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ABSTRACT. This article presents the conceptual design of a three-stage
rocket to carry 200 kg payload to low Earth orbits (by the acronym LEO).
From a case study of the flight path of a three-stage rocket with solid propel-
lants, proceed to select the propellant mixture that meets the design require-
ments and path raised flight, taking into account that it can produce nation-
wide. The propellant thermochemical behavior is obtained with CPROPEP
software. Knowing the values of pressure, temperature and specific heat ra-
tio in the combustion chamber proceeds to design rocket engines to ensure
total velocity change in the system equivalent to those obtained in the anal-
ysis of the flight path. With the design of the propulsion duct materials that
withstand the thermal loads and pressure, to give way to structural design
giving an approximation of carrier rocket are chosen.

keywords: Rocket, rocket engine, low earth orbit, propellant.

RESUMEN. El presente articulo plantea el disefio conceptual de un cohete
de tres etapas para transportar carga util de 200 kg a orbitas bajas de la
Tierra (por su sigla en inglés LEO). A partir de un caso de estudio de la
trayectoria de vuelo de un cohete de tres etapas con propelentes sélidos, se
procede a seleccionar la mezcla de propelente que se ajuste a los requerim-
ientos del disefno y trayectoria de vuelo planteada, teniendo en cuenta que
se pueda producir a nivel nacional. Conociendo los valores de la presion,
temperatura y relacion de calores especificos en la camara de combustion
se procede a diseiar los motores cohete para garantizar un cambio de ve-
locidad total en el sistema, equivalente a los obtenidos en el andlisis de la
trayectoria de vuelo. Con el dimensionamiento de los ductos propulsivos se
eligen los materiales que soporten las cargas térmicas y de presion, para dar
paso al disefo estructural dando una aproximacioén del cohete portador.

Palabras clave: Cohete, empuje, motor cohete, érbita baja de la Tierra (LEO),
propelente.
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1 | INTRODUCTION

Durante afios la humanidad ha sofiado con explorar el espacio y por ello se da la elaboracion de cohetes espa-
ciales como el medio de transporte de distintos tipos de carga util; estos cohetes son propulsados mediante
el uso de diversos tipos de propelentes y generalmente estan seccionados en varias partes llamadas etapas.
Este tema ha sido muy renombrado desde la década de los afos 50, sin embargo, el reto de querer ir a la
Luna y a otros cuerpos celestes se remonta muchos afos atras con la carrera espacial que habia entre los
estadounidenses y los rusos [1].

Paises como Argentina y Brasil tienen una rica historia en aportes para la tecnologia aeroespacial en Lati-
noamérica. Las contribuciones mas importantes fueron generadas por las instituciones, condiciones econémi-
cas y politicas de los gobiernos ademas de los acuerdos establecidos para promover la investigacion en este
campo. Estos dos paises son buenos ejemplos de que en Latinoamérica se pueden realizar grandes aportes,
y se resalta la importancia de la colaboracién entre el gobierno y las diferentes instituciones académicas para
el desarrollo del proceso investigativo. Gracias al apoyo de instituciones privadas y del estado se ha logrado
incrementar los desarrollos tecnolégicos en el campo aeroespacial, y se ha promovido la investigacién obte-
niendo importantes avances para el sector convirtiéndose en la base para estudios posteriores. La falta de
interés causa impedimento para seguir avanzando en el descubrimiento de datos relevantes, lo cual hace que
los paises no puedan emerger tecnolégicamente como una potencia y se queden en la retaguardia de sus
colegas. (Gadzheva, 2008).

A nivel institucional se cuenta con los trabajos de grado en el drea de disefio conceptual y preliminar de un
cohete portador de dos etapas para el transporte de carga Util desde la superficie de la Tierra a orbitas bajas,
asi como también se cuenta con avances en el disefio de motores cohetes de propelente sélido y el disefio
de motores cohete idnicos junto con el estudio de su respectivo comportamiento dindmico para aplicaciones
espaciales en maniobras de control y guia de satélites (Calderon & Murcia 2009; Escorcia, 2011; Robledo
2011).

