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Resumen: Este articulo muestra de manera general el proceso de optimizacién para un motor
de combustible sélido basado en una mezcla de Nitrato de Potasio y Sorbitol (KNSB) con una
configuracion de grano tipo Bates, generalmente usada en coheteria experimental de baja
potencia. En este proceso, el méximo empuije es seleccionado para la menor cantidad de masa
requerida, indicando el tamafio estimado del motor mas eficiente mediante multiples itera-
ciones, donde a partir de un rango inicial de valores de empuje se calcula la cantidad de masa
de propelente necesaria. Adicional, a través de la estimacion gréfica de la segunda derivada
de la relacion de empuje con respecto a la masa, se establece un limite de eficiencia donde el
aumento de la cantidad de propelente debe representar al menos un incremento superior al
0.5% en la pendiente de dicha relacion. Finalmente, se propone un modelo con el ensamble
del motor esquematizado mediante software de disefio asistido por computador.

Palabras clave: coheteria experimental; combustible solido; KNSB; motor cohete.

Resumo: Esse artigo mostra de maneira geral o processo de optimizacdo para um motor de
combustiveis sélidos baseado numa mistura de Nitrato de Potassio e Sorbitol (KNSB) com uma
configuracdo de gréo tipo Bates, geralmente usada em foguetdrio experimental de baixa po-
téncia. Neste processo o estimulo maximo e escolhido para a menor quantidade de massa que
e precisada, indicando o tamanho estimado do motor mais eficiente por meio de multiplas
iteragdes onde comecando com uma gama de valores de impulso, calcula-se a quantidade de
massa de propelente necessaria. Além disso, através do estimado gréfico da segunda derivada
da relacdo de impulso respeito da massa, se estabelece um limite de eficiéncia onde o aumen-
to da quantidade de propelente deve representar pelo menos um incremento maior do que o
0.5% no pendente de tal relacdo. Finalmente, se propde um modelo com o ensamble do motor
esquematizado por meio de software de desenho assistido por computador.

Palavras-chave: combustivel sélido; foguete experimental; KNSB; motor de foguete.

Abstract: This article shows in a general way the optimization process for a solid fuel engine
based on a mixture of Potassium Nitrate and Sorbitol (KNSB) with a Bates type grain configura-
tion, generally used in low power experimental rocketry. In this process, the maximum thrust
is selected for the least amount of mass required, indicating the estimated size of the most
efficient motor through multiple iterations, where from the initial range of thrust values the
amount of propellant mass required is calculated. Additionally, through the graphical estima-
tion of the second derivative of the thrust relation to the mass, an efficiency limit is established
where the increase of the propellant amount must represent at least an increase greater than
0.5% in the slope of that relationship. Finally, a model of the motor assembly schematized by
computer aided design software is proposed.

lKey Words: Arduino® Mega ADK; Biotelemetry; Bluetooth; Vital Signs.
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Introduccion

El proceso de disefo y construccién de un motor de co-
hete con propelente sélido para coheteria experimental
requiere de la inclusién de diversos aspectos termodinami-
cos y quimicos en el andlisis de desempefio de un modelo
planteado. En este tipo de motores, el combustible realiza
su proceso de oxidacion exotérmica en el interior de una
camara de combustion conocida como carcasa y, a dife-
rencia de los combustibles convencionales, la mezcla en el
interior no depende del aire atmosférico, sino que posee
oxidante y carburante en un compuesto conocido como
grano propelente.

