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RESUMEN

Los propulsores hibridos combinan el rendimiento de los cohetes a propulsion liquida con la simplicidad
de los cohetes a propulsion solida. Los hibridos utilizan las ventajas tanto de los sistemas de propulsion
solida como la de los liquidos. Estrictamente hablando, un cohete hibrido es aquel en que el combustible
y el oxidante estan almacenados en diferentes estados de la materia. Por ejemplo, un propulsor hibrido
puede utilizar um combustible liquido y un oxidante sélido. Aunque la mayoria de las investigaciones
utilizan un combustible sélido con un oxidante liquido o gaseoso. Similarmente a los cohetes de
propulsién solida, la fase sélida es denominada de grano propelente, a través de la cual es realizada un
orificio cilindrico a lo largo del grano. Este orificio cilindrico sirve como camara de combustiéon del
motor cohete hibrido. La fase liquida perteneciente al oxidante es canalizada a través de la camara de
combustion por medio de un tanque presurizado o por el uso de bombas hidraulicas. Una vez que la
guema es iniciada en la cdmara de combustién del grano propelente (haciendo uso de un mecanismo de
ignicion o de una combinacion hipergolica de combustible/oxidante), los gases de escape pasan a través
de una tobera para conseguir un aumento en la velocidad de salida del flujo de gases y con ello producir
su respectivo empuje. En este articulo se presenta un analisis de los principales parametros de disefio
generados en la combustion entre la cera de parafina y el oxido nitroso gaseoso dentro de los propulsores
hibridos utilizando el software de equilibrio quimico Cea-Nasa con estos datos obtenidos se tendra un
mejor entendimiento del comportamiento de la combustion generada por este par propelente, para luego
realizar el disefio de un propulsor hibrido de grano cilindrico monoperforado.
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1.- INTRODUCION

Los sistemas a propulsion hibrida utilizan
la combinacion de los sistemas a propulsion
solida y liquida. Tienen como caracteristica
principal el uso de propelentes en dos diferentes
fases de manera conjunta. Una de las
configuraciones tradicionales es utilizar al
combustible como sélido y al oxidante como
liquido o gas, en el caso de un motor hibrido
inverso seria lo opuesto.

Un sistema de propulsién hibrida tiene
varias ventajas explorables que lo vuelven un
excelente candidato para sistemas de propulsion
compactos. Entre las ventajas que tienen los
sistemas de propulsién hibrida, podemos indicar,
seguridad: el combustible de un motor hibrido
por lo general es solido lo cuéal permite una
fabricacion segura del mismo, separado del
oxidante, regulable: todo el rendimiento del
motor cohete puede ser regulado ajustando la tasa
de flujo del liquido oxidante. El flujo de
combustible en los motores hibridos es ajustado
por el oxidante que entra en contacto con el
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combustible vaporizado. En el caso de abortar el
funcionamiento del motor cohete solamente es
necesario detener el suministro de oxidante,
estabilidad del grano: las grietas en el grano
propelente de combustible de un motor de cohete
solido puede dar lugar a instabilidad, altas
presiones y explosion. Los cohetes hibridos
evitan estos problemas ya que la quema ocurre
solamente donde hay una mezcla de combustible
y oxidante (generalmente en la capa limite sobre
la superficie del combustible), temperatura: un
cohete solido puede ser disefiado para operar en
presiones méaximas el cual puede ser inestable
devido a las condiciones de temperatura
ambiente. Esta limitacion de disefio es reducida
en un motor hibrido porque el efecto de la
temperatura sobre la tasa de quema es pequefia,
costo: el costo del desarrollo del motor,
fabricacion y transporte del propelente es
reducido, medioambiental: existen ventajas
medioambientales basados en los productos de
los gases de escape. Los componentes peligrosos
en los propelentes solidos son el aluminio y el
cloro los cuales no estan presentes en un motor
hibrido clasico. Las numerosas ventajas de una
configuracion de motor cohete hibrido hablan por
si mismos y han proporcionado el impetu para
continuar investigando en el diseiio de sistemas
hibridos. Las desventajas de los motores hibridos
son las siguientes, tasa de regresion: la tasa de
regresion de un combustible de motores hibridos
es baja debido a la velocidad en el cual se
gueman los combustibles poliméricos. Una baja
tasa de regresion significa que el area superficial
del grano combustible debe ser mayor, eficiencia
de combustion: hay un menor grado de mezcla
debido a la presencia de la llama difusiva entre el
combustible vaporizado y el oxidante lo que crea
una eficiencia menor de impulso. El rendimiento
puede todavia ser mayor en comparacién con los
cohetes solidos debido a un elevado impulso
especifico  tedrico, razén de oxidante-
combustible (O/C): un cambio en la razén O/C
sucede debido al crecimiento del diametro del
orificio cilindrico en el grano combustible. Esto

genera una perdida en el rendimiento debido al
area superficial [1].