El siguiente articulo presenta el disefio conceptual de un cohete de tres etapas con propelente sélido ca-
paz de transportar una carga util de 200 kg a érbitas bajas de la Tierra. Se presenta el dimensionamiento, las
caracteristicas técnicas, la seleccidon del material a utilizar en cada una de las etapas y de los componentes
del propelente empleado, dando seguimiento a la tesis de maestria de la Universidad Nacional de Colombia
titulada “Estudio de la trayectoria de un cohete de tres etapas lanzado desde el territorio Colombiano” de-
bido a que esta plantea los estudios realizados para el lanzamiento de cohetes desde el territorio colombiano,
condiciones aerodinamicas, dindmicas y de control que afectan este tipo de vehiculos [2, 3, 4, 5] apoyando el
desarrollo de investigaciones en el campo aeroespacial para que asi surja en un futuro cercano una industria
representativa en el ambito del espacio en el territorio colombiano.

2 | PARAMETROS DE DISENO

Para empezar con el disefio es importante encontrar los problemas a solucionar y las necesidades que se
quieren satisfacer al realizar el modelo, por esta razén el cohete serd disefiado mediante los siguientes paramet-
ros y restricciones:

e Las camaras de combustién de los motores cohete deberan resistir presiones dadas entre 25 Atm y 50 Atm
que son las proporcionadas por disefio para que el cohete alcance las velocidades y empujes requeridos
en cada etapa.

Los motores cohete deben ser fabricados en un material liviano que pueda ser elaborado en Colombia.
El cohete debe ser capaz de transportar una carga util de 200 kg a una 6rbita baja de la Tierra.

Teniendo en cuenta unos parametros iniciales tomados tanto de estudios anteriores como dados por los
autores se procede a disefiar los motores cohete para cumplir con los parametros iniciales.
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3 | SELECCION DEL PROPELENTE

Para empezar a disenar los motores cohete es importante tener claro qué clase de propelente se va a usar. Las
caracteristicas del mismo determinan las dimensiones de cada uno de los motores cohete para las diferentes
etapas. El propelente sélido a usar en cada uno de los motores cohete sera la combinacion de éxido de alu-
minio (Al), hidroxilo polibutadieno terminado (HTPB) y perclorato de amonio (Ap), el perclorato de amonio y el
nitrato de amonio es usado para las primeras etapas en los cohetes de la NASA, los Ariane y algunos cohetes
chinos. Actualmente en Brasil se estd trabajando con este tipo de propelentes debido a que los cohetes como
el VSB que fue disenado principalmente con propelente a base de perclorato de amonio. La industria militar
colombiana INDUMIL es la Unica empresa estatal que trabaja en la produccién de propelentes sélidos y que
cuenta con los permisos requeridos para esta, produciendo propelentes de doble base compuestos principal-
mente de amonio o nitrato de potasio, haciendo posible la elaboracién del propelente propuesto dentro del
territorio colombiano [4].

Como concepto es importante determinar cual es la caracteristica del propelente al ser quemado y la propul-
sién de cada uno de los motores cohete en cada etapa. Para ello se emplea un software creado por la NASA
llamado CPROPEP que fue elaborado mediante una investigacion realizada por la NASA acerca del compor-
tamiento de los propelentes y del flujo en las zonas de la cdmara de combustién, garganta y tobera propulsiva.
Se realizan las simulaciones de combustion del propelente para obtener la mezcla ideal de cada uno de los
componentes quimicos buscando un impulso especifico 6ptimo para los motores. Se toma una muestra de
100 gramos que representan el 100% donde se determina que la mezcla de propelente ideal es de, 80% Ap,
10% HTPB y 10% Al, debido a que genera un impulso especifico por cada gramo de propelente (ISP/g) aproxi-
madamente de 219, 836s.

