Disefio de motor cohete del combustible sdlido K NSu.

1. Introduccion.

L os motores cohete de combustible sdlido (Solid Rocket Motor) son dispositivos
relativamente simples, donde |os prepotentes, quemando, producen una alta presion
obtenida por expansion de los productos de combustion los cuales salen através de la
tobera, produciendo empuje.

L os requerimientos de un motor cohete son de naturaleza variada. En principio se
reguiere concretar estos requerimientos que se pretenden realizar en €l disefio de un
SRM.

2. Combustible KNO3z —azucar de mesa (KNSu): los principios basicos.

El propelente “clasico” para la coheteria experimental en la base de Azlcar de mesa
como &l combustible y binder y Nitrato de Potasio como €l oxidante se ha propuesto en
el comienzo de los afios 60 en e famoso libro de B. R. Brinley: ” Rocket Manua for
Amateurs’ (USA), aungue fue inventado en el afio 1943 y renombrado como "TF-1", por
W. Colburn también de USA. Una gran parte de |os estudios tedricos y experimentales
del combustible KNSu han sido desarrollado por € grupo NEAR (Norwegian

experimental amateur rocket) y ingeniero aeronautico Richard Nakka de Canada
http://www.nakka-rocketry.net/

Seguin de R. Nakka: ” Although not high performance propellant,
KN - Sucrose delivers afair specific impulse. Its main advantage over many other
amateur formulations is arelative ease and safety of preparation and usage. Another
factor that makes this propellant popular is the ingredients, both of which are commonly
available”

La ecuacion tedricay los parametros del propelente KNSu mezclado en la
formulacién estandar - 65% de Nitrato de Potasio y 35% de AzUcar en masas, en
combustion de 68 atmdsferas (1000 psi) son:

C12H2011 + 6.288 KNO3 -> 3.796 CO, + 5.205 CO + 7.794 H,0 + 3.065 H» + 3.143
N2 +2.998 K2COs3 + 0.274 KOH;

Sucrose solid C12H22011
potassium nitrate s0lid IKNO3
carbon dioxide gas CO,
carbon monoxide gas CO

steam gas |H20
hydrogen gas H.
nitrogen gas (N,
potassium carbonate liquid |K2COs
potassium hydroxide gas JKOH




|Parameter Units [Note
[Process method Cast

fls |Specific Impulse, ideal 166 SEC. [1]

ll |Specific Impulse, measured 130 SeC. [2]

C* |Characteristic exhaust velocity, theoretical 3106 ft/s

T, Splsg);nbustion temperature, theoretical @1000 1447 (1720) ((|1I<e)g Celsius 3]

To |Combustion temperature, measured@1000 psia {1350 deg Celsius [4]
|Density, ideal 1.89 gram/cu.cm.
[Density, as cast 1.80 gram/cucm.  |[5]

X |Ma$ fraction of condensed- phase products 0.424 -

k |Ratio of specific heats 1.044 - [6]

(M ]Effective molecular wt. of exhaust products 41.98 g/mole [7]
[Burn rate behaviour de St.Robert

n ]Burn rate pressure exponent, strand 0.319

n ]Burn rate pressure exponent, erosive 0.323

a [Burnrate constant 0.0665

fo [Burnrate @ 1atm. 0.156 in/sec

r |Burnrate @ 1000 psia 0.602 in/sec

Ter JAuto-ignition temperature > 300 deg. C.

2.1. Produccién de granos del combustible KNSu.

2.1.1. Equipoy procedimientos de produccion.

Para preparar el propelente K NSu usan en la mayoria de los casos la técnica de
fundir los componentes previamente bien secados y molidos (solo KNOs) aun polvo
fino con el tamafio de las particulas alrededor de 100 nm y mezclados en la proporcién
tipica: 65% de Nitrato de Potasio y 35% de Azlcar de mesa en masas. Los elementos
del propelente llamados como cuerpos o granos tienen la forma cilindrica con un canal
hueco también cilindrico. Una muestra de grano del combustible de KNSu se demuestra

enlaFoto 1.
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El proceso de preparacion del combustible KNSu se comienza con la polverizacion
de uno de los componentes, moliendo el Nitrato de Potasio (calidad técnica) en un
molino eléctrico tal como se demuestra la Foto 2. Después de 20-30 segundos de
tratamiento & producto inicial se transforma a un polvo fino con & tamario de las
particulas de 50 — 100 nm. Como material de combustible se puede aplicar € azlcar
granulado blanqueado de alta calidad (p. e. Ledesma S.A. Ind. Argentina).

Foto 2.

El paso siguiente sera pesar precisamente |os componentes en la proporcién 65/35
en masas dentro un recipiente de tamafio adecuado utilizando una balanza digital con
escalafinatal como se demuestra en laFoto 3.

Foto 3.

Después de haber pesado la cantidad necesaria (siempre de 25 a 30% mas
compenzando la probable perdida mientras se funden |os componentes) para preparar un
grano de la masa predeterminada por €l disefio del motor los polvos se agregan a un
contenedor cerrado donde estos se mezclan bien agitando o girando. Durante todos los



procesos del pesado y mezclado de los componentes hay que controlar y mantener el
nivel de la humedad en & ordende 30-50% teniendo en cuenta la naturaleza
higroscopica del combustible en todas las fazes de su preparacion y uso.

Laformacion de los granos se hace mejor utilizando los cartuchos anteriormente
preparados de papel o carton y algin pegamento sobre los moldes de tamafio adecuado
del didmetro y longitud de la camara de combustién de motor. Estos cartuchos
simultdneamente sirven después como termoaisladores. Se puede hacer el canal hueco
en € grano con la ayuda de una varilla de madera del diametro adecuado, lisay
lubricada con aceite de silicona. Para lograr alta densidad del grano, evitar las burbujas
y facilitar & proceso de relleno de grano se usan un plato caliente de laboratorio (hasta
300° C) con €l vibrador installado (Foto 6).