En este articulo es presentado una
metodologia y las variaciones de algunos
pardmetros para el disefio de propulsores hibridos
con parafina y oxido nitroso. El analisis
termoquimico de esta reaccion es  obtenida
através del software de equilibrio quimico Cea-
Nasa, finalmente con esta metodologia es
realizado un algoritmo computacional en Matlab
para disefiar un propulsor de 400 N con un
tiempo de quema de 15 segundos.

2.- METODOLOGIA

Los propelentes tienen ciertas caracteristicas
fisicoquimicas particulares las cuales dependen
de las condiciones del estado en la que se
encuentren. EI N,O es conocido como monoxido
de dinitrégeno, en estado liquido tiene un punto
de ebullicion de -885 °C a 1 atm, y es
normalmente mantenido como liquido a una
presion de cerca de 58.5 bar. Este tiene una masa
molar de 44,01 g/mol el cual posee una densidad
de 1222,8 kg/m3 y 1,872 kg/m3 en el estado
liquido y gaseoso respectivamente. La presion y
temperatura critica del N,O es de 7,25 MPa y de
36,4 °C respectivamente. Un motor de cohete
hibrido que utiliza N,O como oxidante tiene una
adicional ventaja ya que el tanque de oxidante no
necesita de un sistema de presurizacion debido a
sus caracteristicas de auto-presurizacion. EI N,O
es un oxidante seguro que puede ser utilizado en
aplicaciones de propulsion. La cera de parafina
denominada n-eicosano (CxoHgz) tiene una masa
molar de 282 g/mol con una densidad de 789
kg/m® a 20 °C. Su presion y temperatura critica es
de 1,3 MPa y 513 °C [2]. Estudios experimentales
han demostrado que la cera de parafina permite
obtener valores mas altos de la tasa de regresion
en comparacion con los  combustibles
convencionales utilizados en motores hibridos.
Por tanto los combustibles de parafina permiten
obtener valores de impulso especifico (Isp, por
sus siglas en inglés) y de densidad de impulso
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especifico mayores en comparacion a los sistemas
liquidos de combustibles hidrocarbonados.

La reaccion quimica estequiométrica
generada entre la cera de parafina CyHgs, y el
oxido nitroso N,O puede escribirse de la
siguiente manera,

CoHzno +a4N,O — 1, N,

1)
+174,0H,0+1775, CO,

de acuerdo a la conservacion de &tomos tenemos,

C: NMeo, =N

H:2n+2=2n,, > n,o=n+1
O: aest =77H20 +277C02 - aest =3n+1
N :

Ay =Ty, — M, = 3n+1

sustituyendo los t&rminos 7., , 70, 7y, Y @
en la ecuacion estequiométrica (1) tenemos,

C.H,.., +(3n+1)N,0 — (3n+1)N, @
+(n+1)H,0+nCO,

en el caso de la cera de parafina CyHgsp, la
ecuacion estequiometrica general tiene la
siguiente forma,

C,H,, +61N,0 — 61N, +21H,0+20CO, (3)

observando la ecuacion (3), tenemos que la razon
de oxidante-combustible estequiométrica en masa
es,

_61-44

=952 (4
1.282 )

(0/C), =2

mcomb
La entalpia de formacion de la cera de parafina es

dada por la siguiente ecuacion experimental
[Karabeyoglu, 2005]

AH? =—6,713n-7,846—C,(298-T,) (5)

donde AH? es la entalpia de formacion molar de

la parafina sélida en unidades de kcal/mol, nes el
numero de carbonos de la composicion quimica
de la parafina, C,es el calor especifico molar de

la parafina sélida y T, es la temperatura ambiente
en unidades K.