El factor de seleccidn para los motores cohete es el impulso especifico que depende de las propiedades
termoquimicas del propelente como la temperatura, la masa molecular, relacién de calores especificos v la
constante del gas. Entre mayor sea el impulso especifico del propelente, mas energia quimica se transforma
en energia cinética, que a su vez se relaciona con la fuerza de empuje como se observa en la Eq. (1), donde el
impulso especifico Isp estd dado en funcidn de la fuerza de empuje F, la gravedad g, y el flujo masico dm/dt
o en funcién dela velocidad del gas v, [7].

Isp=——=2° (1)

En las Tablas 1 y 2 se muestran las caracteristicas iniciales del propelente para cada etapa. Dentro de los datos
obtenidos se muestran los valores de la relacién entre calores especificos ~, la temperatura al interior de la
camara T, la densidad de la muestra de propelente p, la constante de los gases R, y los calores especificos a
presion y volumen constate C,, y C,, respectivamente.

TABLA 2 Caracteristicas del propelente para la

TABLA 1 Caracteristicas del propelente para la
segunda y tercera etapa.

primera etapa.

9 1206 v 1,202
Isp/g (s) 219,836 Lsp[g (s) 203,359
T, (K) 2889,340 T, (K) 2846,792
p(kg/m3) 2153 p(kg/m?) 2153

R (J/kgK) 274,426 R (J/kgK) 274,426
Cp (kI/kgK) 1,613 C, (kJ/kgK) 1,646

C, (k)/kgK) 1,337 C, (kJ/kgK) 1,369

Como se observa el impulso especifico decrece para la segunda y tercera etapa debido a que las presiones
de la cAmara de combustidon de estas ultimas etapas es de 25 Atm lo que la diferencia de la primera que es
de 50 Atm [64]. En la grafica de la Fig. 1 se ve reflejado que el impulso especifico es proporcional a la presion
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aplicada en la cdAmara de combustién.

250
L — TABLA 3 Propiedades del fluido a la salida de
200 f motor cohete en primera etapa
/
5190 /‘ a(m/s) 700.01
% 100 T.(K) 1480.41
50 / pe(kg/m?) 84.04
. / P.(Pa) 101325
0 20 40 . (GAO‘m) 80 100 120 M 3.03
FIG. 1 Relacién de impulso especifico con respecto Ve(m/s) 2126.93

a la presion de combustion para el propelente.

4 | DISENO DE LOS MOTORES COHETE

Las presiones y temperaturas del gas en la tobera se comportan idealmente de manera isoentrépica, suponiendo
gue no hay transferencia de calor y que el 100% de la energia térmica se convierte en energia cinética, sin per-
didas por friccion de los gases con las paredes o generacion de turbulencias, se aplican las Egs. (2) y (3) para
analizar la disminucién de presién y temperaturas con el aumento de velocidad del gas desde la cadmara de
combustién hasta la zona de expansion [8].

1 o1& T, -1
_ [1+L1M2] (2) o :1+7?Me2 (3)

Con los resultados obtenidos por el propelente se puede empezar a disefiar los ductos propulsivos de los mo-
tores cohete donde las caracteristicas del fluido a la salida del motor cohete son dadas en la Tabla 3, mostran-
dose los valores de la velocidad del sonido a, la temperatura T, densidad p., presién P., y velocidad V..

FIG. 2 Angulode ETAPAI ETAPALI ETAPAIN
convergencia'y
divergencia para los
motores cohete.

FIG. 3 Dimensiones de las toberas para los motores cohete de primera, segunda y tercera
etapa respectivamente en metros.

Los subindices c y e en las relaciones de presion y temperatura mostradas en las ecuaciones (2) y (3) rep-
resentas los valores dentro de la cdmara y a la salida de la tobera, mientras que M representa la velocidad de
los gases en funcion del nimero Mach. Para el dimensionamiento se tiene en cuenta el angulo de divergencia
de los motores cohete 6 que para todos va a ser de 12° debido a que produce una eficiencia propulsiva A
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aproximada de 98.9%, también teniendo en cuenta que el angulo de divergencia es de 60° con respecto al eje
axial del cohete [9].

