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RESUMEN 

El avance de la industria aeroespacial a nivel global conlleva al descubrimiento de 
nuevas tecnologías que son de gran influencia para el desarrollo social, industrial y 
económico de los países que incursionan en este sector. Recientemente los 
motores cohete tipo híbrido (MCH) se han popularizado como una alternativa más 
segura y económica dentro de los sistemas de propulsión aeroespacial. Por lo que 
el estudio de sus parámetros de rendimiento en un banco experimental, es una 
buena iniciativa para que la región vallecaucana se pueda adentrar más en este 
sector industrial. 
Por medio de este documento se presenta el diseño de un banco de pruebas para 
motores cohete tipo híbrido con miras a que pueda ser instalado en el Campus 
Meléndez de la Universidad del Valle. 
Para este diseño inicialmente se definió una configuración conceptual con base en 
otras bancadas experimentales presentes en distintas universidades y centros de 
investigación alrededor del mundo. Luego, se modeló matemáticamente el proceso 
termodinámico referente al ensayo experimental del MCH, lo que permitió 
determinar de forma teórica las cargas operativas del sistema. Seguidamente se 
elaboró una propuesta de diseño más detallada en la que se escogieron los 
elementos necesarios para la medición y el control de la bancada experimental, y 
se culminó con la presentación de los planos de detalle de los componentes más 
representativos del banco de pruebas. 
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Capítulo I 

1 INTRODUCCIÓN 

Históricamente el desarrollo de nuevos vehículos y sistemas de transporte ha 
impulsado el crecimiento de distintas sociedades y su economía. La industria 
aeroespacial enfocada en el desarrollo de vehículos aeroespaciales ha servido 
como gestor tecnológico a nivel mundial desde su nacimiento. Los nuevos desafíos 
científicos junto con los altos requerimientos que implica el viaje al espacio exterior, 
incitan a la innovación y el desarrollo de nuevas tecnologías que influyen en la 
industria y el estilo de vida cotidiana a nivel global[1]. Desafortunadamente los 
costos que representan la construcción y lanzamiento de vehículos aeroespaciales 
son elevados y no todos los países disponen del capital de inversión para hacer este 
tipo de incursiones fuera de la atmósfera terrestre. Sin embargo, en los países en 
los que se ha invertido en este sector, la industria de la navegación y las 
telecomunicaciones han traído grandes beneficios con un retorno de hasta 10 veces 
lo invertido en lanzamientos y vehículos espaciales.[1] 
 
Habitualmente los viajes espaciales de gran y mediano alcance requieren del 
desarrollo y construcción de lanzaderas impulsadas por motores cohete de 
propelente sólido y/o líquido (MCS y MCL respectivamente), cuya complejidad de 
diseño y sus altos requerimientos en cuestiones de seguridad eleva 
considerablemente los costos. No obstante, al día de hoy empresas privadas con 
un menor capital de inversión al habitual han logrado alcanzar órbitas bajas del 
espacio exterior por medio de vehículos espaciales basados en sistemas de 
propulsión más seguros y económicos dentro de los que se destaca el uso de 
motores cohete tipo híbrido (MCH) [1], [2], por lo que es conveniente considerar este 
tipo de motor cohete para el desarrollo de la industria aeroespacial a un menor costo 
de lo habitual. 
 
Ante el incremento de demanda de servicio satelital en Latinoamérica, mercado 
emergente de alta proyección hasta la próxima década [3][4][5], es conveniente para 
el desarrollo industrial y económico de la región impulsar la industria aeroespacial 
local, haciendo propuestas de lanzaderas al espacio que compitan ante las ofertas 
internacionales, brindando beneficios similares a las ofrecidos en el exterior por un 
mejor precio. 
 
El proceso de diseño de futuras lanzaderas espaciales en las que se incluyen 
sistemas de propulsión económicos que puedan competir en el mercado emergente 
latinoamericano ya inició en nuestro país [6]. Para poder plasmar un diseño de forma 
satisfactoria en la construcción y lanzamiento de un vehículo aeroespacial, primero 
es necesario hacer ensayos en tierra por medio de bancadas experimentales 
(bancos de pruebas) que permitan garantizar y optimizar el rendimiento del sistema 
previamente al lanzamiento.  
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El diseño, construcción y puesta en operación de un banco de pruebas para  motor 
cohete tipo híbrido en la Universidad del Valle es un enlace de inclusión de la región 
en el mercado aeroespacial a nivel latinoamericano, lo que adicionalmente también 
encaja dentro de lo que se ha venido buscando en los últimos años en la región a 
través de iniciativas como la creación del clúster aeroespacial en el Valle del Cauca 
[7]. Por medio de este documento se presenta el diseño de un banco de pruebas 
para motores cohete tipo híbridos. 

1.1 Marco teórico 

Un banco de pruebas para MCH permite medir experimentalmente parámetros que 
son determinantes en el rendimiento de un motor cohete híbrido, como la presión 
en la cámara de combustión, o el empuje del motor cohete. 
 
Un motor cohete híbrido se puede catalogar como un sistema de propulsión termo-
químico, gracias a que por medio de la combustión, aceleración y expulsión 
canalizada de masa (propelente), el motor es impulsado y cambia de un estado de 
reposo a uno cinético acelerado. Los motores cohete de combustible sólido y líquido 
(MCS y MCL respectivamente) también se caracterizan como sistemas de 
propulsión termoquímicos. 
 
Sin embargo, la particularidad que distingue el MCH de los otros motores cohete, 
es que los propelentes se encuentran en diferentes estados de la materia. 
Normalmente el combustible se dispone en fase sólida (grano de combustible) 
dentro de la cámara de combustión (CC), y es necesario gasificarlo para que se 
pueda mezclar con el oxidante que fluye en estado gaseoso a lo largo de la CC. 
Esta particularidad de los MCH trae ventajas y desventajas respecto a los otros 
motores cohete, de las cuales a continuación se enuncian las principales. 
 

VENTAJAS DESVENTAJAS 
Control de la combustión (ON/OFF) del 
empuje y la composición 𝑂𝑂𝑂𝑂. 

Baja densidad del combustible (la 
mayoría) y más aún del grano, lo que 
lleva a una estructura de mayor tamaño 
para albergar el combustible[2][8] 

Manufactura y operación más 
económica que en los MCL y MCS 
Disminución en el uso de actuadores 
electro neumáticos respecto a un MCL 

Menor impulso específico respecto a los 
MCL [2].  

Mayor seguridad y por tanto menor 
riesgo de explosión, desde la etapa de 
manufactura hasta la puesta en 
operación. 

Menor velocidad de respuesta a la 
completa ignición[8] 

Simplicidad en construcción y operación A diferencia de un MCL y MCS, en un 
MCH no hay una mezcla 𝑂𝑂𝑂𝑂 uniforme a 
lo largo de la CC (el impulso no es 
constante, menor rendimiento)[8] 

Generalmente presentan una reducida 
toxicidad y efecto al medio ambiente en 
comparación a los MCS y MCL 
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Vulnerabilidad reducida a defectos y 
grietas en los granos[9] 

Tienen una baja tasa de regresión de 
combustible 

Versatilidad en el uso de diferentes 
propelentes 

Menor eficiencia de combustión[8] 

Tabla 1.1 Ventajas y desventajas de un MCH respecto a un motor cohete líquido y/o sólido. 
 
Las desventajas de un MCH respecto a los MCS y MCL se enfatizan en parámetros 
de rendimiento que son determinantes en misiones de mediano y largo alcance. Por 
el contrario, un MCH se destaca como una mejor elección en cuanto a costo, 
seguridad y simplicidad, por lo que son propicios para incursionar en el sector 
aeroespacial. 

1.1.1 Fundamentos básicos de un motor cohete híbrido 

Un MCH se puede representar por medio del boceto mostrado a continuación. Todo 
motor cohete híbrido cuenta con un oxidante que reacciona junto con el combustible 
en la cámara de combustión. Aquí se producen unos gases que son acelerados y 
expulsados al ambiente generando así un empuje. 
 

 
Figura 1-1 Boceto básico de un MCH en un banco de pruebas 

 
Al aplicar la segunda ley de Newton al MCH representado por la figura anterior, se 
puede deducir la ecuación de empuje del motor cohete en estado estacionario 
(Ecuación (1.1)). En esta se expresa que el empuje 𝐹𝐹[N] es igual al flujo másico 
𝑚̇𝑚[kg/s] que sale del volumen de control multiplicado por su velocidad de escape 
𝑣𝑣𝑒𝑒[m/s], esto sumado al área de salida de la tobera 𝐴𝐴𝑒𝑒[m²] multiplicada por la 
diferencia de presiones entre la salida de la tobera 𝑃𝑃𝑒𝑒[Pa] y el ambiente 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎[Pa] 
[10], [11]. 
 

𝐹𝐹 = 𝑚̇𝑚𝑣𝑣𝑒𝑒 + 𝐴𝐴𝑒𝑒(𝑃𝑃𝑒𝑒 − 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎) (1.1) 
 
A medida que la presión del medio ambiente decrece (grandes altitudes), la porción 
de empuje generado por presión aumenta hasta su máximo valor que es alcanzado 
en ausencia de atmosfera. Para el caso en que la presión del medio ambiente es 
igual a la presión de salida de la tobera, el empuje del motor cohete es función tan 
solo del flujo másico y la velocidad de salida de la tobera. Este caso en particular 
permite tener una expansión óptima de los gases en la tobera y es una condición 
destacada a tener en cuenta para el diseño. 
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Debido al empotramiento del motor cohete en el banco de pruebas, surge una 
reacción 𝑅𝑅[N] (tercera ley de Newton) de igual magnitud al empuje 𝐹𝐹. Al dividir la 
Ecuación (1.1) por el flujo másico de propelentes 𝑚̇𝑚 se obtiene la velocidad de salida 
efectiva o equivalente 𝑣𝑣𝑒𝑒𝑒𝑒[m/s], la cual representa una medida de qué tan 
eficientemente el motor produce empuje. La velocidad de salida efectiva también se 
denotada como 𝐶𝐶[m/s] y convenientemente se considera uniforme y axial[11]. 
 

𝑣𝑣𝑒𝑒𝑒𝑒 = 𝑣𝑣𝑒𝑒 +
𝐴𝐴𝑒𝑒(𝑃𝑃𝑒𝑒 − 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎)

𝑚̇𝑚
=
𝐹𝐹
𝑚̇𝑚

= 𝐶𝐶 (1.2) 

 
Una forma de medir experimentalmente en un banco de pruebas la eficiencia de la 
combustión de un motor cohete, es por medio de la velocidad característica 𝑐𝑐∗[m/s]. 
Cabe anotar que este parámetro es independiente de la geometría en la tobera 
(Puede ser calculada a partir del estado y composición de los productos) y es muy 
utilizado para comparar el rendimiento de diferentes motores cohete de propulsión 
química. 
 

