6ptimas. De esta forma,
introduciendo los valores de presién obtenidos de la operacion del motor y fijando distintas alturas de vuelo,
se obtienen los resultados buscados. Dado que la presién aumenta durante la combustidn, el cociente entre
las dreas también aumenta. También existe un aumento a mayores alturas, dado que la presion ambiental es
menor y hace falta una mayor expansion para adaptar el flujo a las condiciones externas.

22
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——h=0m
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h=7333m
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Figura3.17 Relacién de dreas para tobera adaptada segin flujo isentrépico.

Los resultados mostrados en la imagen anterior proporciona una idea del rango de relacién de dreas en
el que se ha de operar para maximizar el empuje. A continuacién se prosigue con el andlisis teniendo ya
en cuenta el efecto de la distribucion de dreas y la friccion. Aunque se debe tener en cuenta el efecto de la
altura, para la implementacién de la Teoria de Gases se toman tinicamente las condiciones a nivel del mar. Se
considera que no hay transmisién de calor a través de las paredes de la tobera, lo cual no es cierto, pero se
toma como primera aproximacién. Mientras se asegure que la tobera permanece adaptada, la altura no afecta
significativamente al empuje (considerando igual ntimero de Mach de vuelo). Sin embargo, si se mantiene la
distribucion de dreas para tener adaptada la tobera a nivel del mar, el empuje disminuye significativamente.

Para comenzar se considera una tobera conica, de drea inicial A, drea de garganta A, y drea de salida A;.
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Figura3.18 Geometria esquemdtica de tobera cénica.

Mediante la Teoria de Gases se puede conocer la evolucién de la presién y el niimero de Mach a lo largo de
la seccion divergente. Partiendo de la condicion de bloqueo de la garganta y con los valores de las variables
de remanso correspondientes a la cimara de combustion, se observa que la presion se reduce, mientras que el
nimero de Mach aumenta. Se prueban distintos cocientes de dreas entre 1 y 10. Para poder calcular las rela-
ciones de dreas Optimas, se hace un barrido y se buscan los valores que hacen que, en cada instante, la presion
ala salida sea la presion atmosférica. De esta forma, se obtienen los resultados mostrados en la imagen inferior:

tls]

Figura 3.19 Relacion de dreas ptima en cada instante de tiempo.

Con estos valores, se calcula el empuje que proporciona el conjunto motor y tobera a lo largo del tiempo.
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Figura3.20 Evolucion temporal del empuje con tobera adaptada.

La otra geometria planteada consiste en la cominmente conocida como tobera de campana. El contorno
de dicha tipologia de tobera puede ser aproximada por una pardbola, siendo los pardmetros el didmetro de
garganta, el didmetros de salida y la pendiente de la recta tangente en la garganta 6;.

Figura3.21 Geometria esquematica de tobera conica.

Se prueban tres dngulos distintos: 20°, 25° y 30° y se calculan las relaciones de dreas tales que la tobera
esté en todo momento adaptada. La variacion entre las tres es practicamente insignificante. De hecho, una
vez representadas como se puede comprobar en la imagen inferior, no se distinguen las tres evoluciones.
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Figura3.22 Relacién de dreas para salida adaptada en tobera parabdlica.

Si de nuevo se calcula el empuje, se tiene una distribucién a simple vista menor que para la tobera cénica.
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Figura3.23 Evolucién temporal del empuje con tobera adaptada.

Hasta ahora no se han considerado las pérdidas reales asociadas a la geometria. Experimentalmente, se sabe
que a mayor es el angulo de salida, mds difiere el resultado tedrico del experimental. Durante la descripcién
de las distintas geometrias se introdujo un parametro (1) que mide la eficiencia de la tobera, que es menor
que la unidad y por el cual debe multiplicarse el empuje.

De hecho, para visualizar mejor las diferencias, se representan las relaciones de dreas y la evolucién del
empuje para el caso isentrépico, y las tobera cénicas y parabdlica.
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Figura3.24 Distribucién temporal de dreas para tobera adaptada: caso isentrépico (azul), tobera cénica
(rojo) y parabdlica (verde).
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Figura3.25 Evolucion temporal del empuje con tobera adaptada: caso isentrdpico (azul), tobera cénica
(rojo) y parabdlica (verde).

Tal y como se veia reflejado en la Bibliografia consultada, los resultados para la tobera parabdlica mejoran
los de la tobera cénica, a costa de una relacién de dreas mayor pero que sigue resultado asumible. La actuacién
propulsiva de ambas toberas es, 16gicamente, menor que la del caso isentrépico. Los valores de empuje que
se muestran en la imagen superior difieren de los que se vefan anteriormente y es debido a la introduccién de
la eficiencia, la cual es significativamente menor en la tobera cénica:
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Figura3.26 Evolucion temporal de la eficiencia: tobera cénica (rojo) y parabdlica (verde).

Existe otra forma de comparar las distintas toberas de cara a poder elegir una de ellas y es mediante el
impulso total, definido anteriormente como I, = [ Edt. Los resultados (que se pueden contemplar en la tabla
inferior), vuelven a avalar la eleccion de la tobera parabdlica con un dngulo de la tangente en la garganta de
6 = 20°. Como era de esperar, el impulso total es mayor para el caso isentrépico. La geometria de campana
mejora la actuacion de la cénica en torno a un 40 %.

Parabdlica
Isentrépica Conica 6 =20° 6 =25° 6 =30°
I [N-s] | 187355.8674 | 118367.4417 | 168968.791 | 168968.61038 | 168968.47281
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3.9 Experimentacion

Dado que el modelo tedrico que se ha empleado para tener un disefio del motor cohete no es totalmente exacto,
es necesario recurrir a la experimentacion para comprobar que los resultados reales son aceptables. Con este
fin, se decide disefiar un banco de ensayo con el que medir el empuje durante el tiempo de combustion.