La parte méas importante del equipo es lafuente del calor y el medio donde este calor
se distribuye para calentar uniformemente el crisol con componentes ya bien mezclados
hasta |a temperatura de la fusion igual a 175° C. Una herramienta tradicional para eso es
un barfio de aceite silicona. Pero este dispositivo tiene unas claras desventajas que
complican su uso en e proceso de fabricacion de granos. Por lo tanto se ha disefiado €l
complejo en la base de un calefactor eléctrico de aire caliente — “heat gun” de 1600 -
2000 W de potencia conectado a través de un filtro de malla metdlica - uniformador de
flujo de aire caliente, con un barril metalico agujeriado y aislado térmicamente. Encima
de este barril se ubica el crisol semiesférico de chapa de cobre 1.5 mm. El cobre se usa
por razones de su ata termodifusividad. El control de latemperatura se hace con una
termocupla instalada dentro € barril (Foto 4). Un transformador variable se usa para
controlar con la precision latemperaturay e proceso.

También podria instalarse un controlador electronico que mantenga la temperatura
necesaria. El calefactor de este tipo permite fundir cuidadosamente sin pasar a
caramelizarse los componentes del propel ente en cantidades entre unos gramos hasta 1
kilogramo alcanzando alta calidad mecéanicay poder calorifico de los granos. En la Foto
5 se presenta el complejo — calefactor y en laFoto 6 € equipo completo de fabricacion
de los granos de KNSu.

Foto 4.



Foto 5.

Foto 6.

En las Fotos 7-10 se muestran los pasos de fabricacidn de un grano de combustible
KNSu.




Foto 9. Foto 10.

Esimportante que e grano del combustible KNSu después de su fundicién y
enfriamiento debe ser protegido con un recubrimiento - inhibitor de resina epoxy o laca
nitrocelulosicay colocado en una bolsa de plastico con silicagel y guardado en una
refrigeradora para que no absorbiera la humedad. De esta manera los granos mantienen
su poder calorifico durante semanas.

2.1.2 Seguridad y control medioambiental de proceso de la produccion del
combustible KNSu.

Durante todo el proceso de produccién del combustible KNSu hay que
mantener |as siguientes normas de seguridad industrial:
Equipo de la produccién debe instalarse bajo de una campana con e extractor de
are;
Base del equipo de produccion se hace de un material no inflamabley liso (p. e.
planchas de acero inoxidable o ceramicas);
El operador durante el proceso de produccion de granos debe usar guantes (mejor
de algoddn) y anteojos de pléstico;
El complgjo - calefactor debe ser equipado con un medidor de temperatura
paraevitar el sobrecalentamiento de los productos de fision;
. L os granos ya preparados deben guardarse |gjos de alcance de personas no
autorizados y menores de edad y también de las fuentes de fuego y de los dispositivos
con temperatura mas gque 300°C.

2. Modelo simplificado de SRM del combustible solido KNSu.

Vae mencionar que el disefio de motor cohete se comienza de optimizacion de
todos sus componentesy el andlisis del rendimiento necesario, teniendo en cuenta que
un motor cohete ideal debe cumplir lo siguiente:

La combustién de propelente es completay corresponde a Ley de Gas perfecto;

Lacombustion y € flujo de los productos de exhausto en motor y através de la
tobera son adiabaticos,

L os condiciones fisicos no cambien durante el funcionamiento de motor;

El flujo de productos de exhausto a través de la tobera es no-rotativo y
monodimensional;

Lavelocidad de flujo, presion y densidad son uniformes en la direccién normal al
gje de latobera



Un motor de combustible solido consiste de |os siguientes componentes
principales.

Grano de combustible (motor propellent grain);
Camara de combustién (motor case);

Tobera (motor nozzle);

Iniciador (motor ignitor).

Todos estos componentes seran objetivos para € disefio mecanico de un SRM
completo, entonces habra gue hacer una optimizacién de sus requerimientos:

2.1. Grano de combustible (motor propellent grain).

El grano de combustible es una masa de propelente de forma especia que esta
adentro de motor cohete solido. El material de propellente y la geometria del grano
definen e rendimiento de un motor cohete sdlido. Para el propelente KNSu la geometria
tipica de grano es € cilindro hueco aislado del exterior que se presentaen la Fig. 1.

Fig.1 Grano de la forma cilindrica hueco.
Losrequerimientos generales del grano de la forma cilindrica hueco:

" Combustion progresiva (durante el tiempo de combustion el empuje, lapresiony la
superficie de quemado se suben);

" Tiempo de combustion (burning time), Dt (S);
" Espesor de la pared variable (web thickness), DS (m);
DS=R{ -r

core?

Donde R’y — radio variable de capa de la pared de grano ya quemada.



" Fraccion de grano (web fraction) - by;

Para un grano cilindrico con la combustion interna el parametro - by tiene valor
tipico: 0.5-0.9y relacion L/D £ 4.

" Veocidad de combustién de propelente (empirica) - C ;
ParaKNSu: C" =900 m/s.

" Velocidad de quemado del grano - DY Dt ;
ParaKNSu: DY Dt = 0.013 m/s (Pc>>Pgqm).

" Areade combustion de grano - Ay;

Ab =2 >(p/4 )(ngr - dzcore)) +p >dcore >4-gr;
" Densidad de combustible - 1 comp;

Vgr: p/4 %ngr - dzcore) *gr;
Para KNSU: T combigeas = 1800 kg/n.

" Fraccién de carga de grano volumétrica— Vi;

V, = o — t .
! T

comb s comb comb

Donde:

l; —impulso total de motor en N*s;

Is— impulso especifico de motor en s,

V comb — volumen de |la cdmara de combustion en n;

" Cosficiente de &reas de flujos — AJA;

_pDO°x1- V).
AC/AI_ 4XA 11
t

AJA = 2 a3 para erosion minima de la garganta.