Cuando se instala el combustible en el interior de
una carcasa cilindrica se pueden establecer diferentes
tipos de configuracion de combustién. La configuracion
de grano tipo Bates consiste en multiples cilindros de
propelente solido con un agujero central concéntrico
pasante en el interior, generando una cubierta exterior
y un cilindro hueco interno. La combustion de este tipo
de propelente ocurre desde el cilindro interno hacia la
seccion exterior generando como resultado un flujo de
gas que pasa a través de una tobera brindando el empuje
requerido (Sutton, 2000). En algunas aproximaciones ex-
perimentales, el empuje generado () se estima a partir de
la velocidad de salida del gas (c), multiplicada por la masa
de combustible quemado por segundo (, dividido entre
la constante gravitacional (g) (Brown, 1973), tal como se
muestra en la Ecuacion 1:

La tobera que impulsa el gas generado hasta veloci-
dades supersonicas convierte la energia interna del flujo
(presion y temperatura) en energia cinética. De esta ma-
nera, los disefios de tobera en motores de cohete poseen
secciones convergentes y divergentes conocidas como
toberas de Laval (Valera 2012). Generalmente, el dimensio-
namiento de las toberas se realiza a partir del nimero de
Mach deseado a la salida y de las presiones de operacién
correspondientes, asi como de la relacion de calores espe-
cificos del gas producto de la combustion que circula en el
interior (Meyerowitz, 2013).

Para que los componentes presentes en la camara
de combustion reaccionen adecuadamente y el gas ge-
nerado tenga las propiedades requeridas por el disefio, el
oxidante debe estar presente en una mayor proporcion.
Usualmente, para motores-cohete con granos compues-
tos por Nitrato de Potasio y Sorbitol (KNSB), se emplean
mezclas con relaciones 65/35; es decir, se obtienen mez-
clas con 65% en masa de oxidante y 35% en masa de
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combustible (Singh, 2013). En algunos disefios se suelen
adicionar otras sustancias en proporciones cercanas al 1%
de la masa total de la mezcla, tales como 6xido de hierro
y manganeso, con el fin de aumentar la tasa de quemay
mejorar el desempefio general del proceso de combus-
tion (Ishitha, 2014).

Tras conocer el comportamiento de la mezcla de
combustible sélido se deben considerar las condiciones
de operacion y los esfuerzos mecanicos en la cdmara de
combustién y en otros componentes, con el fin de estable-
cer un disefio dptimo que soporte la presion y temperatura
estimados tedricamente (Yildirim, 2011). La presion en el
interior de la cdmara puede alcanzar valores superiores a
los 70 Bares, de acuerdo con el disefio establecido. Cuan-
do se emplea un valor de presién muy alto el tamaro del
motor se reduce, asi como su tasa de quema; sin embar-
go, la resistencia requerida por el material es mayor, lo cual
puede verse reflejado en el espesor de cdmara y con ello el
aumento en el peso del conjunto (Verma, 2013).

Adicional, tras haber estimado los pardametros gene-
rales de operacion del motor, es conveniente verificar la
configuracién del grano de combustible alojado al interior
de la cAmara, con el fin de mantener un perfil de empuje
predeterminado, ya que la distribucidon geométrica del gra-
no propulsor permite obtener diferentes comportamien-
tos en el gas de salida. El grano tipo Bates posee una tasa
de quema que genera un empuje constante a lo largo del
proceso de combustion. Dicho comportamiento ha sido
establecido a partir de relaciones experimentales entre el
tiempo de reaccion y el recorrido lineal del borde de com-
bustidn, en el cual el combustible reacciona tras alcanzar la
temperatura de ignicion (Yaman, 2014).

Todas estas aproximaciones experimentales al pro-
ceso de combustién han sido simuladas a través de mé-
todos numéricos con el fin de confirmar los resultados
obtenidos, puesto que el tiempo de combustion de este
tipo de motores es muy corto y dificulta el proceso de
medicion de tasa de quema (Charlery, 2014). También se
ha establecido que la eficiencia de dicha tasa disminuye
exponencialmente en motores con impulsos superiores
a 640 N-s, es decir, motores tipo J o de mayor tamafio de
acuerdo con la clasificacion internacional de motores de
coheteria experimental (Apogee’, 2004). Es asi como en
este articulo se realiza una aproximacion al disefio de un
motor con la mayor cantidad de masa de propelente para
un valor maximo de eficiencia, partiendo de condiciones
termodinamicas iniciales, empelando la teoria de dinami-
ca de gases relacionada y generando el disefio estructural
basico de sus componentes, que incluyen carcasa, tobera
y aislantes térmicos.
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Tabla 1.
Propiedades de la mezcla de KNSB