De acuerdo con la bibliografia, existen diversas tipologias de bancos de ensayo para motores cohete y diversos
métodos de andlisis. Generalmente, los bancos de ensayo (o "bemco") se distinguen segtin su disposicién
vertical u horizontal y si la medicién es por compresion o traccién. En este caso se decide emplear una
configuracion horizontal y a compresion por resultar mas simple. Dentro de los métodos de andlisis, lo mds
preciso es el uso de sistemas electrénicos de adquisicion de datos. Normalmente, se colocan células de carga
de gran precision y que soportan grandes aceleraciones para medir el empuje del motor. A la vez, es comtn
colocar sondas de presion y temperatura para verificar los calculos teéricos de presién y temperatura de
cdmara. Por simplificacién y cuestiones de reduccién costes, se decide desarrollar un banco horizontal con
medida 6ptica de la fuerza propulsiva, esto es, mediante grabacién de las deformaciones de un muelle. Se
deja como futuro desarrollo el sistema electrénico junto con los sensores de compresion, temperatura y
presion. Ademds, el banco estd planteado para ser lo mds versatil posible, pudiendo afiadirse estos sistemas
intercambiando elementos.

Se plantea un banco de ensayo, cuya geometria es la siguiente:

Se tiene una base de madera, con rigidizadores metalicos. El banco estd concebido para poder ensayar
motores de diversas geometrias, por lo que es totalmente desmontable e intercambiable. EI motor cohete irfa
montado sobre las anillas circulares, siendo necesario colocar lubricante entre la superficie de la cimara y
las piezas. Estas anillas son construidas en material plastico, lo cual facilita su fabricacién en impresoras
3D y recubiertas de neopreno o teflén para evitar defectos por la temperatura del motor. La disposicién de
estas anillas es ajustable segtin su posicion en las dos barras inferiores sobre las que apoyan. Por otra parte,
el motor se coloca con su cara cerrada sobre la placa rectangular que se conecta al muelle. Dicha placa,
preferiblemente metdlica estd sostenida por dos varillas que impiden la flexién del muelle por su propio peso.
El muelle debe elegirse de forma que se asegure su integridad ante las fuerzas maximas y las aceleraciones
experimentadas durante el ensayo. El coeficiente de rigidez K debe elegirse de forma que no se superen las
deformaciones maximas del muelle, pero sin llegar a ser tan rigido que no se puedan distinguir las variaciones
de longitud.

La versatilidad del banco no es tinicamente para probar motores de distintos cohetes, sino también para poder
ensayar modelos a escala. El uso de motores que alberguen cargas de unos 20 Kg para cada experimento
resultaria excesivamente costoso, por lo que habria que recurrir a modelos de menor tamaiio.
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4.1 Cuestiones introductorias

El disefio del cohete debe tener en cuenta las conclusiones a las que se llegd en apartados anteriores
y, asegurando la integridad del vehiculo, perseguir la optimizacién de peso. Este objetivo se persigue
principalmente en el fuselaje y su estructura interna de soporte, asi como la ojiva, mientras la cimara de
combustién se encuentra mas condicionada por las solicitaciones térmicas y de presion a las que se somete.
De esta forma, es el cuerpo principal el que ofrece una mayor libertad para la reduccién de peso.

Por tanto, serdn varios los apartados que se deben atacar desde el disefio:

* Cuerpo principal: fuselaje, ojiva, estructura interna y bahias de carga.
* Qjiva

* Superficies estabilizadoras

* Camara de combustion y tobera.

* Sistema de recuperacion

4.2 Cuerpo principal

Dentro de la literatura, se pueden encontrar multitud de configuraciones para el cuerpo de un cohete de
sondeo. Aqui se nombran dos en especial:

* La primera una estructura Unica, todo el cuerpo (fuselaje y estructura interna) forman una dnica pieza
indivisible, con diversos accesos para las bahias de carga y el motor. Las uniones fijas son mds sencillas
de realizar, pero se pierde en versatilidad.

» La segunda configuracién es de tipo modular, el fuselaje y la estructura interna son piezas distintas,
separables. La union entre ellas no es de forma permanente, como en la configuracién anterior, sino
mecdnica. De esta forma, se consigue una mayor versatilidad, pudiendo cambiar la disposicion interna
y resulta mds fécil realizar reparaciones sin tener que efectuar manipulaciones destructivas.

Se decide apostar por el segundo caso, dado que permite realizar cambios para adaptar el vehiculo cambiando
la posicion de las bahias y el motor, poder usar un mismo fuselaje para distintas estructuras internas y, en
caso de rotura de una de las dos piezas, se puede cambiar sin afectar a la otra. La unién entre los elementos
debe ser mecdnica, para posibilitar la separacion, lo cual puede dificultar el disefio.

En cuanto a los materiales, se consideran varios que deben ser ensayados mediante un software de elementos
finitos (como ANSYS o Nastran-Patran) y experimentalmente una vez se construyan las piezas. La eleccién
debe ser acorde al peso y al precio, segiin se verifique que tienen un correcto comportamiento ante las
solicitaciones a las que se someten.

Las cargas que se aplican al cuerpo tienen principalmente las siguientes fuentes:

* Cargas inerciales fruto de las aceleraciones durante el vuelo.

105
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 Fuerzas aerodindmicas, principalmente, la resistencia que se transmite desde la ojiva.
¢ Transmision de la fuerza propulsiva desde la cdmara de combustion.
* Solicitaciones durante el transporte y almacenamiento.