" Aidante de grano (inhibitor) — recubrimiento de resina epoxy o silicona que protege
el grano de combustible KNSu de medio ambiente.

" Aidante térmico - cartucho de multicapas de papel o cartdén que protege las paredes
de la camara de combustion de motor cohete sdlido de combustible KNSu.



2.2. Camarade combustion (motor case).

Es el punto clave del disefio mecanico de un SRM. La cdmara de combustion no
solo contiene un grano de combustible sélido pero también sirve como estructura de ata
resistencia mecanica con €l peso muerto minimizado. La camara de combustion con €
grano de combustible y la tobera normalmente esta constituida en funcion de laformay
dimensiones de fuselgje del cohete. Para el propelente KNSu la geometria tipica de la
camara de combustion es un cilindro hueco de material adecuado aislado del interior y
gue sostiene también latoberay el bulkhead tal como se presentan en laFig. 2 y la Foto

11.
TUERCA CAMARA DE
) COMBUSTION

_ . GRANO DE
TOBERA P-YREJJGMT} COMBUSTIBLE

Tabera de Inox M Bulkhead, Al

4

/ Grano de KNSu / Iniciador pyrotecnico

Fig. 2. Los distintos disefios de la camara de combustion de un motor cohete solido de
combustible de KNSu. (Grupo CoheX).

Foto 11.



Requerimientos generales de la camara de combustion de un motor cohete solido del
combustible KNSu:

Los siguientes clases de materiales utilizan en €l disefio y construccion de las
camaras de combustién de motor cohete sélido de combustible KNSu:

8§ Metales reforzados (aluminio duro, aceros);

son rigidos con habilidad de calentarse hasta temperaturas altas. No necesitan
demasiados medios de aislacion. Por la alta densidad ocupan menos espacio que otros y
por tanto contienen mas combustible. Faciles de mecanizar.
8 Plé&sticos reforzados por fibras de carbono, vidrio, Kevlar (2D compuestos);

son relativamente livianos, pero necesitan varios insertos de refuerzo y de
ensamblaje.
8 PVC comercidesy carton;
8§ El espesor de la pared minimo— dym (wall thickness) de una camara de combustion de
laforma cilindrica de diametro promedio —D ag. , con la presion del interior maxima—
Pruptura Y €ON la presion del interior optima — Popiima Se estima de una simple teoria de
resistencia de membranas de la forma circumferencial:

P _2s,d,, _2s,
Ruptura — » ! Optima —
D D
avg avg
S; :—PR ;d, =S, X—PR >Davg;
P, " 2>,

Donde sy esfactor de resistencia del material utilizado (material yield strength);

Sy es factor de resistencia de la ruptura del material utilizado (ultimate strength);
y & —factor de seguridad (1.5 -2.5):

§ Diametro detornillos - dir Utilizados para sujecion de latoberay de bulkhead o €
tamano de la rosca se puede calcular de la siguiente formula:

.2
&g O
Pp =256, %0 *:  d, =

- tor
avg @

P(szavg
256,

Sut - esfactor de resistencia de la ruptura del material de tornillos utilizado (ultimate
strength); Numero de tornillos se eligue segun de normas en funcion de diametro de la
camera.

Nota. Para el calculo estructural mas detallado se puede usar € documento de grupo
D.A.R.K.“MECHANICAL DESIGN OF ROCKET MOTORS".

2.3. Tobera (motor nozzle).
Latobera convergente — divergente de un motor cohete (Laval nozzle) es un

dispositivo mecénico que produce expansion y aceleracion de gases calientes de escape
de la camara de combustion. Permanecen a grupo de dispositivos de alta resistencia de
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calor y erosion. Para el propelente KNSu la geometria tipicay los g emplos de disefio de
la tobera de un motor cohete solido desarrollados por € Grupo Cohex se presentan en la
Fig. 3(a b) y enlaFoto 12.

a b.

Fig. 3. Los disefios digtintos de la tobera de un motor cohete solido de combustible de
KNSu. (Grupo CoheX)

Foto 12

Requerimientos generales de la tobera de un motor cohete solido del combustible
KNSu:

? Flujo de gas (exhaustos gases + particulas condensadas) a través de la tobera es
constante durante la combustion.

? Fujo de gases a través de la tobera es compresible porque se mueve con la velocidad
supersonica. Se muestra cambios significantes de la densidad.

? Hujo de gases a través de la tobera responde de leyes de gas ideal. Entonces se puede
usar las relaciones directas entre la presion, la densidad y |a temperatura.

? El mayor objetivo del disefio correcto de la tobera de un motor cohete es

lograr a una velocidad de salida maxima de los productos de combustion,

los cuales forman un flujo (isentropic flow) que depende solamente de la &rea de la
seccion de tobera,

? Los angulos completos tipicos de |a parte divergente — convergente de tobera para un
motor cohete de combustible KNSu son: 60°y 24°,

? Areade garganta de latobera A; se calcula utilizando €l valor de la presion operativa
en la camara de combustion de motor cohete solido la cual esta predeterminada por el
tipo de combustible. Para el combustible de KNSu:
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Pe sea 1000 - 1200 psi(6.810°N/m? | 8.2X10°N/m?);

>

P =—tx

. DS
—b xC™ x— (N/m?);
Y = (Vm?)

comb

n

Donde: A _ K ;
A

t

En su orden P esta vinculada con la fuerza de empuje promedia - Fayg:
I:avg = CF xAt )Pc1

I:avg
A = ;
P, xC;

Donde Cr— es coeficiente de empuje Fayg . Parael combustible de KNSu
Cr=0.8-1.65. As—es areade lasalida del exterior de latobera AJA: £ N;
N=123...10;

A, =NxA;

Y el diametro de la garganta - Dgarg Se calcula

D gag = J1.27 XA, (m);

Las siguientes clases de materiales se utilizan en el disefio y construccién de las
toberas de motor cohete sdlido del combustible KNSu:

? metales reforzados ( aceros inoxidables, tungsteno, molibdeno);

son rigidos y termorresistentes con habilidad de calentarse hasta las temperaturas
altas sin erosion. Faciles de mecanizar;
? grafito pirolitico;

es un material con alta resistencia a temperaturas hasta 3000 K y erosion, fragil, facil
de mecanizar;
? pléasticos ablativos ( silica phenalic, carbon phenolic);

son materiales con baja termoconductividad, altaresistencia a temperaturas hasta
3000 K y erosion, relativamente féciles de mecanizar.