Relacién Estequiométrica

CsHy40 + 3345KN0; - 1,870 CO, + 2490C0 + 4,828H,0 + 2,145H, + 1,672N, + 1,644K,C05 + 0,057KOH

Pardmetro Simbologia Valor Unidades
Temperatura de combustién 1600 K
Densidad ideal 18373 Kg/m?
Constante adiabatica 1.13 -
Constante de los gases de salida 208.37 J/Kg-K

Fuente: Nakka R, & Garofalo, S. (2014). Teoria sobre motores cohete de propelente sélido.
En: www.nakka-rocketry.net

Diseno del motor

Para determinar las medidas iniciales del motor-cohete ex-
perimental de combustible solido, se tuvieron en cuenta
los siguientes parametros: el tipo de grano, el empuje de-
seado y la presion en la cdmara de combustion.

El grano empleado para este tipo de motores posee
una parte oxidante y una parte combustible mezcladas
homogéneamente. La parte oxidante generalmente se
compone por metales acompanados de ésteres de aci-
do nitrico, tales como el Nitrato de Potasio o el Nitrato
de Sodio, y la parte combustible se compone por azlica-
res como Sorbitol, Glucosa o Dextrosa. Usualmente, para
motores-cohete experimentales, se utilizan proporciones
en masa del 65% de oxidante y 35% de carburante, dado
que en esta proporcion se obtiene la mayor eficiencia de
combustién en términos de reaccién de los componen-
tes, buscando generar una combustién completa. Para el
disefio del motor cohete planteado, se utiliza KNSB (acro-
nimo designado a la mezcla Nitrato de Potasio y Sorbitol),
el cual posee proporciones en masa del 65% de Sorbitol
(CgH140) y 35% de Nitrato de Potasio (KNO,). La relacion
estequiométrica de esta mezcla se describe a continua-
cién, junto con las propiedades de este tipo de grano,
mostradas en la Tabla 1.

La temperatura de combustion hace referencia a la
maxima temperatura obtenida al quemar completamente
el combustible, la densidad ideal hace referencia a la den-
sidad en estado solido del propelente y las constantes de
gases y adiabatica caracterizan el estado de gas producto
de la combustién. A partir de las propiedades menciona-
das se obtienen los parametros de velocidad caracteristica
de la mezcla, impulso especifico y coeficiente de empuije.

La velocidad caracteristica de los gases ¢, mostrada en
la Ecuacion 2, representa una medida de la eficiencia de
combustién de la mezcla propelente. Esta permite deter-
minar un potencial inicial de la combustion independiente
del disefio de la tobera.

- EEU*l)‘ @
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[

En esta Ecuacion, representa la constante del gas, es la
temperatura adiabética de la llama y es la constante adia-
batica. Al reemplazar con los valores de la Tabla 1 se obtie-
ne que esta velocidad caracteristica es de 908.12 m/s.

El impulso especifico efectivo del propelente, I, es la
relacion entre la velocidad efectiva de salida y la gravedad,
y se puede hallar a partir de la Ecuacion 3:

:

k-1

[ = 1 2k RT

=5 [@=Dp e
N

f-(5)

En este caso, es la gravedad, es la presion a la salida de
la tobera y es la presién en la camara de combustion. Asu-
miendo que la presién a la salida de la tobera es la misma
presion atmosférica, es decir, que la expansién en la tobera
es completa, se reemplazan los valores ya conocidos y se
obtiene un impulso especifico de 13247 s.