Existen otras muchas, pero las que afectan de mayor forma son las anteriores, siendo mds importantes las tres
primeras. La fuerza de inercia es algo que experimenta todo el cuerpo por igual, mientras las otras dos cargas
se transmiten a través de los contactos mecénicos, que serdn los que mas sufran. Serd necesario, ademds del
andlisis principal, estudiar estas regiones mediante la teorfa de la plasticidad y mecdnica de la fractura.
Respecto a los materiales a estudiar, se consideran una aleacién de aluminio y un material compuesto de
fibra de carbono reforzada (CFRP - Carbon Fiber Reinforced Polymer), cuyas propiedades se muestran a
continuacion.

E,[GPa] | E, [GPa] | nu | Gy, | p [Kg/m3]
Aluminio 135 135 0.3 - 2500
CFRP 135 10 0.3 5 1600

Los valores de E| y E, designan el médulo de Young en las dos direcciones del plano. El aluminio tiene el

mismo nimero para ambas por ser un material isétropo, mientras el compuesto es menos resistente en una
direccién que en la otra. Unicamente aparecen las variables referidas al plano por tratarse de una ldmina.
Todos los valores se han obtenido a partir de los proporcionados por el Departamento de Estructuras de la
Escuela Superior de Ingenieros de Sevilla durante la realizacién de un trabajo anterior perteneciente a la
asignatura de Estructuras Aeronduticas.
La estructura interna se compone completamente de fibra de carbono, con seis larguerillos que recorren el
cuerpo desde la ojiva hasta el final del fuselaje y una serie de discos y anillos que sirven como unién mecénica
entre elementos y para separar las diferentes secciones. Se disponen, ademas, dos piezas utilizadas para dar
soporte y afianzar el motor. Todas las uniones que se realizan se intenta que sean mecédnicas para hacer del
modelo lo mds versatil y adaptable posible. Es necesario, por tanto, hacer un andlisis mas exhaustivo de cudl
es la mejor forma de unir piezas que son de material compuesto.

En primer lugar, los anillos permiten cerrar la estructura, ademas de rigidizarla, y sirven para enganchar el
fuselaje mediante un sencillo mecanismo de rosca. Cada uno de los discos dispone de una apertura de forma
que unas pequeiias aletas del fuselaje se introducen vy, al girar, quedan fijadas ambas piezas. Para asegurar el
ensamblaje y evitar un movimiento entre las piezas, se introducen cierres de muelles en los anillos que se
encuentran en los extremos, zonas donde hay accesibilidad manual.

¢

¢

Figura4.1 Imagen en perspectiva de los anillos de sujecion.

Por otra parte, los discos sirven para separar las bahias de carga, la zona del paracaidas y la del motor,
todas con accesibilidad manual mientras el fuselaje estd retirado. Para posibilitar la unién con los largueros,
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constan de las correspondientes inserciones.

Figura4.2 TImagen en perspectiva de los discos de separacion.

La estructura dispone también de dos elementos de unién con el motor, uno roscado y otro atornillado, de
forma que se garantiza el ensamblaje seguro del motor. Adin asi, es necesario para futuras ampliaciones un
andlisis mecdnico para conocer cémo se comporta ante el peso del motor y la fuerza propulsiva.

Figura4.3 Imagen en perspectiva de la pieza de unién atornillada con el motor.
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Figura4.4 TImagen en perspectiva de la pieza de unién roscada con el motor.

Una vez dispuesta cada pieza en su lugar, la estructura queda tal y como se puede apreciar en la imagen
inferior. Se pueden observar en rojo los larguerillos y los anillos de unién con el fuselaje y, en azul, los discos
separadores. Las uniones con el motor se encuentran ocultas tras los discos mds cercanos a la base.

Figura4.5 Imagen en perspectiva de la estructura interna.

Y las dimensiones principales se recogen en la figura siguiente, donde se observa como se distribuyen
segtn se dediquen las bahias al motor, el sistema de recuperacion (paracaidas), la electronica y telemetria y
la carga de pago.
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Motor Carga Electrénica Paracaidas
595 mm 285 mm | 225 mm . 495 mm

i -
:

Figura4.6 Dimensiones principales de la estructura interna.

1.6 m

En cuanto al fuselaje, se toma la fibra de vidrio como material y se define con el radio externo estudiado
en la seccién de Aerodindmica y un espesor de unos 2 mm.
Por dltimo, la ojiva se disefa para ser construida en una impresora 3D, con un material plstico cuya densidad
es del orden de 1050 kg/m?3. El disefio es el escogido anteriormente de ojiva cnica con punta roma (esfera
del 15 % del radio del fuselaje) y unién suave con el cuerpo:

Figura4.7 Imagen en perspectiva de la ojiva.

El peso de cada elemento estructural viene recogido en la siguiente tabla:

Cantidad | Masa [kg/ud] | Masa total [kg]
Larguerillos 6 0.028 0.1680
Discos de separacion 3 0.778 2.3340
Anillos de unién 3 0.095 0.2850
Unioén roscada al motor 1 0.928 0.928
Unioén atornillada al motor 1 0.369 0.369
Fuselaje 1 4.119 4.119
Ojiva 1 1.267 1.267

Total 9.47

4.3 Camara de combustion y tobera

Para el disefio de la carcasa del motor y el material a elegir hay que considerar las temperaturas de combustion
y las presiones que se alcanzan en su interior. La solicitacién térmica también determina el aislante a elegir.
En primer lugar, se considera como material de fabricacion el acero AISI 310 s, cuyas propiedades mecédnicas
y térmicas se muestran en la tabla inferior. Se trata de una aleacion refractaria de alta resistencia, usada
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en condiciones de elevadas temperaturas. Todos los valores estdn obtenidos a partir de la norma AISI que
clasifica aceros y aleaciones no ferrosas.