Algunos valores obtenidos para la cera de
parafina con la ecuacion (5), son resumidos en la
Tabla 1,

Tabla 1. Entalpias de formacion para diferentes
parafinas solidas a 298 K.

Cera de parafina | AHY ., [kJ/mol]
CaoHa2 -594,572
CasHs» -735,007
CaoHe2 -875,443
CasH7, -1015,879
CaoHs2 -1156,315

La temperatura méaxima alcanzada por el
oxido nitroso con diferentes ceras de parafina no
tienen variaciones considerables en el caso de una
combustion estequiométrica. Para calcular las
caracteristicas termoquimicas de los productos de
la combustion de N,O y CyoHj, utilizamos el
programa de equilibrio quimico Cea—Nasa con el
cual obtenemos la temperatura, la masa molar y
la constante de los gases, y, en funcion de la

razon O/C para diferentes presiones en la camara
de combustion.

La masa molar es un parametro que
influye en la velocidad de escape de los gases
provenientes de la camara de combustion la cual
también se encuentra relacionada con el impulso
especifico.
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Figura 1. Variacion de la masa molar en relacion a la

razén de O/C para el par propelente N,O-C,gHys.

En la Figura 1, puede observarse el
comportamiento de la masa molar y la razén de
O/C para el par propelente N,O-CyH4, con
diferentes presiones de operacion en la camara de
combustion. Es claro notar que cuando la presion
aumenta en la camara de combustion la masa
molar de los gases productos de la combustién
también incrementa, pero esa variacion es muy
pequefia a bajas presiones.
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Figura 2. Variacion de la razén de calor especifico en
relacion a la razén de O/C para el par propelente N,O-
C20H42-

En la Figura 2, se observa como la razon
de calores especificos varia en funcion de la
razén O/C a diferentes presiones de operacion.

La temperatura de la camara es uno de los
pardmetros indicativos para el disefio de la
camara de combustion y sobre el tipo de sistema
de refrigeracion necesario para la cémara de
combustion. En la figura 3 puede observarse
como esta temperatura varia en funcion de la
razon de O/C para diferentes presiones de
operacion. Es claro notar que cuando aumenta la
presion de operacion para un determinado O/C, la
temperatura tiende a incrementar a temperaturas

tedricas (temperatura de llama adiabatica)
elevadas.
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Figura 3. Variacion de la temperatura en relacion a la
razén de O/C para el par propelente N,O-CyoHys.
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Figura 4. Impulso especifico y la razén de O/C para
el par propelente N,O-CyoHao.

La figura 4 muestra el comportamiento del
impulso especifico para diferentes presiones.
Como se puede observar no existe una gran
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diferencia de valores numéricos para un
determinado O/C a diferentes presiones.
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Figura 5. Densidad de impulso especifico y la razon
de O/C para el par propelente N,O-CyoH ..

En la Figura 5, puede observarse el
comportamiento de la densidad de impulso
especifico a diferentes presiones, este pardmetro
es un indicador de cuan compacto puede ser
nuestro propulsor disefiado. Una densidad de
impulso mayor indica que el volumen de nuestra
camara de combustion es pequefia.

Un motor cohete a propulsién hibrida
consta de los siguientes elementos: tobera conica,
pre-camara de combustién, pos-camara de
combustion y sistema de inyeccion para el oxido
nitroso gaseoso, tal como se muestra en la Figura
6. Para entender el comportamiento de un motor
de cohete hibrido monoperforado, es conveniente
iniciar con el analisis de la ecuacion de
conservacion de masa [3],

P
a(Iocam Vcam ) _ mcomb + mox _ cam*A\; (6)
ot C

Considerando que la m_, es constante en
condiciones cuasi-estacionarias y definiendo que,

d Vcam

a0

donde V_, es el volumen de la camara de
combustion, Ajes el area de quema del

combustible y res la tasa de regresion del
combustible.

N20)
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Figura 6. Esquema de un propulsor a propulsién
hibrida.

La masa de combustible por unidad de
tiempo, m,,, que es suministrada en la camara

de combustion es,

comb pcomb A\] r (8)
donde p.,.,, s la densidad del combustible.