&)

Para la realizacion del disefio preliminar de la camara
de combustion se toma una presidon maxima del interior
de 300 psi, es decir 2,068 Mpa. Esta presion puede variar
de acuerdo a los disefios de motor que se planteen, pero
generalmente no supera los 1100 psi con el fin de evitar
esfuerzos excesivos en el material.
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El coeficiente de empuije, hace referencia al valor de
empuje adimensional obtenido mediante la relacion entre
el impulso especifico, la gravedad y la velocidad caracteris-
tica, como se muestra en la Ecuacion 4.

’\'p g (4)

Al reemplazar en la Ecuacién 4 con los valores ya ha-
llados y la gravedad terrestre, se tiene que el coeficiente
empuje Ges de 143.

Tras determinar los parametros basicos de disefio, se

procede a obtener las dimensiones iniciales de la tobe-
ra. Inicialmente se establece un empuje F de disefio de
30577,23 N, cuyo valor proviene de un proceso iterativo de
optimizacién descrito en la seccion final de este articulo. A
partir de este, se aplica la Ecuacion de area de garganta A’
de la tobera mostrada en (5).

__F )
TGPy

A

De acuerdo con los valores calculados anteriormente,
se obtiene que el area de la garganta de la tobera debe ser
de 0,01033 m?. De manera similar, aplicando las ecuaciones
de flujo en el interior de una tobera de Laval, se puede cal-
cular el flujo masico que atraviesa por la tobera al emplear
la Ecuacion 6.

[k g2 \iliem ©6)

i P . A" ( )z k-1)
m, =Py
BT RT \#

De esa manera, se obtiene que el valor de flujo masico
requerido para generar el empuje inicialmente planteado
es de 25,53 Kg/s,

Para hallar el area a la salida de la tobera, como se
menciond, se asume que a la salida se alcanza una expan-
sidn completa y la presion llega a ser igual a la presion at-

mosférica. Posteriormente se calcula mediante la Ecuacion
7'y se obtiene un valor de 04153 nv’.

3
e k+1 *l— F i |k 1 F, = (7)
{ NE-T P NE + AN

(#) ll-'pr l

\2‘1

\ 2/ \

Una vez obtenidas las dimensiones iniciales de area, se
pueden establecer las dimensiones completas de la tobe-
ray los didmetros de cada secciéon. También, aplicando las
ecuaciones para toberas de Laval en condiciones isentro-
picas, se pueden establecer las temperaturas T, presiones
P, velocidades del sonido a, mach M, densidad p y area A
de las zonas de entrada, garganta y salida. Las ecuaciones
que definen el andlisis bajo el flujo isentropico se muestran
a continuacién en (8), (9), (10), (11) y (12):

T (PyE ®
k
=)
a = VKRT ©)
a
mh = pvA amn
P (12)

TRT

Para este andlisis, se asume que el nimero de Mach en
la garganta es igual a 1, asi como se estima que a la entrada
de la tobera la presion y la temperatura son las mismas de
la cAmara de combustion. De manera similar, a la salida de
la tobera se aproxima la presion al valor presente en la at-
mosfera estandar. La Tabla 2 enuncia los valores calculados
para las secciones principales de la tobera.

Al obtener las dimensiones generarles de la tobera,
es posible realizar el disefio preliminar de la cdmara de

Tabla 2.
Parametros de disefo de tobera de Laval
Seccién Propiedades
Temperatura (K) Presion (Pa) Velocidad del «TS),J > '(A:z? DI?ZT?; ©
Entrada 1600 206842716 61544 605 62 012 3961
Garganta 136293 542356,67 568,02 1 4,0 0,01 11,47
Salida 1114,79 101325 2,5 043 0,04 22,99

Fuente: Datos obtenidos a partir de las ecuaciones 2 a 12.
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Figura 1. Grano de Propelente tipo Bates. Fuente: Richard Nakka Rocketry Website (2014).

combustion y la distribucién del grano del combustible
en el interior de la misma. Para este propelente se utiliza
una configuracion de grano tipo Bates, la cual consiste en
un cilindro con un agujero pasante concéntrico en el in-
terior divido en diferentes secciones, tal como se muestra
en la Figura 1.