L as especificaciones de materiales aptos para € disefio de un motor cohete sélido
del combustible KNSu se presentan en la Tabla 2. (Casing Programm de R. Nakka)
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Tabla2.

Yield Strength | Ukimate Strength | £ E v Material Specification
F Fhiu
Ksi t Mpa | ks | Mpa | Mz | MPa
H 165 [E] 256 2 X0 0.3 Steal, kow carkon C 1010 Het rolled tubsing
60 414 72 436 2| X010 Steal, low cartson C 1010 Cobd drarwn saamiess fubing
3| »e 578 | =9 |Zooiog| | Stasl, low carban 1015 Hed rolled_iubag
3% | 1 50 | 345 | 29 | 0000 Stasl, low ca C 1015 Norm
[ 448 a0 552 2 0010 03 Btasl, low carbon C 1015 Cold drawn se3minss Jubeng
1] 310 &7 452 2 0000 032 Steal, bow' carban C 1025 Hat Rolled fubamg
a8 3 65 Aa8 23 | 200000) 032 Stel, low carbon C 1025 Nermakzed lubsng
70 | aB5 | 85 | Gae | 9 |oooio0| o0 Stee], low carban £ 1025 Cod drarwn seamless |
75 | &7 | W05 | 724 | 7 [i@swn0| 037 | EAE 030 jubin
75 S17 125 o 2F  [18E30| Dar Stainlass sbesl SAE 301, 14 hard, tubing
75 s 95 655 23 [ 20010| 032 Siewd, low alloy JAIE1 4130 Mormalived (MIL-T-6735] tubing
a0 [F]] 00 [ 650 2 | X000 ] 032 L-T
6 | no | @ | aw EE3i0 | 033
3 | a1 | 43 | E83I0 | 033
— 241 38 282 ) BE3I0 | 033 1-TES11 exiryded {ubing
45 310 ] 455 05 [ 72450 JEE] Aluminym alloy T3_drawn fubing
E] 62 62 427 | 105 | Ta50 23 Alurninum alloy T42 drawm Eubin
-] 55 | T 531 104 | Mre0 | 033 Alurninum alloy 5T (ww-T-700) drawn bubi
56 366 [77] 455 104 | M17e0 | 033 Alurninum alloy 30 dranm Bubi
§_| 41 72 | 51 | 042 | %6 | 041 | Pebyamyi chionds (FVC] _|Rigd pipe) acheduls 40
5.1 E-] 52 41 029 | 2000 2 Acryionie Bubadiern Rigid pipg
. . 20 | " . . : Papeitnard |5ﬂ|mnﬂ Tube
a3 . 57 33 2 | X0in ] 0.3 EMT_see note 1] Sirvilar b C1015 aneealed
45 | 30 | &0 | 44 | 9 || 032 EMT, seo ncte [3] |Simiss to C1015 as-molled

8| = ol (T 1000
Mel = sl Jolin®yx f0F
MPs = Paecal (mf 1 0°

2.4. Iniciador (motor ignitor).

Losiniciadores de un motor solid6 son dispositivos para arranque rapido del

proceso de quemado de un grano de propelente dentro de la camara de combustion en

las condiciones de medio ambiente necesarias. Hay dos tipos béasicos de los iniciadores:
pirotécnico y pyrogen. Para el propelente KNSu la configuracion tipicay los g emplos
de disefio de los iniciadores de un motor cohete solido desarrollados por €l Grupo
Cohex se presentan en laFig. 4 (a, b) y en las Fotos 13 (pirotécnico), 14 (a, b)

(pyrogen):

ALGODON
CABLE FLANO

rd "HOT GLUE" -~

“POLVORA:,

Iniciador pyrotecnico

FRESISTOR "HOT GLUE"

 /TUBO DE PLAST.
WGRANG DE KNSu

JAPA DE IGNITER

J PYROGEN IGNITER
-

Fig. 4. Los distintos tipos de los iniciadores de un motor cohete solido del
combustible de KNSu. (Grupo CoheX)

-

| gt k|
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Foto 13

Foto 14.

En la mayoria de los casos en la calidad de carga explosiva en los iniciadores de
motor solido de propelente KNSu se usan polvora negra con los fragmentos de granos
del mismo combustible distribuidos internamente segun de la Fig. 4, a.

L os cuerpos del iniciador pyrotecnico fabrican de tubos de plastico con paredes
delgadas o de 2 capas de papel con pegamiento Voligoma. Las resistencias (bridgewire)
de 1.0 —4 W de alambre de 0.1 mm de Nichrom sueldan con el cable plano o trenzado
utilizando soldadura de SnPb y acido ortofosforico.

L os tubos con la carga pyrotecnica se sellan con €l pegamiento “hot glue’ o
parafina. En los iniciadores de tipo pyrogen (Fig. 4, b) los conductores (pines) de la
resistencia- R entran ala pequeiia camara de combustion, rellenada con polvora negra a
traves de un tubo de ceramica con dos canales sellados con resina epoxy marca
“Aradit”. La masa de carga de polvora se calcula aproximadamente de la siguiente
formula:

m=0.5%V,)°’;

Donde m—esmasadelacargaengry Vi —esée volumen libre del motor en pulgadas
cubicas..