E[GPa] | o, [MPa] | 0, [MPa] | k[W/mK] | T, [°CI | p [g/em’]
200 280 580 13.9 1400-1455 | 8.03

De acuerdo a la distribucion de presion interna y suponiendo un régimen cuasiestacionario, se toma la
presion ultima como aquella con la que se estima el espesor minimo de la carcasa:

_ PR _ 1.6PR

c min = =2.249 mm 4.1)

max

Si en vez de la tension de fractura se considera la tension de fluencia del material, el espesor minimo serfa
de 4.659 mm. Desde un punto de vista conservador, se decide escoger un valor intermedio que resulte mas
seguro: t,,;,, = 3.454 mm.

En cuanto a los requisitos térmicos, la temperatura de fusion de la aleacién considerada se encuentra por
debajo de la temperatura maxima de combustion, lo que obliga atin mds a proteger la carcasa mediante un
aislante. La eleccion del material protector debe hacerse en funcién a sus propiedades térmicas realizando un
estudio de la transmision de calor a través de las distintas capas de material.

Bajo la suposicion de evolucion cuasiestacionaria de la temperatura y que la relacién entre el espesor y el
radio es tal que se puede suponer localmente que se estd ante una placa plana, las ecuaciones que modelan el
problema térmico se resumen en las siguientes:

. . d’T
Ecuacion diferencial : - = 0 “4.2)
dx
. Tex — Tcam
Flujo total de calor: ¢"= — o e 1 4.3)
Fean Tk T T ey

La primera ecuacién permite establecer una evolucién lineal en cada una de las capas. Las condiciones de
contorno que deben comprobarse son:

» Continuidad de temperaturas en el contacto entre aislante y carcasa:

Tais(x = 81) = Tacero(x = el) (44)

* Flujo de calor por conduccidn igual en la interfase entre aislante y acero:

dT, dT,

—k. ais | — _ acero |
ais— g 1x=e acero g lx=e

(4.5)

* Flujo de calor por conveccién igual a flujo de calor por conduccién en las interfases entre la cdmara y
el aislante y la carcasa y el aire exterior:

arT,
hint(Tcomb - Tais (O)) = _kaisﬁ |x=0 (46)
h T _ -T — —k dTacero 4.7
ext( acero (x =€ +€2) ext) - acero” . |x:el+ez ( . )

Como aislante se escoge un tejido conformado por un compuesto refractario a partir de 6xido de aluminio,
oxido de silice y cerdmicos (RS-3000 en el catdlogo de ZIRCAR Refractory Composites). Las tres propiedades
que es necesario conocer para el disefio son la densidad (p = 0.14 g/cm?3), la temperatura méxima de
operacion (T, = 2000 °C) y la conductividad del material (k = 0.17 W /mK).

De esta forma, la distribucion de temperaturas a través de la carcasa y el aislante son funcién del espesor del
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aislante y de la temperatura externa. Imponiendo que la temperatura externa es de 300 K y la de la cdmara
1920 K, se tiene la siguiente temperatura en la superficie interna de la carcasa metdlica en funcién del espesor
de aislante:

1600

1500

1400

1300

acero

1200

1100

1000

900 —

800

I I I I I I i I I
] 0.001 0.002 0.003 0.004 0.005 0.006 0.007 0.008 0.009 0.01

Catstante M1

Figura4.8 Temperatura en la superficie interna de la carcasa segiin espesor de aislante.

Dado el informe sobre el acero refractario del fabricante, la temperatura maxima de operacién se encuentra
en torno a 1400°C y la temperatura de servicio se establece en unos 1200°C. Hay que tener en cuenta que la
temperatura de servicio se fija para trabajos continuos, mientras que, en el caso de la cimara, se somete a
temperaturas muy elevadas pero durante tiempos muy cortos, lo cual permite flexibilizar algo més el limite.
Por otra parte, el andlisis anterior del efecto del espesor del aislante es para el instante de mayor temperatura
de camara, que es justamente al final de la combustién. Siendo lo mds conservador posible, si se tiene un
espesor de aislante de 4 mm, la temperatura en el acero se encuentra alrededor de los 1100-1200¢i<C, lo cual
es admisible.

Fijando el espesor, se tiene una evolucion térmica distinta en funcién de la temperatura de la cdmara, la cual
crece con el tiempo:
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Figura4.9 Temperatura a través del aislante y la carcasa de acero.

Con los materiales y las dimensiones principales de la cimara definidos, se procede a disefiar la geome-
tria.La configuracién interna viene determinada por la forma y tamafio del grano de propelente, incluyéndose
un elemento de fijacién consistente en un anillo que se introduce por apriete. Por otra parte, la cara delantera
de la carcasa es extraible mediante rosca para facilitar el mantenimiento y la introduccién del propelente. La
cara posterior estd roscada para unirse a las piezas de la estructura del cohete y se disponen también tres
piezas con agujeros roscados para la unién atornillada. Por tltimo, la seccidn frontal posee cuatro piezas
para unirse a la tobera mediante tornillos. El peso de la cdmara de combustion es de 10.325 Kg.
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Figura4.10 Imagen en perspectiva de la carcasa.