1
A= 5(1 +cosf)=0989 para 6=12° (4)

Con este comportamiento del fluido se dimensiona el ducto propulsivo mediante el software CAD Solidworks
teniendo en cuenta que la forma y areas de las toberas sean ideales para soportar la temperatura, presiéon y
velocidad de salida de los gases (ver Figs. 3y 4).

3500 I 6,E+06 I
ETAPA | ETAPA |
3000 i 5E+06 =~ B
2500 T T~ - = — ETAPANIY I || \ — — — ETAPAIIY I
g \ _4E+06
@
£ 2000 < \
5 5 3,E+08
£ 1500 8 -~ \
o 2E+06
[= ’ ~
1000 N \
~
1E+06
500 ; T N
-~ -
0 0,E+00 ==
0 1 2 3 4 0 1 2 3 4
Numero Mach Numero Mach

FIG. 4 Namero mach vs temperatura del gas. FIG. 5 Nuamero mach vs temperatura del gas.

2500 r r r
— ETAPA |
2000 N - = = ETAPAIIYII [ ]
)
g \
$1500 \
o \
3
éwooo AN
a \
500 .
O \\-
0 0,5 1 15 2 2,5 3 3,5 4
Numero Mach

FIG. 6 Numero mach vs densidad del gas.

Finalmente después de tener las dimensiones del ducto propulsivo se realiza un andlisis de las propiedades
del fluido con respecto a la velocidad para analizar el comportamiento de las mismas, donde se determina
gue cada una de las propiedades decrece a medida que aumenta la velocidad como se puede apreciar en las
graficas de las Figs. 4, 5y 6.

5 | CAMARAS DE COMBUSTION

En la cAmara de combustion de los motores cohete de propelente sélido se almacena y realiza el proceso de
combustidn del propelente para las diferentes etapas del cohete. Para empezar con el disefio de las cadmaras
de combustidon de cada etapa, es importante saber a qué temperaturas y presiones va a operar. En la Tabla 4
se muestran las condiciones de temperatura, densidad y presion iniciales de los motores cohete.

Debido a estos factores se puede definir principalmente que la cAmara de combustiéon debe tener un espa-
cio para acomodar el propelente. Dicho espacio define la longitud de la cAmara teniendo en cuenta que para
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todas las etapas el angulo de convergencia a la garganta de los motores cohete es de 30° con respecto al eje
horizontal del motor. A continuacion se puede observar el dimensionamiento de las cAmaras de combustion
para cada etapa [7]. Con el dimensionamiento de cada uno de los motores y las caracteristicas del fluido en
cada una de las partes del motor cohete se puede obtener la fuerza de empuje generada por cada motor en
cada etapa.

TABLA 4 Comportamiento del propelente en la TABLA 5 Fuerza de empuje por etapa.
camara de combustion. ETAPA  F(N)
ETAPA T, (K) po(kg/m3 P, (Pa) | 552023
| 2889 2153 5066250
1 2847 2153 2533125 I 26809
M 2847 = 2153 2533125 i 7330

Con el dimensionamiento de cada uno de los motores y las caracteristicas del fluido en cada una de las
partes del motor cohete se puede obtener la fuerza de empuje F generada por cada motor en cada etapa.

Como se observa, el empuje para el motor de primera etapa es de aproximadamente 552023,1495 N lo
gue indica que es un empuje alto debido a que tiene que propulsar su propio peso ademas de la carga paga y
los otros dos motores de segunda y tercera etapa. Como también se denota, los empujes de los motores de
segunda y tercera etapa disminuyen debido a que la masa disminuye a medida que el cohete va quemando el
propelente y desechando las etapas una vez estas dejen de producir empuje; necesitando una fuerza propulsiva
menor para que el vehiculo se acerque a la 6rbita donde debera posicionar la carga util que se transportara.
Con este andlisis se puede dar una aproximacion de velocidad de cada etapa generando asi una velocidad
verdadera del cohete. La velocidad calculada anteriormente para el ducto propulsivo es la del fluido que va a
impulsar el cohete, pero la velocidad verdadera es apreciada a continuacién en la Tabla 6 la cual fue calculada
teniendo en cuenta las masas iniciales y masas finales de cada una de las etapas [10].