14



3. Procedimientos de disefio de SRM del combustible sdlido KNSu.

En funcion de los requerimientos del combustible sdlido KNSu y el vehiculo
construido para cumplir una mision prevista, se define los parametros principales
necesarios para el disefio de un SRM.

L os pardmetros principal es son:

Favg— Empuje promedia de motor en N;

l; — Impulso total de motor en N « s;

Dt — Tiempo de combustion de motor en s,

Cr — Cosficiente de fuerza de empuje de motor;
A — &ea de garganta de |a tobera de motor en n;
P — presién en la cdmara de combustion de motor en N/n;
Ap — &rea de combustion de grano en nt;

I comb— densidad de grano en kg/n;

D — diametro del exterior de vehiculo en m;

M, — masa de despegue del vehiculo en kg;

sm - factor de resistencia de un metal en N/n;

P m — peso total de motor en kg.

3.1. Disefio basico

Delasegunda Ley de Newton lafuerza - F necesaria para acanzar una velocidad -
dJ, relacionando con la masa de despegue del cohete — M, durante €l tiempo de
empuje — dt, se determina de la formula

F=M, xdJ/dt;
dJ = (F/M, ) xdt;
Por otra parte: F esigual que Fayg - fuerza de empuje promedia de motor:

F=F, = C. XA ¥ ;

[, =F,,q XD%

avg
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mgr >g IS
m 2
— gr
Vg = ;
r

comb

DS — espesor variable de la pared de grano de combustible (web thickness)

?S=Rg -

Donde Ry —radio variable de capa de la pared de grano ya quemada.

DS Dt = 0.013 m/s (P; =1000 psi) y con esto se determina Dt — tiempo de combustion
de grano:

_R‘gr' r

core

0.013

?t

(web thickness) DS = 0.013 m/seg « Dt.
3.1.1. Disefio dimensional de la camara de combustion

Si el diametro del interior de motor (determinado por el diametro del vehiculo) es
Dint, entonces €l espesor de |as paredes - dp, es:

P. D

d =S c avg.

p f ’
2>,

Y el diametro de los tornillos de sujecion de toberay de bulkhead es:

d _ PC >{)zavg .
tor 2 )s u 4

Lalongitud del grano de combustible - L 4 se determina de la formula:
Vgr = A )(ngr = dzcore)x—gr;

_lary,
@ ngr - dzcore ’
D, =D- 2>d, - 2>d;;
Donde d i — espezor de la capa termoaisladora.

Ooore =Dy - 2X?S;

core
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L o/ Dgr = 1,2,3...nvs. configuracion del grano (por ejemplo — *“conocyl”: cono -
cilindro, es cuando L g/ Dy = 3).

De laformula:
Ab =2 >(p/4 ><D29’ - dzcore)) +p >dcore XLgr;

se determina la area de combustién de grano Ay, (dos extremos mas core).

3.1.2. Disefio dela tobera.

Laé&reay d diametro de la garganta de tobera de un SRM del combustible KNSu se
determinen de la formula:

I:avg = CF xAt )Pc1
Area de garganta de latobera A; se calcula delaformula

A — Favg .
YOPC]
Areade salidade latobera As se calcula delaformula
A, =NxA;
Diametro de aberturade lasalida— Ds es:

D, =./1.27 N A ;

(Fl nal mmte DS se I'efl gea Dmotor: D5£ Dmotor.)

Y el diametro de lagarganta - Dgarg €S:

Dyuy =127 XA,

Vale mencionar que la longitud de la tobera se determina de |os angulos de la parte
divergente-convergente 24° - 60° y los didmetros Ds Y Dip.:

17 con.

Pdiv;%xtglzo-P =%>¢g30°.

3.1.3. Estimacion del peso.

Para estimar €l peso total de motor — P ,, sera necesario sumar pesos de todos los
componentes, utilizando los célculos por geometriay densidad de las piezas mecéanicas
y grano de combustible (en e programa Solid Worksy SRM |o hace directamente) y
mediciones directas de los componentes comerciales p.e. pélvora, cartuchos
termoaisladores etc.
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o
?m _a ?componentes
P m = I:)m +Pcomb

3.1.4. Estimacion del rendimiento de SRM

El coeficiente - G: impulso total - |; / peso motor - P ,, €sun pardmetro importante
de estimacion del rendimiento de un motor cohete solido de combustible KNSu.

L)
e

(En comparacién: Impulso especifico | s tipico de un motor cohete solido de combustible
KNSu esunos 130 s).

El coeficiente— R i, fin: fuerza de empuje - Fayg / peso total de vehiculo - P e +
P comb + My + g €s @ otro pardmetro importante de estimacion del rendimiento de un
motor cohete sélido de combustible KNSu.

o FovgN) _
" 7 +?comb+Mv >g(N)’

mec

= Favg(N)
™2 e TMOO(N)

Eso significa que la aceleracion — a , de vehiculo en la direccion de lafuerza de
empuje - Favg €sen n veces mas de g en |a etapa de despegue y en ny veces mas de g
antes de la terminacion de empuje del motor.

Apendice 1.
Conversién de las unidades de presion ingleses a las unidades de Sl.
§ Unidades:
- 1amoésferatécnica— 1.01+ 10° N/nf = 10.13 N/en? = 0.1013 N/mn? = 1.013 Pa=
0.1013 Mpa; 1 kPa= 9.8 N/n¥;
- 1000 psi = 68 atm = 6.8 + 10° N/n?;
- 1psi = 6900 N/nt;
- 1000 psi - 68 am (6.8 + 10° N/n);

XXXpS - X am;

N 68, XXX pSi
am 1000 psi

18



4. Modelo de disefio conceptual de un motor del combustible sdlido KNSu.

Se presenta un modelo de disefio conceptual de un motor del combustible solido
KNSu con la fuerza promedia de empuje de unos 165 N € cual esta previsto para
propulsion de un cohete de clase experimental. Este cohete del calibre 48/36 mm (bahia
del motor), del peso de despegue de unos 8.25 N tendria que alcanzar alturas de 650 —
750 m con acceleracion 20 g (R, = 20).