La velocidad caracteristica es funcion de
las caracteristicas del propelente y del disefio de
la camara de combustion, la cual es definida
como,

* __cam 'y cam Ag (9)
mtotal

o también como,

*

C =n.C (10)

teo

donde 7_..es un parametro indicador de la

eficiencia de combustion del motor cohete , esta
eficiencia generalmente se encuentra entre
valores de 92 a 99.5%, usualmente es mayor de
95%.
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La velocidad caracteristica tedrica C__es definida
como,

7+1

Coo =, / R Team (—y +1JZ(H) (11)
4 2

Luego desde la ecuacion (6) podemos
escribir la ecuacién para la presion de la camara
en funcion de la velocidad caracteristica tedrica y
la eficiencia Mo

*

Pcam = L%(mox +pcomb Aq r) (12)

A

La razén entre las areas de salida y de
garganta pueden estar relacionadas con el nimero
de Mach de salida en la tobera, la cual es definida
como,

7 74

-1 — =
A_ |l 2} (1.,.7/_1|\/|52j71 (13)
A M+ 2

Para determinar la presién de salida por la
tobera, puede utilizarse la siguiente relacion,

a
%=(1+—7/_1|\/|52jy_1 (14)
P 2

S

El coeficiente de empuje, C., es un

parametro relacionado al disefio de la tobera, el
cual es definido como,

p2n =
c. - |2 szﬂ{l_(ayr(a—a)& (15)
7—1 7+1 Pcam PcamAg

El flujo de combustible en funcién de la
razon O/C puede escribirse de la siguiente forma,

m
m — total 16
™ 1+0/C (16)

Por definicion tenemos que la razon O/C
esta dada por,

rT‘]OX

comb

0/C = (17)

Luego la tasa de regresion del combustible
r en funcion del flujo del oxidante por unidad de
area es,

r=aG,, (18)

donde ay n son la constante de la tasa regresion
y el exponente de regresion, respectivamente.
Ademas el flujo de oxidante por unidad de area es
dado por,
m 4m
G — 0X — 0X 19
[04 T R§ 7Z'd§ ( )

donde R,y d son el radio y el diametro de la

perforacion cilindrica perteneciente al grano de
combustible, respectivamente. La variacién
temporal de algunos pardmetros esta dado por,

d ) ={a(4n+2)(4m°x ]nt+d§?+lJ 20
. |

donde d,(t)es el diametro del puerto del grano

combustible en cualquier instante t, a es el
coeficiente de la tasa de regresién, n es el
exponente de la tasa de regresion, m,es la tasa

de flujo de masa del oxidante, d; es el diametro

inicial del puerto circular y t es el tiempo
instantaneo de quema.

> — mOX n
r(t)= a( A (t)] (21)

donde f(t) es la tasa de regresion en cualquier
instante y A, (t) es el area instantaneo del puerto
perteneciente al grano cilindrico de combustible.
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rhcomb (t) = pcomb A\]uema (t) r(t) (22)

donde m,, (t) es el flujo de masa instantaneo de
combustible, p_.., €s la densidad del combustible
Y Ayena (t) €s €l area de quema instantaneo.

*

C
P(t) = = (MNy + My (®)  (23)
A ( )

donde P.(t) es la presion de la cémara

instantanea, C*es la velocidad caracteristica y
A, es el area de la garganta en la tobera.

La tasa de regresion para la combustion de
N0 gaseoso y CyoH42 N0 se encuentra disponible
en la literatura, sin embargo fue obtenido una
relacién de la tasa de regresion para parafina y
oxido nitroso liquido en el trabajo realizado por
Karabeyoglu [4], el cual indica la siguiente
relacion,

F=0,488G2% [mm/s]  (24)

La tobera de un motor cohete es utilizado
para expandir y acelerar los productos gaseosos
producidos por la quema de propelentes asi de
esta manera los gases salen por la tobera
alcanzando grandes velocidades en nuestro
disefio seleccionamos una tobera conica con una
razon de expansion, &, de 4. El area de la
garganta en la tobera A, puede ser calculado de la

siguiente manera,

*
Ag — C ILntotal (25)

c

La razdn de expansion esta definida como,

A
&=— (26)
A,

donde A, es el area de salida perteneciente a la

tobera. Debido a que se utiliza una tobera de
expansion conica con un angulo médio de 15°,

tenemos [5],
— (ds _dg )/2 (27)
tan15°

ob

donde L, es la longitud de la tobera, d, y d,

son los diametros de la garganta y de salida,
respectivamente. La pre-camara de combustion
en motores hibridos tiene la funcién de vaporizar
el oxidante y la pos-camara de combustion tiene
la funcion de mezclar los combustibles no
quemados con el oxidante. La longitud de la
precamara y la pos-cdmara de combustion para
este articulo fue adoptado como 0,5 veces el
didmetro externo del grano combustible. La

longitud de la cdmara, L__, esta dada por,

cam !