El otro elemento crucial que queda del motor es la ojiva. Anteriormente, en el estudio propulsivo, se definié
la evoucion temporal de la relacidn de dreas entre la seccidn de salida y la garganta, pero no la longitud de
la ojiva. Existe un método de estimacién de dicha magnitud en funcién de los dngulos de divergencia en la
salida y de la recta tangente en la unién con la garganta. Aunque en el pasado capitulo se consideré toda la
seccién divergente como una pardbola, hay que considerar una pequefia regién que no lo es.

\ J& R,
0382R, \ 6 t

Figura4.11 Contorno de la tobera en forma de campana.

El primer punto a determinar es (xp ,yp), para los que existen unas definiciones dadas:

x, =0.382R, sen(6,) = 1.6331 mm (4.8)
yp =1.382R,cos(6,) —0.382R, sen(6),) = 12.7880 mm (4.9
(4.10)

Por otra parte, la parte restante de la tobera se aproxima adecuadamente por una pardbola de la forma
y = ax? +b*x+ c. Es necesario conocer las variables a, b y ¢ imponiendo la continuidad en (xp ,yp) del
contorno y la derivada y la pendiente en la salida:

¥, = 2ax, +b =tan(6,) 4.11)
yh = 2ax,+b = tan(0,) (4.12)

Resolviendo las ecuaciones se tiene que la longitud de la tobera debe ser variable al igual que ocurria con
la relacion de 4reas. Para cada instante de tiempo, se tiene la siguiente longitud de la seccion divergente:
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220
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Figura4.12 Evolucién de la longitud de la seccién divergente durante la combustién.

Para su representacion en CATIA se toma una longitud intermedia de 100 mm, correspondiente a 4 segundos
tras comenzar la combustion. En ese instante, a nivel del mar, la relacion de 4reas es de, aproximadamente,
6.55, por lo que el didmetro de salida es de unos 70 mm. Respecto a los materiales, el andlisis mediante
la Teoria de Gases estima que se alcanzan temperaturas que rondan los 1000 °C, con lo que es necesario
asegurar que se garantiza la integridad estructural de la tobera. Por tanto, se utilizan materiales como el acero
refractario (igual que la cdmara de combustidn) o, si se dispone de un mayor presupuesto, titanio. También es
posible emplear aleaciones de aluminio (que resultan mds econdémicas) con recubrimientos de materiales
refractarios o ceramicos.

Figura4.13 Imagen en perspectiva de la tobera.

Para tener una relacion de dreas y, consecuentemente, una longitud variables es necesario disefiar un
sistema que controle esto de forma que la tobera esté adaptada, bien segtin las condiciones ambientales y de
cdmara (lo cual serfa ideal) o bien segtin una evolucién programada. Pese a que no se va a entrar a disefiar este
sistema, se piensa que existe la posibilidad de disponer de unos servos que deslicen unas placas sobre otras de
forma que se modifique la geometria de la tobera. También existe la opcién de que esos servos simplemente
abran la tobera manteniendo la longitud, pero eso no permitiria tener un dngulo 6 de la pendiente en la
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garganta constante.
El peso del motor es de 10.919 kg, siendo 10.2 kg los correspondientes a la cdmara de combustion en si.

4.4 Superficies estabilizadoras

De cara al disefio de las superficies estabilizadoras (aletas) es preciso hacer un estudio de las posiciones del
centro de gravedad y del centro de presiones, lo cual determina el cardcter estable o inestable del cohete, tal y
como ya se comentd previamente.

La aplicacion de cada uno de los materiales descritos a cada una de las piezas del vehiculo permite estimar
de una forma sencilla la situacién del centro de gravedad del cohete. El calculo se realiza incorporando una
carga de pago de 5 Kg y un equipo de telemetria de 4 Kg. Ademds, el grano de propelente es el considerado
en el estudio propulsivo, es decir, 19.4 Kg de la composicion decidida.

W,-X.,
X., = LW Xeg, = 1573.3mm (4.13)
& LW,

El centro de presiones se encuentra, aproximadamente, medio metro por delante, lo cual hace que el vehiculo
sea inestable y obliga al disefio de aletas que retrasen el centro de presiones.

Se van a emplear dos métodos simplificados para estimar el centro de presiones del cuerpo con aletas. Se
deja como desarrollo futuro su simulacién en un software computacional como FLUENT.
El primero se basa en discretizar por partes el cohete, hallar el centro de presiones de cada uno de ellos y
estimar el global segin la siguiente ecuacion:

X, A=Y X, A (4.14)

Donde X, es el centro de presiones del elemento "i" y A; es el drea proyectada sobre el plano longitudinal.

Ojiva FLiseIaje >
A=0.0623 mZ2 A=0.3520 m

Figurad.14  Areas de las proyecciones longitudinales.

El otro método es el comtinmente proporcionado por los fabricantes de coheteria amateur y se basa en
calcular el centro de presiones conociendo el coeficiente adimensional de la fuerza normal en funcién del
angulo de ataque (Cy,) de cada una de las partes del cohete. Toma la suposicién de que el vehiculo se
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encuentra en un régimen de vuelo tal que M,, << 1, de forma que el coeficiente sélo depende de la geometria;
el angulo de ataque es cero o muy pequeilo, el cohete es un sélido rigido y el vehiculo es esbelto. Con estas
hipétesis, estima el Cy y el centro de presiones de la ojiva y de las aletas:

* Qjiva. Al no tratarse de una ojiva convencional, se debe considerar una ojiva cénica equivalente de
forma que no acabe en punta roma y no tenga una seccién de transicion tangencial con el fuselaje.
Con esta geometria virtual, el centro de presiones se encuentra en x,, = %L, siendo L la longitud
equivalente. Por otra parte, se comprueba experimentalmente que para todas las configuraciones se
cumple que Cy =~ 2.