Modelo 1.

Ladeterminacion preliminar de los parametros de disefio de un motor sélido del
combustible KNSu 65/35.

L osreguerimientos para & vehiculo y su motor solido:

? Impulso especifico, Is=135s end nivd demary 1000 psi;

? Fuerza promedia de empuje, Fayg= 165 N;

? Presion de la camara de combustion, P, =1000 psi = 68 Atm = 6.8 MPg;
? Densidad de propelenteideal, r =1800 kg/m?;

?Velocidad quemado, ?S/?t=0.013m/s;

? Diametro interior de lacamara de motor, D,, =0.025 m;

? Tiempo de combustion, ?t=0.63s;

? Presion de medioambiente, P, =14.0 ,;=0.101MPa =1.013>40° N/m?;
? Peso muerto del vehiculo, P, =8.25N;

? Proceso de la combustién: progresivo.

Disefio basico:

Impulso tota - | es:.
|, =F,¢ XDt; |, =165>0.63 =105 N>s;
Masa de grano de combustible KNSu - my es:

_ l, .~ _ 105
me>xg 7 1 g ¥ 135:9.8

=0.079 kg;
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Pararecibir el valor de la masa de grano para fabricacion (compensando perdidas
por tolerancias y divers) hay que aumentar por 2% avalor de la masa calculada.

Entonces:

m,, =1.02>0.079 kg » 0.081kg » 819;
Volumen de grano - Vg es:

My 0.081
Vg =——V, =
0.95 X800

o =4.7X0° m® » 47.000 mm?;
r.comb

(0.95 — coeficiente actual/ideal de densidad).
Espesor de la pared (web thickness) del grano - DS es.

DS =0.013 >xDt; DS =0.013>0.63=8.2x10° m » 8.2 mm;

Disefio dimensional de la camar a de combustion

De Tabla 2 e factor de resistencia de acero inox - S 4 avg = 600 MPg;
Presién méaxima operativa de un motor cohete solido - P. = 10.55 Mpa;
Factor de seguridad — s = 2.5;

Espesor de la pared de la camara de combustion - d, es:

P.>D : :
_PeDag 25:10.55:00254 ¢ pooqoa 0 6 mm

dp
256 25600

Diametro de los 6 tornillos (de Tabla 2 e factor de resistencia de acero carbonico —
Sacayg = 500 Mpa) de sujecion de toberay de bulkhead - dor €s:

2 2
dy = M;dmr:\/lo'%’o'025 =2.6X0°%m » 3.0 mm:
258 2500

Espesor de la pared del estuche termoaislador de grano — d; es:

D.
dt = In

- Dy /105, _0.025- 0.025/1.05
[

=6x0* m»0.6mm;
2 2

Diametro de grano de combustible de KNSu — Dy €es:

D, =D,,/1.05;D, =0.025/1.05 =0.0238 m » 23.5 mm ;
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Diametro de core del grano — dcore €S:

deye =Dy - 2%DS; d,,, =0.0235 - (2>0.0165) =7.0410°m =7.0mm ;

core core

Longitud del grano - L 4 es.

1.27:V -5
= ¥ L = 1274540 =0.115m» 120 mm ;

" D2y - d%oe | ¢ 0.0238% - 0.0072

Fraccién del grano (web fraction) - by;

DS . 2:0.008 _

b, = b, = =
" R¢' 0.0235

0.68;

Coeficiente Lg/Dgr €S
Ly /D, =0.12/0.0235=5;

Disefio delatobera

Areadelacombustion inicia — Ay in €S

Ab =2 >(p/4><D2gr - dzcore)+ p >dcore >Lgr;

A, = 2Xp/4X0.0235% - 0.007%)) +p>0.007 >0.12 = 0.003429 » 3429 mm?;

Area de lagarganta— A; es:

Favg 165

C.»P ’At:125‘68‘106
F c ' V.0

t

=1.96x10° (m?) » 19.60 mm?;

Y el diametro de lagarganta - Dgarg €S:

D = 127xA.: D._ =+1.273.9640° =4.99%0%m » 5 mm:

garg t? garg

Area de salida de latobera— Ds para A, /A, =10 es:

A, =10x1.96x407° =1.96x10"*m? » 196 mm?;

Y € didmetro delasdida—Ds es:

D, =,/1.275A_:D, =4/1.27%.96 40* =0.01577 m » 15.8 mm;

Longitud de latobera- L  es:
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Ly =Dy /2Xg30° +D,,, /2 +D, [2Xg12";
L, =0.0238/20.58 +5/2 +0.0158/2>0.21=0.061m » 60 mm;

Longitud del bulkhead - L pq €S:

L,, =0.5%D,,;L,, =0.5x0.025 = 0.0125 m » 13 mm;

int?

Longitud de lacdmara de combustion - L ¢am €s:

Leam = Log +Lg +Lcon; Loam = 0.013 +0.12 +0.022 = 0.155 m » 155 mm;

tcon;
Longitud del motor - L motor €S:

Looor =Lean +Ligsi L

motor cam

=0.155+0.060 =0.215m » 215 mm;

motor

Estimacion del peso

Para estimar el peso de un motor calculado por el modelo este habria que calcular
los pesos de todos sus componentes. Por g emplo:

P oan =, D, oL, % P, =6 X0 % >0.0254 0.155 7200 = 0.053 kg » 53 gr;

I:)mec = Pcam +Ptb +Pbd +Ptom +Pterm 20160 kg » 160 gr!

P..=P,. +P

mec mec comb ?

P.. =0.16+0.081=0.241kg » 241gr.