𝑐𝑐∗ =
𝑃𝑃𝑐𝑐𝐴𝐴𝑔𝑔
𝑚̇𝑚

 (1.3) 

 

𝑛𝑛𝑐𝑐∗ =
𝑐𝑐𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒∗

𝑐𝑐𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡∗
 (1.4) 

 
En un caso no estacionario, la fuerza de empuje 𝐹𝐹 calculada por medio de la 
Ecuación (1.1) varía en el tiempo, por lo que resulta conveniente integrar 𝐹𝐹 en el 
tiempo para obtener así el impulso total del motor cohete. 
 

𝐼𝐼 = � 𝐹𝐹(𝑡𝑡)
𝑡𝑡

0
𝑑𝑑𝑑𝑑 (1.5) 

 
El impulso específico 𝐼𝐼𝑠𝑠[s] se puede definir como el impulso total por unidad de peso 
de propelente y es uno de los parámetros de rendimiento más relevantes en un 
motor cohete. 
 

𝐼𝐼𝑠𝑠 = � 𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹
𝑡𝑡

0
    𝑔𝑔� 𝑚̇𝑚 𝑑𝑑𝑑𝑑

𝑡𝑡

0
�  (1.6) 

 
Para un caso estacionario (empuje, flujo másico y gravedad no varían en el tiempo) 
en el que se desprecian los efectos transitorios del encendido y apagado del motor 
cohete, el impulso especifico se puede expresar así[11]: 
 

𝐼𝐼𝑠𝑠 =
𝐹𝐹
𝑚̇𝑚 𝑔𝑔

=
𝐼𝐼

𝑚̇𝑚 𝑡𝑡 𝑔𝑔
=
𝑣𝑣𝑒𝑒𝑒𝑒
𝑔𝑔

 (1.7) 

 



5 

Propelentes 

Los propelentes (oxidante y combustible) también conocidos como propergoles son 
sustancias químicas cuya combustión y posterior expulsión del motor cohete, 
proporcionan la energía para el empuje principal de un cohete. La principal 
particularidad de los propelentes en los MCH, es que el combustible se encuentra 
en diferente estado que el oxidante, generalmente el combustible en fase sólida de 
baja reactividad a condiciones ambientales y el oxidante en fase líquida o gaseosa. 
En ocasiones se puede presentar el caso opuesto, en el que el oxidante está en 
fase sólida y el combustible en fase líquida, a éste tipo de motor cohete se le conoce 
como híbrido inverso. 
 
Las combinaciones de propelentes influyen enormemente en el rendimiento del 
motor cohete, por lo que su elección es un factor clave en el diseño del mismo. En 
la tabla a continuación se listan algunas de las combinaciones típicas combustible-
oxidante para MCH junto a su impulso específico y velocidad característica 

 
Tabla 1.2 Combinaciones de propelentes típicas para MCH, 𝑷𝑷𝒄𝒄 = 𝟓𝟓𝟓𝟓𝟓𝟓 𝒑𝒑𝒑𝒑𝒑𝒑𝒑𝒑 y 𝑷𝑷𝒂𝒂𝒂𝒂𝒂𝒂 = 𝟏𝟏 𝑨𝑨𝑨𝑨𝑨𝑨[8] 
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Tasa de regresión clásica: 

La tasa de regresión, también denominada tasa de combustión en los motores 
cohetes tipo sólidos, representa la tasa a la cual el combustible que se encuentra 
en estado sólido pasa a estado gaseoso para mezclarse con el oxidante previo a la 
combustión. Dado que el empuje de un motor cohete depende en gran parte del 
flujo másico de propelentes, la tasa de regresión de combustible para un MCH es 
una medida de gran importancia, ya que tiende a ser baja para éste tipo de motores 
cohete. 
 
Actualmente se han desarrollado varios modelos clásicos y no clásicos de tasa de 
regresión para diferentes combinaciones de propelentes, sin embargo, el más 
reconocido y utilizado sigue siendo el de Marxman, en el que se postula que la tasa 
a la cual el grano de combustible se evapora y arde 𝑟̇𝑟, es función del flujo másico y 
la transferencia de calor al grano de combustible. Al hacer un balance de energía 
cerca a la pared interna del grano de combustible, se obtiene la tasa de regresión 
instantánea del propelente[8], [11]. 
 

𝑟̇𝑟 = 0.036
𝐺𝐺0.8

𝜌𝜌𝑓𝑓
�
𝜇𝜇
𝑥𝑥
�
0.2
𝛽𝛽0.23 (1.8) 

 
En la anterior ecuación, 𝐺𝐺 es el flujo másico total (oxidante + combustible 
erosionado) por unidad de área a una determinada distancia 𝑥𝑥, 𝜌𝜌𝑓𝑓 es la densidad 
del combustible sólido, 𝜇𝜇 es la viscosidad de los gases de combustión y 𝛽𝛽 (5 < 𝛽𝛽 <
100) es el flujo másico de combustible adimensional conocido como coeficiente de 
flujo. Experimentalmente también se puede representar la tasa de regresión para 
un MCH mediante la siguiente expresión: 
 

𝑟̇𝑟 = a𝐺𝐺𝑜𝑜𝑜𝑜𝑛𝑛  (1.9) 
 
Donde 𝐺𝐺𝑜𝑜𝑜𝑜 es el flujo másico de oxidante dividido por el área transversal a la 
dirección axial en la que viaja el oxidante. a y 𝑛𝑛 son coeficientes balísticos obtenidos 
de forma experimental que varían según la combinación de propelentes y ciertos 
parámetros y elementos del motor cohete[8]. 

Tasa de regresión no clásica: 

Entre los diferentes modelos de tasa de regresión para MCH, cabe destacar el 
propuesto por Karabeyoglu para diferentes series de alcanos en estado sólido que 
forman una capa líquida previa a la gasificación[12], [13]. Para este modelo de tasa 
de regresión, a diferencia del modelo clásico, se considera un flujo másico de 
combustible adicional 𝑟̇𝑟𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔 al que se tiene de la sublimación o evaporación del grano 
de combustible 𝑟̇𝑟𝑣𝑣, lo que eleva la tasa de regresión hasta en un 400% de lo normal 
en un MCH.  
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𝑟̇𝑟 = 𝑟̇𝑟𝑣𝑣 + 𝑟̇𝑟𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔 (1.10) 
 
Según Karabeyoglu, esto se debe a que la alta velocidad del flujo de propelentes 
dentro de la cámara de combustión, hace que la superficie líquida del grano de 
combustible sea inestable provocando así un goteo (droplet) de combustible dentro 
de la cámara de combustión (Ver Figura 1-2), lo que aumenta la tasa de regresión 
del combustible[8]. 
 

 
Figura 1-2 Fenómeno de goteo en la cámara de combustión de un MCH[14] 

1.1.2 Ecuaciones de gobierno 

Las ecuaciones de gobierno son ecuaciones a partir de las cuales se pueden 
describir las propiedades de un fluido y su variación basándose en un modelo 
matemático proveniente de tres fundamentos físicos deducidos de la observación 
macroscópica de la naturaleza. Los cuales son: conservación de la masa, la 
segunda ley de Newton y conservación de la energía. Las ecuaciones de gobierno 
no toman en consideración interacciones moleculares ni las discontinuidades de la 
materia, pues se basan en fundamentos físicos macroscópicos.  

Conservación de la masa: 

Basándose en el principio de conservación de la masa, la ecuación de gobierno 
para este principio se escribe así: 
 

�
𝜕𝜕𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕
𝑑𝑑𝑑𝑑

 

𝕍𝕍

+ �𝜌𝜌𝑣̅𝑣
 

𝑆𝑆

∙ 𝑛𝑛� 𝑑𝑑𝑑𝑑 = 0 (1.11) 

 
La ecuación de conservación de la masa expresa que el cambio temporal de masa 
al interior de un volumen de control 𝕍𝕍 (primer término), sumado al flujo neto de masa 
que atraviesa la superficie de control 𝑆𝑆 (segundo término) es igual a cero[15]. 
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Conservación de la cantidad de momentum lineal: 

Partiendo en la segunda ley de Newton en la que expresa la sumatoria de fuerzas 
en un sistema equivalente a la tasa de cambio de momentum lineal del sistema, y 
aplicando el teorema de transporte de Reynolds se puede construir la ecuación de 
gobierno para la conservación de la cantidad de momentum lineal que se puede 
escribir de la siguiente manera: 
 

�
𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕

(𝜌𝜌𝑣̅𝑣)𝑑𝑑𝑑𝑑
 

𝕍𝕍

+ �𝜌𝜌𝑣̅𝑣𝑣̅𝑣 ∙ 𝑛𝑛�𝑑𝑑𝑑𝑑
 

𝑠𝑠

= �𝜌𝜌𝑏𝑏�𝑑𝑑𝑑𝑑
 

𝕍𝕍

+ �(−𝑃𝑃𝑛𝑛� + 𝜏𝜏̅ ∙ 𝑛𝑛�)𝑑𝑑𝑑𝑑
 

𝑠𝑠

 (1.12) 

 
El primer término del lado izquierdo representa el cambio temporal de la cantidad 
de momentum lineal dentro del volumen de control (VC), el segundo término 
representa el flujo neto de momentum lineal a través de la frontera del volumen de 
control (SC). Hacia el lado derecho de la ecuación, el primer término equivale a las 
fuerzas de cuerpo que actúan en el VC y el segundo término representa las fuerzas 
de superficie que actúan sobre la SC[15]. 

Conservación de la Energía: 

Basándose de la primera ley de la termodinámica en la que se establece que la tasa 
neta temporal de la energía en un sistema es igual a la tasa neta de calor que se 
agrega al sistema (por transferencia de calor o generación interna) más la potencia 
neta que se le aplica al sistema (por medio de la tasa neta de trabajo realizado por 
fuerzas de cuerpo o de superficie), y aplicando el teorema de transporte de 
Reynolds se puede derivar la ecuación de conservación de la energía: 
 

�
𝜕𝜕
𝜕𝜕𝜕𝜕

(𝜌𝜌𝜌𝜌)𝑑𝑑𝑑𝑑
 

𝕍𝕍

+ �ℎ𝜌𝜌𝑣̅𝑣 ∙ 𝑛𝑛�𝑑𝑑𝑑𝑑
 

𝑠𝑠

= �−𝑞𝑞� ∙ 𝑛𝑛� 𝑑𝑑𝑑𝑑
 

𝑠𝑠

+ �  𝜌𝜌𝑅̇𝑅𝑑𝑑𝑑𝑑
 

𝕍𝕍

+ �𝜏𝜏̅:𝐷𝐷� 𝑑𝑑𝑑𝑑
 

𝕍𝕍

 (1.13) 

 
El primer término del lado izquierdo de la ecuación representa el cambio temporal 
de la energía interna del VC y el segundo término expresa la entalpía neta que 
atraviesa la SC. Al lado derecho de la ecuación hay tres términos, el primero expresa 
el flujo neto de calor a través de la SC, el segundo término representa la tasa de 
generación de calor en el interior del VC, éste calor generado puede proceder de 
diferentes fenómenos ya sea combustión, inducción, nuclear, etc. El tercer y último 
término de la ecuación al lado derecho representa el trabajo hecho por el esfuerzo 
viscoso que deforma el sistema[15]. 