* Aletas. Es necesario calcular el coeficiente Cy, debido a la interferencia entre las aletas y el cuerpo
principal. Esto pasa por conocer el de las aletas, definido de la siguiente forma:

n(b)

2
1+ 1+( 21 )

CNa |aletas = (415)

crtct

Donde "n" es el niimero de aletas, "b" es la envergadura, "D" el didmetro del cuerpo, "1" la longitud de
la aleta desde la mitad de la cuerda en la raiz hasta la mitad de la cuerda en la punta, "c," es la cuerda
en laraiz y ¢, la cuerda en la punta.

Tras esto, se calcula un pardmetro kg, = 1+ HLR, de forma que el coeficiente de interferencia es
CNa |fbkbeNa ‘alerus'

El dltimo paso consiste en estimar el centro de presiones de la aleta, dado analiticamente por la siguiente
expresion:

c,+2¢ 1 c ¢,
xcpulemx = (b tan(W)) W + 6 (Cr + CI 7) (4 16)

Para tener el disefio de las aletas se buscan aquellas que, con la minima superficie posible (para repercutir
lo menos posible en el peso del vehiculo), hagan que el margen estdtico (definido como SM = (X, — X, )/L)
sea igual o mayor que el 10%, asegurando asf la estabilidad.

Se prueban distintas geometrias de aletas, considerando la instalacion de cuatro en concreto que sobresalen
una distancia x, respecto del final del fuselaje.

X c, E v b SM - Método 1 | SM - Método 2
0 |04]055 |30 | 03 -2.38 1.14
0 |04 07 |30 | 03 -1.0147 -0.4227
0 | 04| 07 | 30° | 035 2.358 3.9211
0 |04 07 |30°| 04 4.1147 5.6567
005 |04 | 07 |30°]| 04 5.5339 7.9734
0.1 | 04| 07 |30°| 04 6.9531 10.2901
0.1 | 04| 0.85 | 40° | 0.35 8.2840 11.1244
0.1 | 04| 085 |40°| 04 10.3623 13.2925
0.1 |04 | 085 |45 | 04 10.6007 14.7462

Tras estas iteraciones se decide elegir los pardmetros del dltimo caso, quedando la geometria tal y como se
ven la siguiente imagen. Ademads, se considera el uso de madera de balsa por su alta resistencia y su bajo
peso con perfiles de 3 mm de espesor. Los bordes de ataque se encuentran rebajados para reducir ain mas
la resistencia aerodindmica ante la corriente, aunque la contribucién de las aletas sea ya de por si (dado su
pequefio espesor) pequeiia al valor total.
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C

Figura4.15 Aleta trapezoidal.

A la hora de la fabricacion mediante madera de balsa, ha de tenerse encuenta la posicion relativa de las
vetas del material respecto a la direccién del aire. Esto se debe a que la madera es mucho mads resistente en
una direccién que en otra, por lo que ha de asegurarse que las vetas forman, aproximadamente, 60° respecto
a la corriente.



5 Desarrollo del vuelo

Con el objetivo de establecer una prediccion de las capacidades operativas del cohete, se realiza Se pretende
establecer cudles son la altura maxima, la velocidad méaxima, las aceleraciones que experimenta, el nimero
de Mach de vuelo y otros pardmetros.

Como hipétesis iniciales se consideran las siguientes:

» Se emplea un modelo estdndar de atmdsfera ISA sin viento.

* La actuacién del motor, respecto a la evolucion de presion y temperatura en la cdmara, es la analizada
a nivel del mar. Esta suposicion no es nada cierta, es necesario conocer como actda a cada altura, pues
la presién exterior condiciona cémo se comporta el proceso de combustion.

* La tobera tiene una evolucidn para estar adaptada a nivel del mar.

» La dependencia del coeficiente de resistencia con respecto al nimero de Mach de vuelo es la estudiada
también a altura cero.

La ecuacion que describe el vuelo del cohete es la siguiente:

m(r)-alt) = E() D)~ W(1) = E()~ 3pV ()2 SCp ~m(1)g 5.1)

Discretizando en el tiempo, se tiene en cada instante ¢;:

alt) = s (B ) = 30 (R 025 Col0) (1)) (52)
m(t;) =m(t;_y) = G(t;_1)A, (5.3)

v(t;) = v(ti_y) +a(t)A, (5.4)

M) = vit) falh(s)) 5.5

) = Bt 1) + V(A + Salt)8] 5.6

Implementando este algoritmo en un c6digo en MATLAB, se tiene una evolucién temporal de la altura
desde el nivel del mar (h=0 m) hasta un techo de vuelo que se encuentra a 9029 m. Se cumple, de esta forma,
el objetivo buscado de volar en un amplio rango dentro de la troposfera.

117



118 Capitulo 5. Desarrollo del vuelo

10000

9000 - : : . N
8000 - . : . . : . : -
7000 - : : o
6000 - : : u

5000 - . E . : . . 4

h[m]

4000 : : : 4
3000 . ) . . . ) . 4
20000 e i . e . . : i . . 4

1000 - : : : o

tls]

Figura5.1  Altura frente al tiempo.

Respecto a la velocidad y el niimero de Mach, se tienen las siguientes evoluciones temporales, con maximos
de Mach 1.6 y 500 m/s. Ambos pardmetros crecen rapidamente mientras el motor estd encendido y decrecen
a partir de ese punto. Ha de comentarse que el motor proporcionard empuje algunos segundos mds, aunque
no exista combustion ya que atn hay gases a alta presion dentro de la cdmara. Esto debe ser objeto de un
estudio mds avanzado.