Estimacion del rendimiento de motor

Rendimiento - G: Impulso total - 1; vs. peso - P, del motor es:

_LINS) o 105(N>S)

G :
P_(N) 2.25(N)

» 50 (s);

Factor - G™ (Rendimiento G relacionado con el Impulso especifico - 1) es:

| 135

S

Los coeficientes—R ip, fin SON:

_ FavsN) ‘R -_ 165
"TP __+P_ . +*M,xg(N)’ " 225+56

mec

2%
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Favg(N) 165

Riin = Rin = 7= -~ »
P e TM, X0 (N) 157+56

23.

Modelo 2.

La determinacion preliminar de los parametros de disefio de un motor sélido del
combustible KNSu 65/35 hecha con € programa SRM_beta— 1 (Solid Motor Design)

El programa SRM_beta-1 de R. Nakka permita hacer una evalucién del disefio
preliminar de un motor solido de combustibles en la base de azlcar, sorbitol o dextrosa
y KNOs. EnlaFig.5a, b, ¢, d sepresentan las planillas de cllculos de K, diametro de
la garganta de tobera, configuracion de grano de combustible KNSu, presién en la
camara de combustion, rendimientos:

Title:

MER_100 Escopeta
utilizing KMNO35u propellant.

Himt! To directly canvert inches o mm, simply type =25.4" semder where gumder is dimension in inches.

Motor chamber:

Dz mim Chamber diameter [inside]
Lz mim Chambuer length [inzide]

Vi G872 mm
FPropellant grain:

Chambuer volume [empry)

Type 1=KMiDextroze (B535), 2=KhtSorbital [B5(38), 3= ather
Do 2350) mm Outer diameter [initial) Graph1
do 7| mm Core diameter [initial]
Lo 120,00 mm Segmeent length [initial) 450 a
4] 1 Mumber of segments 400 4 1z
Outer surface: ] 1=enposed, D=inhibited 350 4 17 @
Core: 1 1=exposed, O=inhibited =00 4 1e a
Ends: 1 T=expased, D=inhibited 50 | 15 &
Lge 120 mm Grain length [initial] Kn 2010 4 4 4 E
Vg 47430 mm’ Grain valume [initial] 150 13 =
Wy 059 Yolumetric loading Fraction 100 4 + 2 2
P grain 18 glem’ Grain ideal density 50 4 11!
Dengity ratio [actualfideal) 0 a s A & & 10 o
P grain 1,710 glem? Grain actual densiy
m grain 0,081 kg Grain mass [initial) Wigh Regression (mm)
Abia 781 mm? End bumin.g area[ir!it?a_l] |_ [T — |
Abea 2639 mm? Core burning area [initial]
Abza 0 mm® Outer surface burning area (initial] 5
Click to solve
Aba 3429 mm? Total burning area [initial] ‘ i l:l
Nozzle:
Kna Ratio of Burning aread throat area [initial] Enmax 380
BAta 20 mm? Throat cross-section area [initial] Enmin 175
[m]2) 4,935 mm Throat diameter [initial] Kravg 293
e mim Mozzle erasion
Dite 5,00 mm Throat diameter [final]
a
Graph 28,
_ a0 !
Bocket Motor chamber pressure K |
= 10,0 [
T |
Fi |
R 314 Jimol-K Universal gas constant g &0 E
| 4198 kglkmol Effective molecular weof products £ 40 |
=1 198,0 Jikg-K Specific gas constant 'E !
k 1133 Fiatio of specific heats, misture 5 20 4 |
o Combustion efficiency o0 I ] I ]
To 1720 K |deal combustion temperature 0o 0z 04 06 03
Toact 1634 K Actual chamber temperature .
F'atm MFa Ambient pressure Tims [zec]
" 995 mi= Characteriztic exhaust welocity
G" Fropellant erosive burning area ratio threshold Fmax = 10,13 MFa
ko Propellant erosive burning welocity coefficient b burn = 0554 =
b thrust = 0532 =,

b.




Bocket Motor Perfformance

Fiatio of specific heats, 2-ph. How
Mozzle efficiency

Mozzle expansion ratio (initial]
Ambient pressure

Throat cross-gection area [initial]
Mozzle eyt crozs-section area

Mach Mo, at nozzle exit (initial)

Plach Mo, at nozzle exit [Final)

Mozzle exit diameter

Optimum Mozzle expansion ratio at Po max
Aug. optimum nozzle expansion ratico
‘web Fraction

Thrust coefficient, magimum
Maximum thrust

Total impulse

Specific impulse, delivered

Mator claszification

> sowes |

k 1,044
nnoz| 088
Acthe 10,00
Fatm 0101 MFa

-1 136 mm?

B 1960 mm?

Mee a0ad 000

Mef 3083 000

O 15,80 mm
Atk opt 17,598
Atk opt 12,145

wi o717
CFmax 1513
F max 300 .

It 107 kl-zec.

lzpe 1351 sec.
Clazs: G
Motor Qutput Data

T e ARSI & SLUTHTRSN O e A B ST ST G ST IR, i
RIS LSRRG ST R Soars mek s SERVT

Al MR Esearers

| wtilindre AMAGR S e dlamt
Grainmass 0,081 kg
0,179 |b.
Tatal impulse 107.4 | M-zec.
241 |b-zec.
Auerage thrust 1816 | M.
40.8 |b.

Thrust time
| Specific Impulze|
MMator Classification

| Thrust-time data [recnone1]
|Time step| 0,274 | 280, [roe nared] 350 1
| P11 {
| Datapt. Time|  Throst|  Throst g 50 f
| [zec]] | [H] k] 3z
[ i o] [ 0 = |
| HITES a7 22 I |
| 3 0,038 a7 22 . |
| [ 0,069 102 D . |
| 5 EI.1EI1= 120 27 o0 0z nd 13 g
: & o132 131 29 Time (re-cands)
| 7 0,162 143 2
| [ 0,132 | 154 ]
| a 0221 [ 37
{ 10 0,243 77 4n 0
| i 027 123 4z " |
| 12 0,304 200 45 3 |
| 13 033 2N 47 - |
{ 14 0367 222 50 L0 |
| 15 0,383 233 52 i |
[ B 0409 244 55 £ |
| 7 0434 254 57 i |
| 1B 0459 264 ] o :
| [l 0454 274 62 e " o " i
| 20 0509 254 G4 Time [rocondr]
| ] 0533 293 66|
{ 22 0,553 74 |
[ 23 053 o ]

e.