Principio de Bernoulli 

Aplicando la ecuación de conservación de la masa y la cantidad de momentum lineal 
para dos puntos diferentes en un flujo estacionario, adiabático, sin trabajo de eje, 
no viscoso e incompresible, se puede llegar a la ecuación de Bernoulli que establece 
que la energía de este flujo se puede representar en tres componentes (una de 
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presión, otra cinética y otra potencial), y que la suma de las componentes 
permanece constante[16]. 
 

𝑃𝑃1
𝜌𝜌

+
𝑣𝑣12

2
+ 𝑔𝑔𝑧𝑧1 =

𝑃𝑃2
𝜌𝜌

+
𝑣𝑣22

2
+ 𝑔𝑔𝑧𝑧2 = 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 (1.14) 

 

Teorema de Torricelli 

La velocidad de salida de un flujo producto de la descarga de un tanque, puede ser 
determinada fácilmente mediante el teorema de Torricelli, al cual se puede llegar 
teniendo como base el principio de Bernoulli. Dentro de las consideraciones de 
Torricelli, la velocidad en la superficie del fluido del tanque tiende a ser cero, así 
mismo la presión en la superficie es atmosférica al igual que en la descarga del flujo 
y la diferencia de alturas se agrupa en un solo h[16]. 
 

𝑣𝑣 = 𝐶𝐶𝑑𝑑�2𝑔𝑔ℎ  (1.15) 
 

Velocidad del sonido y número Mach 

El numero Mach o velocidad Mach es una medida relativa de la velocidad de un flujo 
respecto a la velocidad del sonido de dicho medio en el que se desplaza el fluido. 
 

𝑀𝑀 = 𝑣𝑣 𝑐𝑐⁄   (1.16) 
 
La velocidad del sonido 𝑐𝑐 es una propiedad intensiva del medio a través del cual se 
propaga la onda, y depende del estado del medio. Siendo el medio de propagación 
un gas ideal, 𝑐𝑐 puede representarse así[17]: 
 

𝑐𝑐 = √𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘 (1.17) 

1.1.3 Relaciones termodinámicas 

Termodinámica de mezclas: 

Para conocer el estado termodinámico de una mezcla de sustancias, es necesario 
conocer al menos dos propiedades de estado de cada componente de la mezcla. 
La incidencia de las propiedades de cada componente de la mezcla, se relaciona 
directamente con su fracción molar 𝑥𝑥𝑖𝑖, de forma que una determinada propiedad 
molar 𝜑𝜑� de la mezcla se puede escribir en función de las propiedades de las 
componentes: 
 

𝑥𝑥𝑖𝑖 =
𝑛𝑛𝑖𝑖
𝑛𝑛

 (1.18) 



10 

𝜑𝜑� = �𝑥𝑥𝑖𝑖𝜑𝜑�𝑖𝑖

𝑗𝑗

𝑖𝑖=1

 (1.19) 

 
La función 𝜑𝜑� representa cualquier propiedad de la mezcla de sustancias, como la 
presión, masa molar, energía interna, entalpía, entropía, etc. Para el caso de gases 
ideales, la función 𝜑𝜑�  también representa propiedades del gas como calores 
específicos y coeficiente isentrópico[18]. 

Modelo de Dalton para mezcla de gases ideales: 

El modelo de Dalton se basa en el concepto de gas ideal, en el que se desprecian 
las fuerzas e interacciones intermoleculares entre las componentes de una mezcla 
de gases. Por lo que el comportamiento de cada componente de la mezcla no se ve 
afectado por la presencia de las otras componentes. De igual forma el volumen 
molecular de cada una de las componentes del gas es insignificante al compararse 
con el volumen total ocupado por el gas. Por lo que las moléculas de cada una de 
las componentes de la mezcla pueden viajar de forma libre dentro del volumen total 
ocupado por el gas. 
  
Conforme a esto, el modelo de Dalton considera que para el análisis de cada una 
de las componentes de una mezcla de gases ideales contenidas en un volumen 
total 𝑉𝑉 a una determinada temperatura 𝑇𝑇, cada componente de la mezcla se 
comporta como si ocupara individualmente el mismo volumen 𝑉𝑉 a una temperatura 
𝑇𝑇. Y la presión de la mezcla de gases 𝑃𝑃, equivale a la suma de las presiones 
parciales 𝑃𝑃𝑖𝑖 de cada una de las componentes. 
 

𝑃𝑃 = �𝑃𝑃𝑖𝑖

𝑗𝑗

𝑖𝑖=1

 (1.20) 

 
Debido a que tanto la mezcla de gases como cada componente de la mezcla 
obedecen a la ecuación de gas ideal, la presión parcial 𝑃𝑃𝑖𝑖 de cada componente se 
puede expresar como el producto de la presión total por la fracción molar de la 
componente[17]. 
 

𝑃𝑃𝑖𝑖 = 𝑥𝑥𝑖𝑖 ∗ 𝑃𝑃 (1.21) 

Ley de Raoult: 

La ley de Raoult establece que la presión de vapor de una solución en equilibrio 
dentro de un volumen cerrado, es igual a la sumatoria de las presiones de vapor 𝑃𝑃∗ 
de las componentes 𝑖𝑖 de la solución, multiplicado por la fracción molar de cada 
componente[19] 
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𝑃𝑃∗ = �𝑥𝑥𝑖𝑖 ∗ 𝑃𝑃𝑖𝑖∗
𝑗𝑗

𝑖𝑖=1

 (1.22) 

Mezclas reactivas: 

El estudio de procesos termodinámicos de sustancias no estables o reactivas, se 
refiere a fenómenos físicos y químicos en los que las sustancias involucradas dentro 
del proceso no solamente cambian su estado termodinámico, sino que también su 
composición y estructura química durante el proceso. 

Relación oxidante combustible: 

En un proceso de combustión, la composición de los productos depende no sólo de 
las propiedades termodinámicas de los reactivos, sino también de la proporción 
másica en la que estos se encuentran inicialmente, por lo que para el análisis de 
combustión en motores cohete es conveniente considerar los efectos de la 
proporción oxidante-combustible 𝑂𝑂𝑂𝑂 en el rendimiento del motor cohete[14]. 
 

𝑂𝑂𝑂𝑂 =
𝑚𝑚𝑜𝑜𝑜𝑜

𝑚𝑚𝑓𝑓
=
𝑚̇𝑚𝑜𝑜𝑜𝑜

𝑚̇𝑚𝑓𝑓
 (1.23) 

 
Los elementos más comunes en un combustible son hidrogeno, carbono y sulfuro. 
Un proceso de combustión se define como completo cuando: todos los átomos de 
carbono forman dióxidos de carbono, los hidrógenos forman moléculas de agua, los 
sulfuros forman dióxidos de sulfuros y los otros elementos del combustible se oxidan 
al final de la combustión[17]. La relación 𝑂𝑂𝑂𝑂 para una combustión completa, se 
conoce como relación oxidante-combustible estequiométrica 𝑂𝑂𝑂𝑂𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠. Debido a que la 
𝑂𝑂𝑂𝑂𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 suele ser diferente de 1, es conveniente definir una relación equivalente Φ 
entre la relación oxidante-combustible actual de la combustión 𝑂𝑂𝑂𝑂𝑎𝑎𝑐𝑐 y la 𝑂𝑂𝑂𝑂𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠. 
 

Φ =
𝑂𝑂𝑂𝑂𝑎𝑎𝑎𝑎
𝑂𝑂𝑂𝑂𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠

 (1.24) 

 
De forma que si Φ > 1 hay exceso de oxidante en la combustión dado a que se 
supera la proporción estequiométrica. En caso de que Φ < 1 hay deficiencia de 
oxidante para la cantidad de combustible presente en la reacción. Una relación 
equivalente Φ = 1 establece que la 𝑂𝑂𝑂𝑂𝑎𝑎𝑎𝑎 es igual a la estequiométrica[18]. 

Entalpia de mezclas reactivas: 

Para aplicar el principio de conservación de la energía en un sistema de mezclas 
reactivas es necesario considerar la influencia de la reacción química en la mezcla, 
ya que para procesos como el de la combustión, es un factor determinante de las 
propiedades termodinámicas del sistema. 
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Para procesos que involucran reacciones químicas, la entalpía de una determinada 
sustancia a una temperatura 𝑇𝑇 se compone de una entalpía de formación ℎ�𝑓𝑓0 y otra 
sensible Δℎ�𝑠𝑠 
 

ℎ�(𝑇𝑇) = ℎ�𝑓𝑓0�𝑇𝑇𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟� + Δℎ�𝑠𝑠(𝑇𝑇) (1.25) 
 
La entalpía de formación es la energía liberada o absorbida durante el proceso de 
formación de una sustancia (desde sus elementos de base que lo componen), hasta 
ser llevado a condiciones estándar o de referencia (𝑇𝑇𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 = 25°𝐶𝐶 y 𝑃𝑃𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 = 1 𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎). En 
cambio, la entalpía sensible representa la energía necesaria para que dicha 
sustancia vaya desde 𝑇𝑇𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 hasta la temperatura 𝑇𝑇. La entalpia de formación de 
sustancias naturales compuestas de un solo elemento a condiciones estándar es 
igual a 0. Por ejemplo,  ℎ�𝑓𝑓 𝑂𝑂2

0 (𝑇𝑇25°𝐶𝐶) = ℎ�𝑓𝑓 𝐻𝐻2
0 (𝑇𝑇25°𝐶𝐶) = ℎ�𝑓𝑓 𝑁𝑁2

0 (𝑇𝑇25°𝐶𝐶) = 0 [17], [18]. 

Temperatura de llama adiabática: 

La energía química liberada en un proceso de combustión tiende a elevar la 
temperatura del sistema a pesar de la disipación sufrida por transferencia de calor 
con los alrededores. 
Ante la ausencia de interacciones de trabajo 𝑊𝑊 = 0 y transferencia de calor entre el 
sistema y los alrededores 𝑄𝑄 = 0 (proceso adiabático), la energía química liberada 
se conservaría en el sistema. De forma que la temperatura de los productos de 
combustión alcanzaría un máximo valor conocido como la temperatura de llama 
adiabática[17], [18], [20]. 
 