Esta configuracién de grano se utiliza principalmen-
te para aumentar el area de quema durante el proceso de
combustidn y generar una curva de empuje con respecto al
tiempo con una zona constante (perfil tipo meseta). En el di-
sefio de la cdmara de combustion para este tipo de combus-
tible, los parametros que determinan las relaciones geomé-
tricas principales son la fraccion de red byy relacion L/d,.

La fraccion de red b, hace referencia a la relacion que
existe entre el espesor de grano cilindrico y el radio de la
camara. De acuerdo a Rocket Propulsion Elements (Sutton,
2000), la Fraccion de red para combustibles tipo Bates debe
encontrarse entre 0.5 y 0.9. Para este disefio se tomd 0.7 y
se aplico la Ecuacion 13 para hallar el espesor del grano.

B (13)

b’=dc

En esta ecuacion, b es el espesor del grano y es el dia-
metro interno de la cdmara de combustion. La relacion L/
d. hace referencia a la longitud de la cdmara con respecto a
su diametro interno. De acuerdo con Sutton, para combus-
tibles tipo Bates, esta relacion debe ser mayor a 2 y menor
oigual a4, con el fin de obtener una correcta distribucion
del grano propelente en el interior de la cdmara y asegurar
que la guema de combustible sea 6ptima.

En el disefo del motor planteado, el didametro inter-
no de la cAmara de combustién es el mismo didmetro de
entrada de la tobera, y de acuerdo con la Tabla 2 debe ser
de 39.61 cm. para un empuije de 30577 Ny una presion de
camara de 300 psi. A partir de un pardmetro L/d, igual a4,
se obtiene que la longitud de la cdmara de combustion
debe ser de aproximadamente 15847 cm. En algunos
casos, segun el valor de empuje seleccionado, se puede

variar este parametro y la longitud de la cdmara puede
aumentar o disminuir.

Asimismo, en la zona comprendida entre el didmetro
interno de la cdmara de combustion y el didmetro exter-
no del grano, se puede agregar un aislante térmico. Dicho
material se caracteriza por tener resistencia a altas tempe-
raturas y se encarga de mantener una temperatura relati-
vamente baja en la pared de la camara de combustion con
respecto al grano propelente, preservando asi la integridad
estructural de la carcasa. Los aislantes térmicos comun-
mente usados en coheteria experimental son el Rescor
300", Ceratex 3170', 3M Nextel' y otros papeles ceramicos
de aislamiento.

Con respecto al dimensionamiento del grano, las divi-
siones del tipo Bates se establecen de acuerdo a los para-
metros de longitud de la cdmara y didmetro de la misma.
De acuerdo con los disefios existentes (Nakka, 2014), el
numero de divisiones del propelente tipo Bates debe apro-
ximarse a la relacion de la longitud de la carcasa sobre 2
veces el diametro interno de la misma. La cantidad de divi-
siones generalmente se encuentra entre 2'y 3 granos en el
interior de la camara. Para el disefio planteado en este arti-
culo se tiene entonces que la cantidad de granos requerida
es de 2, los cuales requieren de dos anillos de separacién
con al menos 3.16 cm de espesor. Cada anillo de separa-
cién entre los granos posee un ancho del 2% de la longitud
calculada de la cdmara, basando el margen en los disefios
establecidos por Sutton. Estos anillos se encuentran locali-
zados entre los dos granos y en la tapa superior (mamparo)
del motor. Al situar dichos anillos se debe incrementar la
longitud previamente calculada de la carcasa en 6.33 cm.

Finalmente, el disefio preliminar de la cdmara se com-
pleta calculando el volumen de propelente y la masa del
mismo. El volumen V del cilindro agujereado del propelen-
te se calcula con la Ecuacion 14:

V=20 -, (14
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En esta, D, es el didametro externo del grano, d, es el
didmetro interno del grano y L, es la longitud de cada uno.
Teniendo en cuenta la cantidad de granos empleados, el
volumen hallado para cada uno y multiplicindolos por el
valor de la densidad tedrica del KNSB, se obtiene la canti-
dad de masa en el interior de la cdmara de combustion.
Para este caso, el volumen obtenido es de 0.172 m*se em-
plean aproximadamente 317 kg de propelente.