Lcam = Lpre + Lpos + Lg (28)

donde L,., L, Y L,son las longitudes de la

pre-cdmara, pos-camara y del grano combustible,
respectivamente.

3.- DESARROLLO

Para determinar la presion a la cual
operard nuestro motor cohete, observamos la
Figura 4 y la Figura 5, desde donde podemos
indicar que el impulso especifico no tiene
variaciones considerables pero en el caso de la
densidad de impulso especifico vemos que hay
una notable diferencia para un determinado O/C,
con estas graficas escogemos disefiar un
propulsor compacto con una razéon O/C = 9 el
cual es cercano a la razon O/C estequiométrica, y
la presion de operacion seleccionada es de 30 bar
en la camara de combustion. El par propelente de
N.O y cera de parafina a una presion de 30 bar
genera diferentes valores de temperatura, de
razon de calores especificos y de masa molar en
funcion de la razon O/C, através de las Figuras 1,
2 y 3 podemos obtener las siguientes relaciones,
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M =7x10°(0/C)’ -4x10™*(0/CY’
+9,2x10°°(0/C)" -8,88x102(0/C)’  (29)
+17,86x107(0/C)’ +3,04(0/C)+9,88

y =-1x10°(0/C)’ +7x10°(0/C)’
~1,9x107(0/C)" +2,41x10(0/CY’
~15,92x107 (O/C)’ +47,47x10(0/C)
+0,77

(30)

T =1,9x107(0/C)’ -1,05(0/C)’
+22,77(0/C)" —243,55(0/C)’
+1278,1(0/C)" —2621,2(0/C)
+3261,5

(31)

Utilizando las ecuaciones (21), (22), (23)
y (24) podemos verificar el comportamiento de
algunas variables durante el tiempo de quema
establecido de 15 segundos para distintos Gox.
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Figura 7. Comportamiento de la razén O/C durante el
tiempo de quema
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Las Figuras 7, 8, 9 y 10, muestran como la
razon de O/C, tasa de regresion, presion de la
camara y el empuje, respectivamente varian con
el tiempo de quema para diferentes Gox a una
presion de camara de 30 bar.
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Observando las Figuras 7, 8, 9 y 10
podemos indicar que cuando se tiene un Gox bajo
tenemos un comportamiento mas estable en
comparacion con valores més altos de Gox,
debida a esta razon para nuestro disefio
utilizaremos un Gox de 10 kg / m®s.

Utilizando las ecuaciones anteriormente
indicadas en la seccibn de metodologia
realizamos un algoritmo en Matlab, con el cual
podemos obtener los siguientes resultados
resumidos en la Tabla 2,

Tabla 2. Especificaciones del motor.

Pardmetros de disefio Valores
Empuje 400 N
Presion de operacion 30 bar
Flujo de oxidante por unidad de area | 10 kg/m?s
Razon O/C 9
Longitud del grano 2,33 cm
Diametro interno del grano 12.86 cm
Diametro externo del grano 17,78 cm
Razon de expansion de la tobera 4
Diametro de la garganta 1,02 cm

4. CONCLUSIONES

Fue realizado un andlisis termoquimico de
la reaccion entre el par propelente de oxido
nitroso y la parafina utilizando el software Cea-
Nasa, ademas de que fueron mostradas las
variaciones de algunos parametros de disefio para
propulsores hibridos. También fue presentado la
variacion de algunos parametros de disefio para
un propulsor hibrido durante un determinado
tiempo de quema haciendo uso de las ecuaciones
de conservacion obtenidas en este articulo en las
cuales se considera un flujo de oxidante constante
y condiciones cuasi-estacionarias para obtener
estas graficas fue realizado un algoritmo en
Matlab.

Através de esta metodologia presentada
fue desarrollado un disefio preliminar de un
propulsor hibrido de 400 N monoperforado para
un tiempo de quema de 15 segundos.
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