TABLA 6 Masasy velocidad verdadera del cohete para TABLA 7 Espesores de las paredes de los motores

cada etapa. para cada etapa.
ETAPA  mi(kg) mys(kg) mi/my  Av(m/s) ETAPA ¢,
| 65344 9548 0.146 4091 | 0.026
I} 9548 1601 0.168 3519 1l 0.013
If 1601 1401 0.125 4099 m 0.013

Para el calculo de las masas se tiene en cuenta el espesor de las paredes de los motores y la cantidad de
propelente usado. Posteriormente, se procede a escoger el material y a calcular los espesores de la cAmara
de combustion t,, teniendo en cuenta el esfuerzo ultimo ftu, el radio de la cdmara r,, la presion inicial de
combustiéon P, que es la mas alta y con un factor de seguridad f, de 3 escogido para el disefio [11]. La cual es
calculada mediante la siguiente ecuacion

_r0+fS+PO

fia (5)

2%

A continuacién en el grafico 5 se observa una comparaciéon de materiales teniendo en cuenta el espesor
con respecto al esfuerzo ultimo del material.

Como se puede observar en la Fig. 7, el material que tiene un mayor esfuerzo ultimo y que por ende
arroja un espesor menor es el de la fibra de carbono que seria ideal para la construccidon de los motores
cohete para la disminucion del peso, pero debido al alto costo del proceso de manufactura colombiano con
este material se aconseja construir los motores cohete con Aluminio 7075-Té debido a que los costos del
material son menores y su fabricacién en Colombia es viable tanto econémica como técnicamente, y como se
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mencionaba anteriormente, el objetivo de disefar el presente cohete, es elaborarlo totalmente por mano de
obra colombiana [12]. Una vez escogido el Aluminio 7075-Té como material para las cAmaras de combustion,
el espesor de la pared de la cdmara para cada motor cohete teniendo en cuenta un factor de seguridad de
3 estd dado en la Tabla 7. Se establece el mismo espesor tanto para la cAmara de combustién como para la
tobera en todos los motores.

0,09
.......... Al 2024

0,08 pd

oo7 — | | | ] | ISO 4130

0,06 A — —_ =T

/ --".l..- L.~ -
£005 T — - FibraC

0,04 A Z -
/ -7 _de=T — —Kevlar 49
0,03 o < =2

. - - —
4. =T | =1
0.02 // - A= =T —AI2219
; e T ==
] =" L
0.01 L e = .
’ ol .. 4 |- = — Aluminio
0 EEET = == 7075-T6
0 20 40 60 80 100 120 140
P, (Atm)

FIG. 7 Esfuerzo ultimo de los materiales con relacién a los espesores de la cdmara.

CONCLUSIONES

El disefio conceptual elaborado presenta un incremento de masas respecto al cohete disefado en la tesis de
maestria de la Universidad Nacional de Colombia titulada “Estudio de la trayectoria de un cohete de tres eta-
pas lanzado desde el territorio Colombiano” debido a que no toman en cuenta los espesores ni los materiales
a usar en el cohete. El disefio conceptual del cohete de tres etapas es éptimo para efectuar la misién que
es transportar 200 kg a una orbita baja de la Tierra (LEO), ademas es un cohete que puede ser fabricado en
Colombia y ser lanzado desde el mismo territorio nacional debido a que todos los requerimientos de elabo-
racion del diseno fueron esencialmente elaborados con las principales necesidades del pais. Se puede destacar
qgue los materiales y el dimensionamiento son parte de la comodidad de fabricacién en Colombia lo que im-
plica que este tipo de cohete va poder transportar una carga util como son los satélites y los proyectos que
se estan elaborando en nuestra nacién. El presente estudio muestra que el aluminio 7075-Té es un material
apropiado para la fabricacion de motores cohete debido a que se ajusta a los pardmetros de disefio estandar.
Adicionalmente, la industria nacional cuenta con la capacidad de produccién de este material.
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