Posteriormente, al tomar el flujo masico en la tobera y
la cantidad de combustible en el interior, se puede obtener
un valor aproximado del tiempo de quema del combusti-
ble. Para este caso se obtienen 13,46 segundos de tiempo
total de quema. En disefios similares, cuando se requiere
mas empuje, el tiempo de quema crece, asi como la masa
y el volumen de combustible. Por Ultimo, se estima la tasa
de quema, la cual se halla a través de resultados experi-
mentales que relacionan la presion con los coeficientes de
combustién y n. Para presiones entre 1y 3 Mpa, es igual a
785ynes-0013.

b,=axpr
r

Aplicando la Ecuacién 15 con la presion seleccionada

para la cdmara de combustion de 300 psi (2,068 Mpa), se
obtiene que la tasa de quemado es de 16.86 mm/s.

Proceso de optimizacion

Para generar un proceso de optimizacion sobre este mo-
tor-cohete de combustible sdlido, se deben establecer
las relaciones entre el empuje y la masa, de acuerdo al
tipo de combustible y las condiciones de operacion. En
el caso de este motor-cohete de combustible KNSB, se
establecio la cantidad de masa requerida para diferentes
valores de empuje, a partir de las ecuaciones empleadas
en el disefio preliminar.

Consecuentemente, se tomaron valores de empu-
je de 10, 50, 100, 500, 1000, 5000 y 10000 N, y se hall6 la
cantidad de masa requerida para cada caso, tal como se
muestra en la Tabla 3. Ademas, se realizé la relacion de em-
puje sobre masa en cada uno de los casos y se graficaron
ambas relaciones con respecto a la masa de propelente.
Para determinar el punto de optimizacion, se obtuvieron
las Figuras 2 y 3. En la Figura 2, se observa un comporta-
miento potencial del empuje en relacion con la masa, lo
que indica que cuando se incrementa la masa del combus-
tible, el empuije tiende a ser mayor sin llegar a un punto
maximo. A partir de dicha grafica no es posible determinar
un punto de optimizacion, por lo que se emplean los resul-
tados observados en la Figura 3. En esta figura se establece
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la relacién F/m, que corresponde a un factor que relaciona
el empuje generado con respecto a la masa necesaria para
generar dicho valor.

Tabla 3.
Empuje, masa y relacién Empuje-Masa sobre el disefio planteado
Empuje (N) Masa de F/m
Propelente (Kg)

10 0,001 6525,32

50 0,019 2592,37

100 0,055 1785,83
500 0,647 772,09
1000 1,846 541,68
5000 20,85 239,74
10000 59,13 169,11

Fuente: Nakka R, & Garofalo, S. (2014). Teoria sobre motores co-
hete de propelente sélido. En: www.nakka-rocketry.net

Al graficar esta relacion F/m con respecto a la masa, se
obtiene un comportamiento potencial negativo mostrado
en la Figura 3. Dicha gréafica muestra que, para ciertos valo-
res de masa, la relacién F/m es alta, superando los 5000 N/
kg con cantidades de propelente menores a 1 Kg; sin em-
bargo, los aumentos en la cantidad de propelente generan
una disminucién drastica de dicha relacion, especialmente
a partir los 5 Kg de masa, donde la variacion en el factor de
F/m es muy baja.

De esta grafica se obtiene entonces una aproximacion
ala optimizacion establecida, y a partir de la ecuacion de la
curva generada con los valores de la Tabla 3, se establece el
comportamiento para diferentes cantidades de propelen-
te entre 5y 1000 Kg. Es asi como se calcula el porcentaje de
variacién que tiene f/m en intervalos de 5 kg de masa de
propelente, para valores entre 5y 1000 Kg.