𝐻𝐻𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 = 𝐻𝐻𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝 (1.26) 
 

Propiedades de estancamiento para flujo compresible e Isentrópico: 

Al analizar flujos compresibles que se desplazan a altas velocidades (𝑣𝑣 ≥ 0.3𝑀𝑀𝑀𝑀), 
despreciando efectos de energía potencial gravitacional, resulta conveniente 
agrupar la entalpía del fluido junto a la energía cinética en un solo término llamado 
entalpia total o de estancamiento 

ℎ0 = ℎ +
𝑣𝑣2

2
 (1.27) 

 
La entalpia de estancamiento representa la máxima cantidad de energía que un 
fluido puede liberar si es llevado al reposo adiabáticamente. Para el caso en que el 
flujo compresible sea de un gas ideal, la entalpía total puede ser representada como 
el producto del calor especifico a presión constante por una temperatura de 
estancamiento, por lo que la ecuación anterior se puede reescribir así: 
 

𝑇𝑇0 = 𝑇𝑇 +
𝑣𝑣2

2𝐶𝐶𝑃𝑃
 (1.28) 
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El término 𝑇𝑇0 se conoce como la temperatura de estancamiento y se compone de 
una temperatura estática y otra dinámica, primer y segundo término 
respectivamente. Aplicando la relación de calores específicos para gas ideal, 
ecuación (1.16), y las ecuaciones (1.12) y (1.13) para flujos a altas velocidades, se 
puede obtener la siguiente relación (1.17) entre temperatura estática y de 
estancamiento a un determinado número Mach y coeficiente isentrópico 𝑘𝑘 [20].  
 

𝐶𝐶𝑃𝑃 = 𝑘𝑘𝑘𝑘/(𝑘𝑘 − 1) (1.29) 
𝑇𝑇0
𝑇𝑇

= 1 + �
𝑘𝑘 − 1

2
�𝑀𝑀2 (1.30) 

 
De igual forma aplicando la relación isentrópica entre la temperatura y la presión 
para un gas ideal, ecuación (1.18), se puede relacionar la presión de estancamiento 
junto con la presión estática en función del número Mach y el coeficiente isentrópico. 
 

�
𝑃𝑃2
𝑃𝑃1
�

(𝑘𝑘−1) 𝑘𝑘⁄

=  
𝑇𝑇2
𝑇𝑇1

  (1.31) 

 
𝑃𝑃0
𝑃𝑃

= �1 + �
𝑘𝑘 − 1

2
�𝑀𝑀2�

𝑘𝑘 𝑘𝑘−1⁄

 
 

(1.32) 

Flujo isentrópico unidimensional en toberas: 

 
Figura 1-3 Flujo isentrópico unidimensional en una tobera 

 
Al asumir el flujo en una tobera como isentrópico y unidimensional (figura 1-3), la 
densidad y velocidad del fluido son función de la posición axial, por lo que el flujo 
másico a la entrada (1) o salida (2) de la tobera para un caso estacionario puede 
ser simplemente representado como el producto de la densidad del fluido, la 
velocidad y el área transversal. 
 

𝑚̇𝑚 = 𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌 (1.33) 
 
Aplicando el principio de conservación de la masa. 
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𝑚̇𝑚 = 𝑚̇𝑚1 = 𝜌𝜌1𝑣𝑣1𝐴𝐴1 = 𝑚̇𝑚2 = 𝜌𝜌2𝑣𝑣2𝐴𝐴2 (1.34) 
 
Seguidamente al reemplazar el término de densidad por la ecuación de gas ideal, 
la velocidad por la relación de Mach junto con la definición de velocidad del sonido 
en función de la temperatura, se puede establecer una relación entre diferentes 
secciones de área para un flujo isentrópico en una tobera en función del número 
Mach y el coeficiente isentrópico [11]. 
 

𝐴𝐴2
𝐴𝐴1

=
𝑀𝑀1

𝑀𝑀2
�
1 + �𝑘𝑘 − 1

2 �𝑀𝑀2
2

1 + �𝑘𝑘 − 1
2 �𝑀𝑀1

2
�

𝑘𝑘+1
2(𝑘𝑘−1)

 (1.35) 

Flujo isentrópico en tobera convergente divergente:  

Para el análisis de una tobera convergente divergente por la que pasa un flujo 
isentrópico y estacionario que viene directamente de la cámara de combustión (Ver 
Figura 1-4), se puede asumir que las propiedades de flujo a la salida de la cámara 
son las mismas que a la entrada de la tobera. Dado que la velocidad de flujo en la 
cámara de combustión es pequeña y la temperatura es alta, la relación isentrópica 
entre la presión estática y de estancamiento a la entrada de la tobera, ecuación 
(1.31), es igual a 1, por lo que 𝑃𝑃𝑐𝑐 = 𝑃𝑃𝑜𝑜,𝑐𝑐 

 
Figura 1-4 Flujo isentrópico unidimensional en una tobera convergente-divergente 

 
Así mismo, aplicando la relación isentrópica para la salida de la tobera, se puede 
deducir una relación directa de presiones entre la cámara de combustión y la salida 
de la tobera. 
 

𝑃𝑃𝑐𝑐
𝑃𝑃𝑒𝑒

= �1 + �
𝑘𝑘𝑐𝑐 − 1

2
�𝑀𝑀𝑒𝑒

2�
𝑘𝑘𝑐𝑐 𝑘𝑘𝑐𝑐−1⁄

 (1.36) 

 
La relación de expansión de área 𝜖𝜖 = 𝐴𝐴𝑒𝑒

𝐴𝐴𝑡𝑡
, es un parámetro común utilizado en el 

diseño de toberas. Aplicando esta relación para un caso ideal, en el que se tiene 
una expansión óptima de la tobera 𝑃𝑃𝑒𝑒 = 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎, y se considera que el Mach en la 
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garganta es igual a 1, la ecuación (1.35) se puede reescribir en función de la relación 
de expansión [11]. 
 

𝜖𝜖 =
1
𝑀𝑀𝑒𝑒

���
2

𝑘𝑘 + 1
� �1 +

𝑘𝑘 − 1
2

𝑀𝑀𝑒𝑒
2��

𝑘𝑘+1
(𝑘𝑘−1)

 (1.37) 

 

1.1.4 Motor cohete ideal 

Para el diseño de un motor cohete, se suelen adoptar condiciones y/o suposiciones 
ideales de operación que permiten un análisis más simplificado del problema. Estas 
suposiciones pueden ser adaptadas al caso real mediante factores de corrección 
obtenidos de forma experimental, permitiendo así por medio de un modelo ideal 
representar el caso real. A continuación, se listan las suposiciones usualmente 
adoptadas para el diseño de un motor cohete ideal. [11] 

• El flujo de trabajo (producto de la combustión) es homogéneo 
• Las componentes del flujo se encuentran en estado gaseoso, toda 

componente líquida o sólida representa una cantidad despreciable en 
comparación a la cantidad de masa total del flujo. 

• Las componentes del flujo obedecen a ley de gas perfecto 
• No hay transferencia de calor a través de las superficies del motor cohete por 

lo que el flujo es adiabático 
• El flujo se considera no viscoso y los efectos de capa límite en las fronteras 

son despreciables 
• No hay ondas de choque, discontinuidades, en la tobera 
• El flujo de propelentes es estacionario y estable. Los periodos transitorios de 

encendido y apagado son despreciables 
• Los gases expulsados a la salida de la tobera tienen velocidad axial 
• Las propiedades del gas como la velocidad, presión, temperatura y densidad 

son uniformes a lo largo de cualquier sección normal al eje de la tobera 
• Se establece equilibrio químico en la cámara de combustión y la composición 

del gas no varía en la tobera 
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1.2 Objetivos 

1.2.1 Objetivo general 

• Diseñar un banco de pruebas de un motor cohete híbrido para realizar 
mediciones experimentales de parámetros típicos de rendimiento. 

1.2.2 Objetivos específicos  

• Definir la configuración conceptual del banco de pruebas a diseñar 
incluyendo los parámetros de rendimiento a evaluar. 
 

• Determinar y cuantificar las cargas que se ejercen sobre el motor y la 
estructura del banco de pruebas. 
 

• Realizar el cálculo mecánico de los componentes que hacen parte del banco 
de pruebas y selección de partes disponibles comercialmente. 
 

• Proponer la instrumentación necesaria para la medición de los parámetros 
de rendimiento seleccionados de fácil adaptación a un sistema de control 
típico para un banco de pruebas de este tipo. 
 

• Realizar los planos de detalle del banco de pruebas 
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Capítulo II 

2 DISEÑO CONCEPTUAL  

Para lograr un adecuado diseño de un banco de pruebas de MCH, el primer paso 
que se dio para abordar la temática fue examinar bibliográficamente las 
características en común presentes en diferentes bancos de pruebas (BP). Con 
base en esto, se definieron los elementos esenciales con los que debe contar la 
bancada y las mediciones experimentales básicas a llevar a cabo en el banco. 
Seguidamente se escogió un conjunto de propelentes a utilizar en los ensayos 
experimentales del banco, y en relación a estos se establecieron ciertas 
consideraciones y límites de operación para el banco de pruebas. 
Finalmente se propuso un modelo conceptual de MCH que fuera correspondiente a 
las condiciones ya establecidas para el banco de pruebas. 
Por medio del siguiente mapa conceptual se presenta el paso a paso metodológico 
para el diseño conceptual. 
 

 
Figura 2-1 Metodología para el diseño conceptual del banco de pruebas 
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2.1 Diseño Conceptual del Banco de Pruebas 

Inicialmente se hizo una revisión bibliográfica de distintos proyectos relacionados 
con el uso experimental de bancos de prueba para MCH. Por medio de la tabla a 
continuación se describen algunas de las características más representativas de 
algunos bancos de prueba y sus motores cohete. 