Fig.5

Graph 38,
250
300 4
260
= 200
8
2 150
=
00
5
u T T T 1
oo 0z 04 0E 0s
Time [zec.)
F max = 300 M.
Favg= 132 M.
tthrust = 0592 s,

Rocket Motor Classification

Class Total Impulse
(Mewton-sec.)

A 1,26 - 25

B 25 - 5

C 5 - 10

D 10 - 20

E 20 - 40

F 40 - an

G an - 160

H 160 - 320

I 320 - 540

J B840 - 1280
K 1280 - 2560
L 2560 - 5120
M 5120 - 10240
N 10240 - 20480
Q 20480 - 40960
P 40960 - 81920
] 21820 - 163840

Vale mencionar que los calculos realizados por ambos modelos son casi idénticos. Mas
adelante, en confirmacion, se presentaran |os requerimientos técnicos y datos de test
estético de motor MEX_100 01/02 de Grupo Cohex, calculado y disefiado seguin de

estos modelos.
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Ejemplos del disefio experimental.

MEX_100_01; MEX_100_02

EnlaFig. 6 se presenta la vista conjunto del motor cohete solido MEX_100 02,
gue fue disefiado en la base del calculo anterior. Este motor se ha disefiado como un
motor cohete solido de combustible de 80 — 85 gr de KNSu, tanto para estudios
tedricos/experimental es, como para propulsiones de |os prototipos de cohetes sonda de
masa de despegue hasta 1 kg en ensayos de vuelo.

Laideadel disefio mecanico eralograr € ato rendimiento balistico anteriormente
calculado y comparar dos tipos de ignicion: pyrogen y pirotécnica, respecto del mismo
rendimiento. Sobre todo encontrar a una solucién técnica para €l disefio latobera
compuesta de dos partes, utilizando insertados de distintos materiales (grafito/ inox) y
diametros de la garganta. Tambien ensayar toberas con distintos grados de expansion de
la parte divergente.

215 Pyrogen
Igniter
Insentafio {grafito o inox) Cartucho fj_
T /Bulkhea
1 T 2 | KMSU A F |
3 T_\i; _.“_‘__‘.__.h i = - H";. ,-;CI:_:: "
S Sy A N G SRy
e - M—m“a‘:fﬂ T R R T e e "\-‘r—f" f
TIT - '. i [ | I
' —Toberas Camara de combusfion ™. O-Ring |

Fig.6

En laFoto 15 se presenta el motor cohete solido MEX_100_01 (igniter pirotécnico,
cono divergente largo) con los componentes opcionales de la estructura mecanica: €
insertado de inox, € cono divergente de la tobera corto, bulkhead de pyrogen igniter y
la resistencia en su montura (encendedor se muestra para referencia de la escal@):

Foto 15.

La camara de combustion se ha fabricada de tubo de acero inox mecanizado hasta
obtener el espesor de las paredes como 0.6 mm. Latobera de acero inox se ha disefiada
y fabricada de dos partes unidos con la rosca en la zona de la garganta (para los detalles
ver laFig. 7). En e espacio de la misma zona se incerte una arandela gruesa de acero o
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grafito del diametro interior calculado para cumplir requerimientos balisticos
predeterminados. Bulkhead de aluminio duro sirve pararecargar e motor con un grano
del combustible en e cartucho termoaislante. Tanto tobera como bulkhead tienen “O-
rings’ de goma para soportar la presion de gases durante €l proceso de
combustion/empuije.

El bulkhead se ha disefiado en dosvariantes. a— con unatapa siega; b — con una
camara de carga de polvora negray unaresistencia de nichromo instalada a una montura
de Al con un pasante de tubo de alimina sellado con “Araldit” epoxy resine para
ignicion desde la parte trasera. La resistencia se ha fabricada como una pieza esténdar la
cual se puede ser reemplazada con la otraidéntica. El cono divergente se presentaen
dos formas: a— cono largo con la relacion Dy/Ds = 1: 36 (para ensayos estéticos); a—
cono corto con larelacion Dy/Dsy = 1: 4; 1:10 (para ensayos de vuelo). Latoberay el
bulkhead se unen con la camara de combustion con 12 tornillos (6 - para cada extremo)
de M3 de acero carbonico.

MEX_100 02;

Requerimientos:

a. Estructura mecéanica

Mmec = 155/115 gr - cono largo/corto;

Lm = 225/155 mm — cono largo/corto;

Dint = 25.4 mm;

Dm =32 mm;

Dgarg = 5 mm (incerto de diametro variable);
b. Grano de combustible

Mg = 82 — 85 gr de KNSu 65/35;

Lg =118 mm;
Dy = 23.0 mm;
Dcore = 7 mm;

Estuche: carton o papel: espesor de lapared — 0.8 - 1.0 mm.

c. Performance

Se presentala grafica Thrust, N vs. Time, s de static test del motor MEX_100_02
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300
280 ] Motor MEX_100_02(pyrotec.)
260 ] tobera corta. Dgg.= 5 mm
240 ] Comb:81 g 65/35 KNSu
] 1t=103 N*s (G class)
220 1s=130's
200 I Favg=167 N
z 1804 Fmax=302 N
3 160 - Thrust time=0.6 s
£ 140 St.test: 18.12.02
|_ 4
120 -
100
o0
o
40 | A
1 ] b
20 -+
0 et T ’mﬂ] . . HMMW,
00 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1.0 11 12
Time,s
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