Este analisis muestra que entre 5y 10 Kg de KSNB en el
motor, el porcentaje de variacion de £/mes del 21%, mien-
tras que entre 250 y 255 Kg el porcentaje de variacion de
la relacién es del 0.67%; es decir que al tener una cantidad
de masa de propelente por encima de estos valores, el au-
mento en el empuje generado es minimo con respecto a
la inercia total del sistema.

Para este disefio, como parametro limitante se toma
el punto donde el porcentaje de variacion de F/m es del
0.5%, estableciendo que los aumentos de la cantidad de
propelente que no superen un incremento de la relacion
superior a este limite, no generan suficiente empuje para
desplazar la inercia total acumulada. Este punto de porcen-
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Figura 2. Comportamiento del Empuije ante variaciones en Masa del Propelente.
Fuente: realizado a partir de las ecuaciones de Nakka R.
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Figura 3. Comportamiento del empuje/masa ante variaciones en Masa del Propelente.
Fuente: Realizado a partir de las ecuaciones de Nakka R.

taje de cambio del 0.5% se obtiene en los 335 Kg, con un
empuije bruto de 3577,22 N. Es asi como se toma en con-
sideracién este punto como la maxima masa de propelente
sugerida en un motor-cohete impulsado con KNSB.

Seleccion preliminar de materiales

Tras haber obtenido el valor de empuje deseado y las di-
mensiones basicas del motor-cohete, se pueden estable-
cer los materiales de fabricacién adecuados para las cargas
gue soportaran la cmara de combustion, la tobera, la tapa
superior y el aislamiento térmico.

Para la seleccion del material de cdmara de combus-
tion se debe tener en cuenta el esfuerzo maximo de fluen-
cia del mismo, debido a que la cdmara de combustion es

un elemento sometido a alta presion. Igualmente, se debe
tener en cuenta un factor de seguridad que garantice que
no se exceda la carga méaxima del material en ninguin caso.
La Ecuacién 16 define el espesor t de la cdmara de com-
bustién:

PD (16)

En esta ecuacion, Prepresenta la presion en el interior
de la cAmara combustion, D es el didmetro externo de la
carcasa, es el esfuerzo de fluencia del material y FS es el
factor seguridad. Generalmente, en coheteria experimen-
tal se utilizan aceros galvanizados, aceros inoxidables 304 y
316, metales para tuberia eléctrica EMT (més livianos que el
acero galvanizado) e incluso aluminios aleados y tratados
de alta resistencia, como el Al 6160 Té.
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En este disefio, el material que ofrece suficiente re-
sistencia con el menor peso para el sistema es el aluminio
6160 T6, mas liviano que el acero y solo requiere un espe-
sor de pared de 3.4 mm con las cargas de disefio plantea-
das y un factor de seguridad de 1.5.

La seccion de la tobera también puede fabricarse en el
mismo material de la cdmara de combustion, teniendo en
cuenta que en la seccién de la entrada se debe aumentar
el espesor debido a los efectos del flujo en el interior. En
la seccion de la salida de la tobera este espesor de pared
puede disminuirse debido a que la presion de salida es sig-
nificativamente menor. Para este disefio se selecciona un
espesor de pared a la entrada de 10 mm. y a la salida de
4 mm. En la seccion de la garganta de la tobera, teniendo
en cuenta la naturaleza de los gases de salida de la mez-
cla KNSB que usualmente incluye material particulado, se
debe disefiar un refuerzo estructural, aumentando el espe-
sor de la seccién o agregando materiales como el grafito u
otros compuestos.

Ademés, entre la pared interior de la cdmara de com-
bustion y el grano del propelente, se puede colocar un ais-
lante térmico, que generalmente se compone de papeles
ceramicos de alta resistencia térmica y baja conductividad.
Se pueden seleccionar recubrimientos como el Rescor
300 o el Ceratex’ 3170. Para este disefio se selecciond el de
Rescor' 300, debido a su efectividad en otros prototipos de
motor para coheteria experimental.