Tabla 2.1 Bancos de prueba de MCH 
Nombre HYPER[21] Matador[22] HRM-900-BM[23] 

Universidad TUM University Stanford University Purdue University 

Imagen 

 

 

 

Propelentes N2O - HTPB N2O – HTPB, PMMA, 
HDPE H2O2 - LDPE 

Empuje 1 kN 450 N 4 kN 
Diámetro grano - 2 in 5 in 
Longitud grano - 10 in 24 in 

𝑃𝑃𝑐𝑐 290 psi 300 - 660 psi 400 psia 
𝑃𝑃𝑇𝑇 800 psi 1050 psi 550 psi 

Tiempo ensayo 10 segundos 3 a 15 segundos 10 segundos 
Nombre 2ndStage MAV[24] MONSTER [25] CAMUI [26] 

Universidad Stanford University Utah State University Hokkaido University 

Imagen 

  

 

Propelentes N2O - Parafina N2O - Parafina LOX – PMMA 
Empuje - 450 N 600 N 

Diámetro grano 3 in 3 in - 
Longitud grano 12 in 14 in 14 in 

𝑃𝑃𝑐𝑐 375 psi 450 psi 400 psi 
𝑃𝑃𝑇𝑇 525 psi 820 psi - 

Tiempo ensayo 3 a 10 segundos 3 segundos 3,5 segundos 
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A pesar de las diferentes características que hay entre las bancadas experimentales 
para MCH, se observó que en general las bancadas tienen ciertos componentes y 
mediciones en común. Por lo que el banco de pruebas que se desea diseñar 
también debe incluir estos elementos y mediciones. 
A continuación, se hace una breve descripción de las componentes y mediciones 
esenciales que debe tener el banco de pruebas. 
 

 
Figura 2-2 Banco de pruebas para MCH típico de 100 lbf de empuje [22] 

 
1. Motor cohete tipo híbrido: Sistema de propulsión que genera empuje de la 

combustión y aceleración de propelentes que inicialmente se encuentran en 
diferentes estados. 
 

2. Sistema Neumático: Sistema de ductos, tanques, y accesorios que 
almacenan, presurizan, adecuan y regulan el flujo de oxidante 

 2.1 Tanques a presión (para oxidante y posible gas presurizante) 
 2.2 Válvulas actuadoras 
 2.3 Caja de mando o control 

 
3. Bancada o Stand de soporte: Estructura mecánica que fija y asegura los 

elementos del banco de pruebas 
 

4. Instrumentación y metrología: Se refiere a los elementos usados para la 
medición experimental del sistema. Dentro de las mediciones habituales para 
un banco de pruebas, se destacan las mediciones de: 

 4.1 La fuerza de empuje por medio de una celda de carga  
 4.2 La presión en el tanque y la cámara de combustión 
 4.3 La masa y/o caudal de propelentes 
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2.1.1 Combinación de propelentes 

Con base en diferentes combinaciones de propelentes que tenían ciertas 
características en común, se establecieron los requerimientos que debía cumplir el 
banco de pruebas para su adecuado manejo y uso. 
 
Los combustibles utilizados para MCH generalmente son sustancias poliméricas 
(alto contenido de hidrocarburos) que a temperatura ambiente se encuentran en 
estado sólido y tienen bajos niveles de flamabilidad. Como ejemplo de combustibles 
para un MCH, se tiene el polietileno (PE), polibutadieno (PB), poliestireno (PS), 
poliuretano, polimetilmetacrilato (PMMA), entre otros. Actualmente el Polibutadieno 
hidroxilterminado (HTPB) es uno de los combustibles más usados en MCH debido 
a su bajo costo, disponibilidad comercial y seguridad[8]. De igual forma la cera 
parafina se ha popularizado gracias a que tiene una mejor tasa de regresión que 
muchos otros polímeros [27]. Adicionalmente también se ha explorado el uso de 
aditivos (como polvos metálicos) en los granos de combustible polimérico, con el fin 
de mejorar las propiedades de rendimiento del motor cohete[8]. 
Los oxidantes normalmente implementados en MCH suelen ser los mismos que se 
usan en motores cohete líquidos, como por ejemplo está el oxígeno (𝑂𝑂2) en fase 
gaseosa (GOX) y en fase líquida (LOX), el peróxido de hidrógeno (𝐻𝐻2𝑂𝑂2), el óxido 
nitroso (𝑁𝑁2𝑂𝑂), Tetróxido de dinitrógeno (𝑁𝑁2𝑂𝑂4), ácido nítrico (𝐻𝐻𝐻𝐻𝐻𝐻3), entre otros. 
Siendo el oxígeno 100% oxidante no siempre se reconoce como la mejor opción de 
oxidante para un MCH, ya que a temperatura ambiente se encuentra en fase 
gaseosa, y su flujo másico tiende a ser muy inferior al que pudiera tener otro 
oxidante en fase líquida. Por otro lado, el uso de LOX requiere de un sistema que 
opere a condiciones criogénicas lo que eleva la complejidad del sistema de 
inyección y así mismo el presupuesto necesario para su implementación. Dentro de 
los oxidantes comúnmente utilizados en MCH se destaca el 𝑁𝑁2𝑂𝑂 gracias a su baja 
toxicidad, almacenabilidad a temperatura ambiente y su condición de auto 
presurización. Por esta razón se escogió el 𝑁𝑁2𝑂𝑂 como el oxidante más propicio para 
el banco de pruebas a diseñar. A continuación, se presentan las combinaciones de 
propelentes escogidos como base para el diseño del banco de pruebas. 

Tabla 2.2 Combinaciones de propelentes escogidos para el banco de pruebas 
(HDPE) Polietileno de alta densidad – (𝑁𝑁2𝑂𝑂) Óxido nitroso 

(PVC) Policloruro de vinilo – (𝑁𝑁2𝑂𝑂) Óxido nitroso 
(PMMA) Polimetilmetacrilato – (𝑁𝑁2𝑂𝑂) Óxido nitroso 

(HTPB) Polibutadienohidroxilterminado – (𝑁𝑁2𝑂𝑂) Óxido nitroso 
(𝐶𝐶𝑛𝑛𝐻𝐻2𝑛𝑛+2) Cera Parafina – (𝑁𝑁2𝑂𝑂) Óxido nitroso 

Propiedades del Óxido Nitroso 

En estado gaseoso es conocido como el gas de la risa y es medicamente utilizado 
como anestésico y analgésico. La exposición al 𝑁𝑁2𝑂𝑂 puede provocar alteraciones al 
sistema nervioso, cardiovascular, hepático, reproductivo y ocasionar asfixia, por lo 
que es considerado como una sustancia levemente tóxica.[28] 
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El 𝑁𝑁2𝑂𝑂 tan sólo aporta el 36,4% de su masa como oxidante, por lo que 
aparentemente no sería la mejor opción al compararlo con el LOX. Sin embargo, su 
descomposición exotérmica en 𝑁𝑁2 y 𝑂𝑂2 libera 82kJ/mol de energía en forma de calor, 
potenciando así el rendimiento que entrega como propelente. Esta ventaja de igual 
forma representa un riesgo para su operación y almacenamiento ya que la 
descomposición del 𝑁𝑁2𝑂𝑂 puede ser propiciada por algún material presente en el 
tanque o sistema de descarga que actúe como catalizador, lo que podría llevar a 
una sobrepresión y posible explosión del volumen que lo almacena [28], [29]. 
 

 
Figura 2-3 Descomposición química del 𝑵𝑵𝟐𝟐𝑶𝑶[29] 

 
En sistemas de propulsión híbrido el 𝑁𝑁2𝑂𝑂 es comúnmente utilizado gracias a sus 
beneficios como: su bajo costo (producto industrial bastante comercializado), su 
propiedad autopresurizante (efecto propicio durante la descarga del tanque), y la 
posibilidad de almacenarse en estado líquido a temperatura ambiente. Sin embargo, 
en zonas geográficamente cálidas se recomienda mantener refrigerado ya que 
alcanza su estado crítico a una temperatura de tan solo 36.5°C. En la tabla a 
continuación, se listan algunas de sus propiedades físico-químicas. 

Tabla 2.3 Propiedades físico-químicas del 𝑵𝑵𝟐𝟐𝑶𝑶 [28] 
Punto de fusión - 90,86 °C 

Punto de ebullición - 88,48 °C 
Masa molar 44,013 kg/kmol 

Temperatura crítica 36,5 °C 
Presión crítica 1053,7 psi 

Densidad crítica 452 kg/m3 
Entalpia de formación 82087,5 (25°C) kJ/kmol 

Presión de vapor 816 (25°C) psi 
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2.1.2 Consideraciones de operación del banco de pruebas: 

En el diseño del banco de pruebas, se tuvieron en cuenta las siguientes 
consideraciones para un adecuado funcionamiento del sistema: 

• Los elementos del banco de pruebas deben de estar fijos a una base 
estructural que permanezca estática durante el accionamiento del motor, y 
pueda soportar las cargas mecánicas provenientes de los diferentes 
componentes del banco. 
 

• El tanque de oxidante debe tener la capacidad volumétrica suficiente para 
suministrar la cantidad necesaria de óxido nitroso ante las distintas 
configuraciones de MCH. 
 

• Con el fin de evitar cavitación durante la descarga de oxidante, las tuberías, 
válvulas y demás elementos de la línea hacía la cámara de combustión, 
deben causar la menor caída de presión posible. De igual forma, se 
recomienda refrigerar el oxidante para disminuir su presión de saturación y 
luego presurizar el tanque con helio, esto previamente a la descarga del 
sistema de inyección. 
 

• Dada una mezcla bifásica en el tanque de oxidante (líquido + gas), la 
descarga de oxidante hacia la cámara de combustión debe salir de la sección 
inferior del tanque. El gas presurizante debe inyectarse por la sección 
superior del tanque para evitar burbujeo durante la presurización,  
 

• Para evitar procesos reactivos indeseados durante la descarga de oxidante, 
los materiales y componentes del sistema de inyección deben escogerse 
conforme a que no sean reactivos ni catalíticos al interactuar con el oxidante. 
 

• Ante la baja temperatura crítica del óxido nitroso, el tanque de oxidante debe 
ser colocado en la dirección opuesta a la salida de la llama del motor cohete 
con el fin de evitar el calentamiento de oxidante durante la descarga. 
 

• El sitio de almacenamiento de propelentes y operación del banco de pruebas 
debe estar protegido de la radiación solar y demás efectos atmosféricos. Así 
mismo, debe ser un espacio aireado con ambiente para evitar la retención de 
gases (gases de combustión, oxidante, presurizante). 
 

• El sistema de inyección debe purgarse con gas no reactivo (Nitrógeno) antes 
y después de la descarga de oxidante. Esto con el fin de limpiar el sistema 
de inyección de posibles partículas que sean catalíticas o reactivas al 
contacto con el oxidante y evitar algún tipo de propagación de llama no 
deseada después del accionamiento del MCH. De igual forma este gas sirve 
para despejar la línea de descarga de elementos que causen obstrucción. 
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• Con base en las mediciones experimentales del banco de pruebas, se deben 
poder calcular ciertos parámetros de rendimiento del motor cohete como su 
impulso específico, la eficiencia de la combustión y el factor de corrección de 
empuje. 
 