600 T

v [mis]

400 i i i i i i i i i
0 5 10 15 2 % Y » 40 [ 50

tls]

Figura5.2 Velocidad frente al tiempo.
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Figura5.3 Numero de Mach de vuelo frente al tiempo.

Un aspecto importante que es preciso analizar es la aceleracién que experimenta el vehiculo ya que son
transmitidas a las posibles cargas de pago que haya en su interior. La forma mas comun de medirla es en
unidades de gravedad (en g’s), consistente en dividir la aceleracién por la aceleracion de la gravedad. Al
igual que en los dos casos anteriores, la aceleracién crece durante la combustién hasta llegar a 10 g’s y se
mantiene en valores negativos dado la desaceleracion que se produce posteriormente.

Aceleracion [g]

$ | | | | | | 1 | |
0 § 10 15 2 2 30 ¥ 40 45 50

tfs]

Figura5.4 Aceleraciones medidas en g’s frente al tiempo.

Por ultimo, si se comparan los valores de empuje que se obtenian a nivel del mar con la tobera adaptada y
aquellos con las relaciones de dreas para adaptar la tobera a nivel del mar pero a distinta altura, se observa
que la diferencia es significativa, habiendo una pérdida de fuerza propulsiva que se hace mds importante a
mayores alturas.
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Figura5.5 Comparacién empujes a nivel del mar y durante el vuelo.

Todos estos cdlculos se han realizado para una carga de pago de 5 Kg, que es el maximo establecido para
el disefio. En funcién de la masa que se tome, se tiene un alcance variable, menor a mayor carga.
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Figura5.6  Alcance en funci6n de la carga de pago.
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Conclusiones y lineas de desarrollo futuras

Tras todo el trabajo desarrollado, se pueden realizar una serie de conclusiones finales y de posibles estudios,
modificaciones y proyectos que pudieran surgir a partir de este.

El procedimiento de disefio seguido se ha basado en estudiar aerodinimicamente un conjunto de geometrias
para el cuerpo, teniendo la longitud del mismo fijada a priori pensando en que dicha dimensién podria bastar
para cumplir los objetivos perseguidos. El andlisis tedrico y computacional de un conjunto de ojivas permitié
realizar un disefio preliminar del cuerpo del cohete.

Durante el proceso se comprueba las grandes deficiencias que presentan los métodos teéricos fundamentados
en la Teorfa Potencial y la mejor aproximacion que se consigue con programas informaticos. Si bien con las
Teorias de Cuerpos Esbeltos se tienen resultados que se distancian de aquellos que se recopilan en ensayos
experimentales, son métodos rdpido una vez que se programan y que si permiten extraer conclusiones para
comparar geometrias, el efecto de los pardmetros de disefio o poder ver cudndo la teoria falla, observando
las distribuciones de presién o los resultados ilégicos de resistencia. De esta forma, aunque la teoria no lo
contabilice, se puede deducir que los grandientes adversos que se producen provocan el desprendimiento de
la capa limite o que un dato de resistencia negativa es fruto de un fallo en la teoria o de dicha separacién de
la corriente.

Tanto la informacién recopilada en la bibliografia como los datos experimentales obtenidos de un proyecto
anterior verifican la diferencia entre los resultados de la Teoria Potencial y la realidad, siendo la resistencia
subestimada en régimen subsénico y sobreestimada cuando M, > 1.

La utilizacién de un software de CFD, como es FLUENT, permite disponer de resultados mas precisos a
costa de un coste computacional y temporal elevado. Ademads, exige que el mallado y el modelo se ajusten a
las necesidades del problema a abordar, pudiendo dar una solucién errénea si no es asi.

De las distintas geometrias probadas, queda escogida la ojiva cénica con punta roma como la éptima. La
longitud de la misma es fruto de un compromiso entre minimizar la resistencia (que se reduce al aumentar la
longitud) y no reducir tanto el volumen interno del cuerpo para los sistemas y la carga de pago que deben
albergarse.

Permanece como ampliacién futura la mejora del mallado y la determinacién de los pardmetros de los
modelos turbulentos de FLUENT a través de un estudio exhaustivo. Con ello se espera mejorar la precision
de los resultados frente a los experimentales.

Con la geometria definida se procede a disefiar un sistema de propulsién que se ajuste al disefio preliminar
y a los requisitos operacionales. Para ello se hace un estudio del estado del arte de los motores cohete,
contemplando las diversas opciones y los procedimientos de andlisis y disefio.
Si bien se concluye que los motores de propelente liquido permiten disponer de unas caracteristicas superiores,
dado que se puede controlar el vector de empuje y se alcanzan mayores niveles de fuerza, su disefio es bastante
mds complejo y costoso, requiriendo de mayor tiempo. Por tanto, se decide apostar por el propelente sélido,
que presenta un coste y una complejidad menores y mayor disponibilidad de sus componentes. A su vez,
debido a la falta de tiempo, se escoge un propelente basado en nitrato potdsico para su estudio ya que se trata
de compuestos ampliamente usados y estudiados.
A través de las distintas herramientas ya explicadas se consigue analizar el comportamiento de la cimara
de combustién. Tras esto, es posible especificar las dimensiones de la tobera mediante la Teoria de Gases,
estableciendo las relaciones de dreas necesarias en cada instante de tiempo para tener la tobera adaptada, con
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lo cual se maximiza el empuje. Se han probado las dos geometrias mds comunes: tobera conica y tobera en
forma de campana. Aproximando esta dltima por una tobera cuyo didmetro tiene una distribucién parabdlica,
se comprueba que los resultados son, tal y como se esperaban, mejores. Obviamente dado que se incluyen el
efecto de la distribucion de dreas y la friccion, los niveles de empuje se mantienen por debajo de aquellos que
resultan del estudio isentrépico, pero superiores a la otra geometria. El disefio de la tobera se ha realizado
para una altura de referencia a nivel del mar, algo que deberia modificarse debido a que el comportamiento
del motor completo depende de la altura.