Finalmente, el mamparo que sujeta el ignitor en la
seccion superior de la carcasa, puede ser fabricado en Alu-
minio 6160 T6, verificando que ninguna seccién tenga un
espesor menor al obtenido en la estimacién del material
para la cdmara de combustion. Los anillos de separacion
para los granos de propelente en configuracion Bates (ubi-
cados entre cada grano) pueden fabricarse en Acero 1020
o en aluminios tratados.

Se debe considerar que durante este disefio inicial
de motor no se incluyen los efectos de ablacion y desgas-
te por friccidn o expansion por efectos térmicos, de modo
que un analisis detallado de estos efectos podria generar
nuevas variaciones en la seleccién final de materiales de
construccion.

Resultados y discusion

De acuerdo con las ecuaciones y elementos planteados en
las secciones anteriores del documento, el disefio prelimi-
nar del motor para cohete con propelente solido tipo Bates
impulsado con KSNB, se muestra en la Figura 4.
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En la Tabla 4, se muestran los valores obtenidos a partir
de las ecuaciones utilizadas en el disefio y mediante las res-
tricciones seleccionadas. Dichos valores estan calculados
de acuerdo con una presion de cdmara de 300 psiy con el
valor de empuje obtenido en el proceso de optimizacion.
En este disefio, las dimensiones determinadas en el proce-
so de optimizacién corresponden a un motor de 335 Kg de
masa de combustible, sin tener en cuenta el peso adicional
generado por el material en su conjunto. También se debe
tener en cuenta que con mayores presiones de operacion
en la carcasa, el tamafio y masa del motor disefiado pue-
den llegar a disminuir.

Conclusiones

Para una presion de camara de 300 psi, un motor-cohete
impulsado por combustible sélido, en configuracion tipo
Bates, posee una maxima relacion F/m con 335 Kg de pro-
pelente al emplear KNSB.

La relacién entre masa y empuje es potencial, de
modo que el aumento en la masa genera un incremento
en el empuje, aunque la eficiencia de combustion dismi-
nuye con esta variacion.

El factor F/m permite determinar la relacion empuje-
masa de un motor de combustible sélido. Esta relacion es
exponencialmente negativa al graficarse con respecto a la
masa de propelente; y sugiere que un aumento elevado
en la cantidad de masa de combustible, no genera una
variacion significativa en la relacion empuje-masa. De este
modo, existe un punto en donde el incremento en la masa
de propelente no genera suficiente empuje para contra-
rrestar los efectos de inercia del conjunto.

Al tomar el limite de optimizacion como una variacion
minima del 0,5% en el factor f/m, se obtiene un empuje
maximo de 30577,23 N 0 3116,9 KgF. En caso de requerir
valores de empuje superiores en un cohete, se deben in-
corporar mas motores al sistema en vez de agregar un solo
motor de mayor tamafio, de manera que cada motor tenga
una menor cantidad de masa con una buena relaciéon F/m
y una adecuada tasa de quema.
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Resumen de dimensiones del cohete optimizado a 300 psi con 30577,23 N

Longitud 164,81 cm
Diametro 39,61 cm
Ext.
Minimo Es- 3,39 mm
pesor
Material Al 6061 T6

Aislamiento

Espesor 0,42 mm
Material Rescor 300

Numero 2
Longitud 79,23 cm
Diémete_tm 38,85 cm
Espesor 138,66 cm
Masa 316,96 Kg
Mezcla KNSB

Tasa de quemado 16,86 mm/s
Tiempo de quema 13,46 s
Tobera
Didmetro de Entrada 39,618 cm
Didmetro de Garganta 11,470 cm
Diametro de salida 22,99 cm
Mach de salida 2,52
Temperatura de Salida 841,64 °C

Condiciones de Combustion

Empuje 30577,23 N

., , 206842716 Pa
Presion en camara

300 Psi

realizado a partir de las ecuaciones de Nakka R.
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