• Por medio del banco de pruebas se debe poder hacer la medición de distintos 
parámetros experimentales como la presión y temperatura en el tanque de 
oxidante, la presión en cámara de combustión, el flujo másico de oxidante y 
la fuerza de empuje del motor cohete. 

Con base en las características operativas de diferentes bancadas experimentales, 
se establecieron ciertas condiciones de operación habituales que se acataron como 
los requisitos para el diseño de la bancada experimental.  

Tabla 2.4 Condiciones de operación del banco de pruebas 
Parámetro Unidad Valor 

Empuje máximo 𝐹𝐹 N 3000 
Presión máxima en tanque 𝑃𝑃𝑇𝑇 psi 1500 

Diámetro máximo motor 𝐷𝐷𝑒𝑒𝑒𝑒 cm 15 
Longitud máxima motor 𝐿𝐿 cm 50 

Volumen tanque principal de oxidante 𝑉𝑉𝑇𝑇 cm³ 15000 
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2.2 Diseño Conceptual de MCH 

Como parte del diseño del banco de pruebas, se propuso un diseño básico de motor 
cohete que se ajustara a las consideraciones de diseño ya establecidas. Esto con 
el fin de poder iniciar ensayos básicos de MCH una vez construida la bancada. 
A continuación, se presenta el diseño conceptual del motor cohete híbrido en el que 
se definen los componentes básicos del motor, el combustible adecuado, y ciertas 
condiciones operativas correspondientes a los límites ya establecidos para el banco. 
 
Generalmente la mayoría de MCH cuenta con los mismos elementos en común, y 
cada uno de estos desempeña una función específica dentro del motor cohete. Por 
medio de la siguiente figura se presenta el modelo básico propuesto de MCH, y se 
hace una breve descripción cada componente. 
 

 
Figura 2-4 Modelo básico del MCH. 1) Tapa anterior, 2) Inyector, 3) Pre-cámara, 4) 

Grano de combustible, 5) Cámara o puerto de combustión, 6) Aislante térmico, 7) Carcasa 
de motor, 8) Post-cámara, 9) Tobera, 10) Tapa posterior 
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1. Tapa anterior: Permite el sellamiento e integración de distintas componentes 
del motor cohete 

2. Inyector: Es un elemento neumático adherido a la entrada del MCH, cuya 
principal función es conducir y atomizar el oxidante de forma uniforme dentro 
de la cámara de combustión, con el fin de facilitar la posterior mezcla 
oxidante-combustible 

3. Cámara de pre-combustión: Es la zona donde se dispersa y se termina de 
vaporizar el oxidante que ha ingresado al MCH. 

4. Grano de combustible: Configuración geométrica (generalmente cilíndrica) 
del combustible en estado sólido. 

5. Puerto de combustión: Es la sección en la que se mezclan los propelentes 
(oxidante y combustible) y se desencadena la combustión de esta mezcla 
cuando se alcanza la temperatura de ignición. 

6. Aislante térmico: Se refiere a la capa de aislante que separa la zona de 
combustión que se encuentra a altas temperaturas y protege térmicamente 
a la carcasa exterior del MCH 

7. Carcasa de motor: Es el armazón exterior del MCH que contiene junto con 
las tapas las distintas componentes del motor. 

8. Cámara de post-combustión: Es una sección en la que los propelentes que 
no han reaccionado aún pueden hacer combustión antes de su expulsión del 
motor cohete híbrido. 

9. Tobera: Es la sección por donde salen los gases producto de la combustión. 
Su principal función es expandir y acelerar estos gases proporcionando, para 
generar el empuje del motor. 

10. Tapa posterior: Al igual que la tapa anterior, permite el sellamiento del MCH. 
 
Una vez ensamblado el MCH en el banco de pruebas, requiere de un flujo másico 
de oxidante junto con una fuente de calor para iniciar el proceso de combustión. 
Por lo cual, se propuso desencadenar la reacción química dentro de la cámara por 
medio de un ignitor pirotécnico (fuente de calor) ubicado en la pre-cámara, el cual 
es accionado eléctricamente por medio de un cable que sale por la tobera del motor 
y llega a la caja de mando. Este tipo de accionamiento simplifica el diseño del motor 
dándole mayor hermetismo y seguridad a la cámara de combustión. 
Adicionalmente, se escogió implementar un inyector previamente caracterizado de 
forma experimental para un flujo másico de oxidante (𝑁𝑁2𝑂𝑂), con el fin de tener una 
adecuada predicción del flujo másico de oxidante en el modelamiento del motor. 

2.2.1 Elección de combustible para el MCH 

Tomando como referencia las combinaciones de propelentes ya definidas para el 
banco de pruebas, se escogió un combustible para MCH que al mezclarse con el 
óxido nitroso, formasen la mezcla más propicia y conveniente a ser implementada 
en la bancada experimental de la Universidad del Valle. 
Para esto, se les dio un determinado peso a los factores más influyentes a tener en 
cuenta para una efectiva implementación del banco de pruebas (ver Tabla 2.5), y 
seguidamente se calificó numéricamente (de 0 10) cada factor para cada 
combinación de propelentes. 
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Tabla 2.5 Factores influyentes en la implementación del banco de pruebas 
Factores influyentes PESO 

Disponibilidad de propelentes a nivel regional y nacional 20% 
Nivel de toxicidad y contaminación producto de la combustión 10% 

Seguridad y almacenabilidad de propelentes a temperatura ambiente 25% 
Impulso Específico y Velocidad característica 10% 

Fabricación de Grano de combustible 8% 
Costo de propelentes 12% 

Tasa de Regresión 15% 
TOTAL 100% 

 
Al comparar los puntajes obtenidos de todas las posibles combinaciones de 
propelentes, siendo la cera parafina el combustible con mayor puntaje, se escogió 
como la opción más conveniente para la bancada experimental en la Universidad 
del Valle. El diseño básico del MCH se basó en esta elección. 
 

 
Figura 2-5 Comparación entre posibles combinaciones de propelentes 

 
De la figura anterior cabe anotar que las demás combinaciones de propelentes 
obtuvieron un puntaje cercano al de la combinación escogida. Por lo que los otros 
combustibles no se descartan como posibles opciones de propelentes para el banco 
de pruebas. Por el contrario, a futuro se recomienda estudiar diseños de MCH 
basados en estas combinaciones de propelentes. 

Cera Parafina 

El término cera parafina se refiere generalmente a una mezcla de hidrocarburos que 
se encuentran en estado sólido a temperatura ambiente, en la que predomina 
principalmente cadenas ramnificadas de alcanos parafínicos de composición 
𝐶𝐶𝑛𝑛𝐻𝐻2𝑛𝑛+2 junto a cadenas cíclicas de isoalcanos de composición 𝐶𝐶𝑛𝑛𝐻𝐻2𝑛𝑛[30]. 
Las ceras parafinas generalmente se pueden agrupar en dos grupos conforme a su 
estructura cristalina. Pueden ser categorizadas como macrocristalinas (bajas 
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cantidades de isoalcanos, composiciones de 𝐶𝐶18 → 𝐶𝐶30 ) con un punto de fusión 
entre 40 y 60°C, o microcristalinas (grandes cantidades de isoalcanos, 
composiciones de 𝐶𝐶40 → 𝐶𝐶55 ) con un punto de fusión entre 60 y 90°C [30]. 
En los últimos años el uso de cera parafina como propelente de MCH se ha 
popularizado, gracias a que tiene una tasa de regresión hasta 4 veces mayor a la 
de otros combustibles comunes en MCH [13], [32]. 
 
Para el diseño básico del MCH se trabajó con un conjunto de propiedades químicas 
ya reportadas para un tipo de cera parafina [12].  

Tabla 2.6 Propiedades fisicoquímicas cera parafina [12][19] 
Punto de fusión 339.6 K 

Punto de ebullición 727.4 K 
Masa molar 432.8 kg/kmol 

Densidad fase sólida 930 kg/m3 
Entalpía de formación -697200 kJ/kmol 

Viscosidad 0.65 mPa-s 
Conductividad térmica (líquido) 0.12 W/mK 

2.2.2 Requerimientos operativos del MCH 

Una vez escogido el combustible, se establecieron ciertos requerimientos mínimos 
de operación para el MCH. Siendo este motor cohete precursor dentro de la Escuela 
de Ingeniería Mecánica (EIME - Univalle), se fijaron requerimientos que fueran 
moderados. Esto con el fin de poder iniciar de una forma más segura y prudente los 
ensayos experimentales en la bancada una vez haya sido construida. 
Como requerimientos mínimos de operación para el motor se espera que la presión 
en la cámara de combustión llegue a los 250 psi y se obtenga un empuje en el motor 
de por lo menos 150 N. Por medio de la siguiente tabla, se presentan los 
requerimientos operativos que se establecieron para el motor. 

Tabla 2.7 Requerimientos operativos del MCH 
Parámetro Unidad Valor 

Empuje 𝐹𝐹 N 150 
Presión en cámara de combustión 𝑃𝑃𝑐𝑐 psi 250 

Diámetro puerto inicial 𝐷𝐷𝑝𝑝,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 cm 2.5 
Longitud de grano 𝐿𝐿𝑝𝑝 cm 10 

Tiempo de mínimo de accionamiento t s 10 
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Capítulo III 

3 MODELADO DEL MCH 

Con el fin de poder calcular el desempeño teórico, y cuantificar así las cargas 
operativas del MCH y su banco de pruebas, en este capítulo se plantea un modelo 
matemático de la operación del MCH junto con el sistema que lo integra al banco. 
Para este modelado se establecieron ciertas condiciones iniciales y se adoptó la 
suposición de motor cohete ideal (Sección 1.1.4). Por lo que no se tuvo en cuenta 
la influencia transitoria del encendido y apagado del motor, proceso que ocurre en 
un breve lapso temporal con baja incidencia en el rendimiento esperado y requiere 
de una alta complejidad para su análisis[8]. 
 
El modelamiento se basó en los procesos termodinámicos que ocurren en el periodo 
de tiempo desde que se comienza a descargar el oxidante líquido del tanque 
principal hasta que se agota (no se tiene en cuenta el vaciamiento de la mezcla de 
gases remanente en el sistema de inyección). El sistema modelado se dividió en 
tres distintos volúmenes de control (VC), a fin de abordar cada uno conforme al 
fenómeno físico que lo caracteriza. Para cada volumen de control, se llegó a una 
ecuación específica. 
 