Por tanto, suponiendo que el propelente se agota completamente y teniendo un factor de friccién de disefio,
se escoge la tobera en forma de campana, cuyas dimensiones se determinan a partir de la relacion de dreas, la
pendiente de la tangente en la zona de la garganta y una serie de relaciones desarrolladas en la seccion de
disefio.

En conclusidn, el estudio quimico y la Teoria de Gases permiten disefar el sistema de propulsién cohete y
predecir su comportamiento. Dicho esto, la Balistica Interna es una disciplina que depende fuertemente de la
experimentacion. Pese a que dos granos de propelente del mismo compuesto y fabricados mediante el mismo
procedimiento tienden a parecerse en su funcionamiento, es muy dificil conocer qué ocurre en el interior de la
cdmara sin recurrir a ensayos. El banco de ensayo horizontal que se ha disefiado o su variante con una célula
de carga, permitirian analizar mejor la actuacién del motor o de un modelo a escala. También se propone el
disefio de un sistema de propulsién alimentado con propelente liquido, lo cual mejoraria significativamente las
prestaciones del vehiculo. La configuracién modular del cohete y sus dismensiones permiten la introduccién
de los equipos necesarios para ello, aunque se perdiese capacidad para albergar carga de pago. Aun asi seria
un desarrollo interesante pues el vehiculo podria convertirse en una plataforma para el ensayo de nuevos
sistemas de propulsién, mucho més avanzados y complejos que los de propulsion sélida.

Por tanto, se ha desarrollado un método en este proyecto que permite estimar la actuacién de un sistema
propulsivo cohete de propelente sélido, basdndose en andlisis quimicos, datos experimentales y célculos
tedricos. Con ello se obtiene un equipo que se espera pueda cumplir con los objetivos buscados, que produce
unos niveles de empuje bastante elevados y que se encuentra optimizado a nivel del mar.

Bajo estas premisas basadas en los célculos desarrollados a lo largo de todo el proyecto, se realiza un
disefio de los principales componentes del vehiculo: la estructura interna, el fuselaje, la ojiva, el sistema
propulsivo y las aletas. Para establecer las dimensiones de estas tultimas, se recurre a dos métodos bastante
usados que estiman la posicion del centro de presiones del vehiculo completo. Con ello, se tiene un vehiculo
modular, reconfigurable, aerodindmicamente eficiente, con un sistema propulsivo adaptado al nivel del mar
pero que puede ser redisefiado para adaptarse a cualquiera altura y con capacidad para albergar cargas de
pago de unos 5 Kg.

Con el cohete disefiado se decide realizar una simulacion tedrica de como evoluciona el vuelo, lo cual
permite confirmar que se cumple con los objetivos buscados al disponer de un vehiculo que se ha tratado de
optimizar aerodindmicamente y desde el punto de vista propulsivo, que opera dentro de la Troposfera, cuyo
motor emplea un propelente sélido, que la estabilidad estd asegurada gracias a las superficies estabilizadoras
y que consta de bahias para albergar la electrénica, la carga de pago y el sistema de recuperacion.

Por tanto y en conclusién, permanecen como posibles lineas de desarrollo las siguientes:
* Mejora del mallado y eleccién més precisa de los pardmetros de los modelos de simulacién en FLUENT.
» Simulacién en FLUENT para un rango mas amplio de M,,.

* Afadir las aletas al modelo de FLUENT para disponer del efecto de estas superficies sobre la resistencia
y el centro de presiones.

* Modificacion del fuselaje teniendo una distribucion de dreas variable para reducir la resistencia e
introduccion de acabados superficiales que experimentalmente demuestran mejorar el comportamiento
ante la corriente.

» Simulacién a distintas alturas para conocer cémo afecta este pardmetro al coeficiente de resistencia.

» Construccién del modelo o de uno a escala para ensayo en tinel de viento. Estos ensayos tienen
la limitacién del rango de velocidades con el que se experimenta, pero permiten validar resultados
computacionales.
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Fabricacion del propelente en forma de probetas y ensayo en camaras de combustion a escala para
disponer de datos que permitan estimar los coeficientes experimentales que determinan las velocidades
de combustion.

Fabricacién del motor o de uno equivalente a escala para su ensayo en el banco de ensayo disefiado.
Disefio del sistema de modificacién de la relacién de dreas para mantener la tobera adaptada.

Eleccién y disefio de los sistemas electrénicos que permitan recopilar datos de vuelo y seguir desde la
estacion de tierra la mision. En principio es necesario disponer de equipos como un altimetro, GPS,
sistemas de toma de datos de presidn y temperatura, acelerémetros, etc.

Disefio del sistema de recuperacion. Ademds del paracaidas, es preciso establecer cémo se produce la
eyeccion del mismo.

Sustitucién del motor cohete de propelente sélido por uno de propelente liquido.

Figura6.1 Imagen del disefio final.






7 Anexos

Se adjuntan a continuacion las representaciones graficas de los elementos disefiados durante el desarrollo del
proyecto. Para comenzar se muestran los del vehiculo y sus componentes y, posteriormente, se procede con los
del banco de ensayo horizontal cuya imagen aparecia en el apartado de experimentacion del estudio propulsivo.
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Capitulo 7. Anexos

7.1 Anexo I: Planos del cohete
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