 

Figura 3-1 Esquema del sistema a modelar 

Para solucionar los diferentes sistemas de ecuaciones y realizar demás cálculos 
necesarios durante el modelamiento matemático, se utilizó el software Wolfram 
Mathematica 10.4. Las propiedades termodinámicas de los reactivos y productos de 
la combustión se determinaron por medio del software CEA (Chemical Equilibrium 
with Applications) [33]. En la figura a continuación se hace una descripción 
conceptual de la metodología que se utilizó para el modelamiento del sistema. 
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Figura 3-2 Mapa metodológico para el modelamiento del sistema 
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El modelamiento del MCH se demarcó con base en los requerimientos operativos 
del motor cohete junto con otros parámetros iniciales del sistema. Dentro de los 
cuales, cabe destacar el estado termodinámico inicial del 𝑁𝑁2𝑂𝑂 en el tanque conforme 
a la referencia bibliográfica del inyector que se escogió (ver sección 3.1). En la 
siguiente tabla se presentan los parámetros tenidos en cuenta para el 
modelamiento. 

Tabla 3.1 Parámetros iniciales del sistema 
Parámetro Unidad Valor 

Presión atmosférica Cali 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎 Pa 90800 
Temperatura Cali 𝑇𝑇𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎 °C 28 

Masa inicial 𝑁𝑁2𝑂𝑂 líquido 𝑚𝑚𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 kg 1 
Volumen tanque 𝑉𝑉𝑇𝑇 l 35 

Presión en tanque 𝑃𝑃𝑇𝑇 psig 705 
Sobrepresión de Helio - psig 169 

Temperatura inicial del tanque 𝑇𝑇𝑇𝑇 k 281 
Pérdidas de presión en el sistema de inyección 𝑃𝑃𝑝𝑝é𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 psi 20 

Presión en cámara de combustión 𝑃𝑃𝑐𝑐 psi 250 
Eficiencia combustión 𝑛𝑛𝑐𝑐 - 0.93 

Diámetro inicial de puerto de combustión 𝐷𝐷𝑝𝑝,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 cm 2.5 
Longitud de grano 𝐿𝐿 cm 10 

Diámetro garganta de la tobera 𝐷𝐷𝑡𝑡 mm 7.8 
 
Al modelar el sistema de inyección, se conoce el flujo másico de oxidante 
descargado en el tiempo, que junto con el tamaño de grano de combustible y los 
coeficientes balísticos de la mezcla de propelentes, permitieron determinar la 
variación de la relación OF, el tamaño del puerto de combustión y el flujo másico de 
la mezcla de propelentes en el tiempo. 
Dada la relación OF y una presión en la cámara de combustión inicialmente 
supuesta, por medio del CEA se calcularon las propiedades de los productos de 
combustión. Con base en estas propiedades se evaluó la velocidad característica 
que junto con el flujo másico de productos y el diámetro de garganta de la tobera ya 
establecidos, permitieron calcular la presión de la cámara conforme a estas 
propiedades. Debido a que la presión calculada difería de la supuesta, se cambió 
este parámetro inicial en las condiciones del modelado y se volvió a evaluar 
nuevamente el flujo másico que se descarga del sistema de inyección, la relación 
OF y demás propiedades hasta nuevamente poder calcular la presión de la cámara 
de combustión. Este proceso iterativo se hizo hasta llegar a un valor de presión 
aproximado al supuesto. 
 
Una vez ya definida las condiciones en la cámara combustión, se dimensionó la 
tobera convergente-divergente para un flujo isentrópico con expansión óptima a las 
condiciones atmosféricas de la ciudad de Cali. Con el sistema ya modelado y 
dimensionado, se calcularon los parámetros de rendimiento típico para MCH, como 
el empuje e impulso específico del motor. 
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3.1 Sistema de inyección 

El modelamiento matemático de la descarga de oxidante se basó en la construcción 
y solución de un sistema de ecuaciones fundamentado en tres principios físicos. Los 
principios de conservación de masa, conservación de momentum lineal y la primera 
ley de la termodinámica (principio de conservación de la energía).  
 

 
Figura 3-3 Esquema del sistema de inyección 

 
Para modelar matemáticamente este sistema de ecuaciones, se asumió que: 

• El sistema de inyección está aislado térmicamente, por lo que se lleva a cabo 
un proceso adiabático en el que no hay transferencia de calor a través de las 
paredes del tanque ni de la tubería y/o válvulas. 

• El propelente permanece en equilibrio termodinámico durante el vaciado del 
tanque. Es decir que se conserva una uniformidad en la presión y 
temperatura dentro del volumen de control. 

• La masa de gas inerte (𝐻𝐻𝐻𝐻) permanece constante durante la descarga 
• La mezcla (𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔+ 𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔) obedece a la ley de gases perfectos. 
• Gracias a la propiedad autopresurizante del óxido nitroso, se tiene equilibrio 

de fases durante el proceso de vaciado del tanque. 
• La masa del tanque, válvulas, tubería y demás accesorios del sistema de 

inyección no hacen parte del sistema de ecuaciones a modelar 

Para el modelamiento de la descarga del sistema de inyección, se tiene inicialmente 
un tanque de volumen 𝑉𝑉𝑇𝑇, que almacena oxidante (𝑁𝑁2𝑂𝑂) y ha sido sobre-presurizado 
por medio de un gas inerte (𝐻𝐻𝐻𝐻). De esta forma, una parte del volumen interno del 
tanque es ocupada por óxido nitroso en estado líquido (𝑉𝑉𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙), mientras que la otra 
parte es ocupada por una mezcla homogénea de gases perfectos (𝑉𝑉𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔). 
 

𝑉𝑉𝑇𝑇 = 𝑉𝑉𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔 + 𝑉𝑉𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙 (3.1) 
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Al aplicar la ecuación de gases ideales para la mezcla de gases en el tanque, se 
tiene: 
 

𝑃𝑃𝑇𝑇 =
𝑛𝑛𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑅𝑅𝑢𝑢𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑉𝑉𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔

 (3.2) 

 

𝑉𝑉𝑇𝑇 =
𝑛𝑛𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑅𝑅𝑢𝑢𝑇𝑇𝑇𝑇

𝑃𝑃𝑇𝑇
+ 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 (3.3) 

 
Donde 𝑅𝑅𝑢𝑢 es la constante universal de gases ideales, 𝑛𝑛𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔 es la suma molar de la 
mezcla de gases (𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 + 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔), 𝑇𝑇𝑇𝑇 y 𝑃𝑃𝑇𝑇 son la temperatura y presión dentro del 
tanque respectivamente, y 𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 es el volumen molar del óxido nitroso en estado 
líquido. 
Según el modelo de Dalton [17], la presión parcial del óxido nitroso en estado 
gaseoso (𝑃𝑃𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔) es igual a su fracción molar en la mezcla de gases multiplicada por 
la presión total del recipiente en que se encuentra. 
 

𝑃𝑃𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 = 𝑥𝑥𝑁𝑁2𝑂𝑂𝑃𝑃𝑇𝑇 =
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔

𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 + 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔
𝑃𝑃𝑇𝑇 (3.4) 

 
Gracias a la propiedad autopresurizante del óxido nitroso, por medio de la cual se 
asume que el equilibrio de fases líquido-gaseoso permanece durante el vaciado del 
tanque, al aplicar la ley de Raoult la presión parcial del óxido nitroso en estado 
gaseoso (𝑃𝑃𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔) equivale a la presión de vapor o saturación del óxido nitroso en 
estado líquido. 
 

𝑃𝑃𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 =
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔

𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 + 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔
𝑃𝑃𝑇𝑇 = 𝑃𝑃𝑁𝑁2𝑂𝑂

∗  (3.5) 

 
De forma que al reemplazar esta expresión en la ecuación 3.3, se tuvo: 
 

𝑉𝑉𝑇𝑇𝑃𝑃𝑁𝑁2𝑂𝑂
∗ = 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔𝑅𝑅𝑢𝑢𝑇𝑇𝑇𝑇 + 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝑃𝑃𝑁𝑁2𝑂𝑂

∗  (3.6) 
 
Seguidamente se derivó respecto al tiempo y después de reagrupar los términos, 
se obtuvo: 
 

𝑅𝑅𝑢𝑢 �𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑

+ 𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔

𝑑𝑑𝑑𝑑
� + 𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝑃𝑃𝑁𝑁2𝑂𝑂

∗ 𝑑𝑑𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙

𝑑𝑑𝑑𝑑

=  ��𝑉𝑉𝑇𝑇 − 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙�
𝑑𝑑𝑃𝑃𝑁𝑁2𝑂𝑂

∗

𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
− 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝑃𝑃𝑁𝑁2𝑂𝑂

∗ 𝑑𝑑𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙

𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
�
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑

 
(3.7) 

 
De forma semejante, se aplicó la ecuación de conservación de la masa en el sistema 
de inyección de la figura 3-3, para obtener: 
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𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔 + 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 + 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙� = −𝑛̇𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 (3.8) 

 
Donde 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 y 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 son la cantidad molar de óxido nitroso en estado líquido y 
gaseoso respectivamente. 𝑛̇𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 es el flujo molar de oxidante que se descarga por 
el inyector hacia la cámara de combustión. Dado que la masa del helio permanece 
constante durante la descarga, se tiene que  𝑑𝑑

𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔 = 0. 

Al considerar el óxido nitroso en estado líquido como un fluido no viscoso e 
incompresible, del principio de conservación de momentum lineal se derivó la 
ecuación de Bernoulli para el sistema de inyección; en la que la potencia cuadrada 
de la velocidad en la superficie líquida del 𝑁𝑁2𝑂𝑂 se despreció (𝑣𝑣𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠2 ≈ 0) al igual que 
las componentes de energía potencial debido a la poca diferencia de altura entre la 
superficie líquida de 𝑁𝑁2𝑂𝑂 y el inyector. 
 

𝑃𝑃𝑇𝑇
𝜌𝜌𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙

=
𝑣𝑣𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖2

2
+

𝑃𝑃𝑐𝑐
𝜌𝜌𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙

+
𝑃𝑃𝑝𝑝é𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟

𝜌𝜌𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙
 (3.9) 

 
Reescribiendo la ecuación en función de la velocidad de descarga por el inyector, 
se tiene: 
 

𝑣𝑣𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 = �
2∆𝑃𝑃
𝜌𝜌𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙

 (3.10) 

 
Donde ∆𝑃𝑃 = (𝑃𝑃𝑇𝑇 − 𝑃𝑃𝑝𝑝é𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 − 𝑃𝑃𝑐𝑐) es el diferencial de presión entre el tanque y la 
cámara de combustión. Sin embargo, esta velocidad de descarga o salida de 
oxidante se multiplica por un factor de descarga del inyector conocido como 
coeficiente de descarga 𝐶𝐶𝑑𝑑. 
El flujo molar de una sustancia de densidad 𝜌𝜌 que pasa a través de una sección 
transversal de área 𝐴𝐴, a una velocidad 𝑣𝑣 se representa así: 
 

𝑛̇𝑛 =
𝑚̇𝑚
𝑀𝑀�

=
𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌𝜌
𝑀𝑀�

 (3.11) 
 
Dado que 𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 = 𝑀𝑀�𝑁𝑁2𝑂𝑂 𝜌𝜌𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙�  , el flujo molar que sale por el inyector se puede 
escribir así: 
 

𝑛̇𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 = 𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�
2∆𝑃𝑃

𝑀𝑀�𝑁𝑁2𝑂𝑂𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙
 (3.12) 

 
Al sustituir la ecuación 3.12 en la ecuación 3.8, se obtuvo lo siguiente: 
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𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 + 𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�

2∆𝑃𝑃
𝑀𝑀�𝑁𝑁2𝑂𝑂𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙

= 0 (3.13) 

 

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 + 𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑦𝑦�

2�𝑃𝑃𝑇𝑇 − 𝑃𝑃𝑝𝑝é𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 − 𝑃𝑃𝐶𝐶�
𝑀𝑀�𝑁𝑁2𝑂𝑂𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙

= 0 (3.14) 

 
El coeficiente de descarga 𝐶𝐶𝑑𝑑 es un factor característico del sistema de inyección 
que varía no solo por la geometría del inyector sino también conforme las 
propiedades del fluido que se descarga como su temperatura, presión, entre otros. 
Para un buen modelamiento de la descarga del sistema de inyección, se escogió un 
inyector cuyo desempeño (Flujo másico, 𝐶𝐶𝑑𝑑) ya hubiera sido caracterizado 
experimentalmente para un determinado rango de operaciones. El inyector 
escogido (inyector #3 [34]) en su ensayo experimental se caracterizó por tener un 
𝐶𝐶𝑑𝑑 = 0.77 constante y un flujo másico de comportamiento parabólico en función del 
∆𝑃𝑃 conforme a la ecuación 3.12; esto para todo ∆𝑃𝑃 menor o similar a 200 𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝 a una 
temperatura y presión inicial del tanque de 281K y 705psi (con 169 𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝 de 
sobrepresión por Helio). No obstante, para un ∆𝑃𝑃 ≳ 200 𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝 el 𝐶𝐶𝑑𝑑 disminuye con el 
incremento del diferencial de presión y el flujo másico llega a un valor máximo 
(𝑚̇𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 ≈ 0.0673 𝑘𝑘𝑘𝑘/𝑠𝑠) y constante a pesar del incremento del ∆𝑃𝑃. Por lo que para el 
modelamiento se tuvo presente que: 
 

0 =
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 +  

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧ 𝑚̇𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 𝑀𝑀�𝑁𝑁2𝑂𝑂⁄                                           𝑠𝑠𝑠𝑠 ∆𝑃𝑃 ≥ 200𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝 

𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�
2�𝑃𝑃𝑇𝑇 − 𝑃𝑃𝑝𝑝é𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 − 𝑃𝑃𝐶𝐶�

𝑀𝑀�𝑁𝑁2𝑂𝑂𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙
      𝑠𝑠𝑠𝑠  ∆𝑃𝑃 < 200𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝 

 (3.15) 

 
Posteriormente se hizo un balance de energía del sistema de inyección a través de 
la primera ley de la termodinámica. Al despreciar la transferencia de calor hacia el 
sistema junto a cualquier trabajo externo, se llegó a la siguiente expresión: 
 

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 + 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 + 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔𝑈𝑈�𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔� = −𝑛̇𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 (3.16) 

 
Donde 𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 y 𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 son la energía interna molar del óxido nitroso en estado líquido 
y gaseoso respectivamente, 𝑈𝑈�𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔  es la energía interna molar del Helio y 𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 es 
la entalpía molar del óxido nitroso líquido. Dado a que 𝑑𝑑

𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔 = 0, al reemplazar la 

ecuación 3.8. 
 

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 + 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 + 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔𝑈𝑈�𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔� = �

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙�𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 (3.17) 

 
Seguidamente al derivar y reacomodar los términos, se tuvo que: 
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𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 + 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔

+ 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑈𝑈�𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔 =

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 

(3.18) 

 

𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙
𝑑𝑑𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙

𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑

+ 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔
𝑑𝑑𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔

𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑

+ 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔
𝑑𝑑𝑈𝑈�𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔

𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑

=
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙�𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 − 𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙� +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔�𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 − 𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔� 

(3.19) 

 
El calor específico de una sustancia a volumen constante 𝐶𝐶𝑉𝑉 se puede representar 
como la variación entre la energía interna de dicha sustancia respecto a su 
temperatura para un volumen constante �𝑑𝑑𝑑𝑑

𝑑𝑑𝑑𝑑
�
𝑉𝑉

= 𝐶𝐶𝑉𝑉 = 𝐶𝐶𝑉𝑉���𝑀𝑀�. Donde 𝐶𝐶𝑉𝑉��� es el calor 

molar a volumen constante. Para un fluido incompresible �𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�
𝑉𝑉

= 𝐶𝐶𝑉𝑉 = 𝐶𝐶𝑃𝑃 = 𝐶𝐶𝑃𝑃���𝑀𝑀�. 
Donde 𝐶𝐶𝑃𝑃��� es el calor molar a presión constante, por lo que al reescribir la ecuación 
3.19 se llegó a: 
 

𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝐶𝐶𝑃𝑃���𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑

+ 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔𝐶𝐶𝑉𝑉���𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑

+ 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔𝐶𝐶𝑉𝑉���𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑

=
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙�𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 − 𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙� +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔�𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 − 𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔� 

(3.20) 

 
Donde 𝐶𝐶𝑃𝑃���𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 es el calor molar a presión constante del óxido nitroso en estado 
líquido, 𝐶𝐶𝑉𝑉���𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 es el calor molar a volumen constante del óxido nitroso en estado 
gaseoso y 𝐶𝐶𝑉𝑉���𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔 es el calor molar a volumen constante del helio en estado gaseoso. 
La entalpía de vaporización de una sustancia básicamente se define como la 
diferencia de entalpías entre su fase gaseosa y la líquida �∆𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 = 𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 −
𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙�. Al reemplazar esta relación en el último término de la ecuación anterior, se 
tiene: 
 

�𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝐶𝐶𝑃𝑃���𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 + 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔𝐶𝐶𝑉𝑉���𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 + 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔𝐶𝐶𝑉𝑉���𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔�
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑

=
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙�𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 − 𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙� +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔�𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 − ∆𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 − 𝑈𝑈�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔� 

(3.21) 

 
Gracias a la definición de entalpía ℎ = 𝑢𝑢 + 𝑃𝑃𝑃𝑃, de la anterior ecuación se obtiene: 
 

�𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝐶𝐶𝑃𝑃���𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 + 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔𝐶𝐶𝑉𝑉���𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 + 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔𝐶𝐶𝑉𝑉���𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔�
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑

=
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙�𝑃𝑃𝑇𝑇𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙� +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔�𝑃𝑃𝑇𝑇𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 − ∆𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔� 

(3.22) 

 
Posteriormente al aplicar en el último término la definición de gas ideal 𝑃𝑃𝑇𝑇𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 =
𝑅𝑅𝑢𝑢𝑇𝑇𝑇𝑇, se llegó a la última ecuación para modelar el sistema de inyección. 
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�𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙𝐶𝐶𝑃𝑃���𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 + 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔𝐶𝐶𝑉𝑉���𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔 + 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔𝐶𝐶𝑉𝑉���𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔�
𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑

=
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙�𝑃𝑃𝑇𝑇𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙� +

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔�𝑅𝑅𝑢𝑢𝑇𝑇𝑇𝑇 − ∆𝐻𝐻�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔� 

(3.23) 

 
Por medio de las ecuaciones 3.7, 3.15 y 3.23 se construyó un sistema de tres 
ecuaciones con tres incógnitas en común �𝑑𝑑𝑇𝑇𝑇𝑇

𝑑𝑑𝑑𝑑
, 𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 ,

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔�, que se resolvió 

por medio del método Runge-Kutta 4to orden aplicado en Wolfram Mathematica. 
Las propiedades termodinámicas de las sustancias involucradas en el sistema de 
inyección dependientes de la temperatura (𝜌̅𝜌𝑖𝑖(𝑇𝑇),𝑉𝑉�𝑖𝑖(𝑇𝑇),𝑃𝑃𝑖𝑖∗(𝑇𝑇),𝐶𝐶𝑉𝑉���𝑖𝑖(𝑇𝑇),𝐶𝐶𝑃𝑃���𝑖𝑖(𝑇𝑇),∆𝐻𝐻�𝑖𝑖(𝑇𝑇)) 
fueron tomadas de una fuente bibliográfica reconocida [35] para el cálculo y solución 
del sistema de ecuaciones. 
 
Una vez solucionado el sistema de ecuaciones se pudieron determinar otras 
propiedades del sistema de inyección tomando como base la solución del sistema 
de ecuaciones. Al aplicar la relación para gases ideales (Ecuación 3.2), se pudo 
calcular la presión en el tanque de 𝑁𝑁2𝑂𝑂 durante la descarga: 
 

𝑃𝑃𝑇𝑇(𝑡𝑡) =
𝑛𝑛𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑅𝑅𝑢𝑢𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑉𝑉𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔𝑔

=
�𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔(𝑡𝑡) + 𝑛𝑛𝐻𝐻𝐻𝐻,𝑔𝑔(𝑡𝑡)�𝑅𝑅𝑢𝑢𝑇𝑇𝑇𝑇(𝑡𝑡)

𝑉𝑉𝑇𝑇 − 𝑛𝑛𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙(𝑡𝑡)𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙(𝑇𝑇𝑇𝑇(𝑡𝑡))
 (3.24) 

 
De igual forma con base en la solución del sistema de ecuaciones se calculó el flujo 
másico temporal de óxido nitroso descargado por el inyector: 
 

𝑚̇𝑚𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖(𝑡𝑡) =

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧ 𝑚̇𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚                                                                       𝑠𝑠𝑠𝑠 ∆𝑃𝑃 ≥ 200𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝 

𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�
2𝑀𝑀�𝑁𝑁2𝑂𝑂�𝑃𝑃𝑇𝑇(𝑡𝑡) − 𝑃𝑃𝑝𝑝é𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 − 𝑃𝑃𝐶𝐶�

𝑉𝑉�𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙(𝑇𝑇𝑇𝑇(𝑡𝑡))       𝑠𝑠𝑠𝑠  ∆𝑃𝑃 < 200𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝 
 (3.25) 

 
Del modelamiento del sistema de inyección, a continuación, se presenta de forma 
gráfica la variación temporal de la presión y temperatura en el tanque (C y A), la 
cantidad molar de las diferentes fases de 𝑁𝑁2𝑂𝑂 en el tanque (B), y el flujo másico que 
pasa por el inyector (D). 
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De esta gráfica, se puede ver que tanto la temperatura como la presión del sistema 
disminuyen durante el vaciado del tanque, y el flujo másico de óxido nitroso 
permanece constante. Esto ocurre, gracias a que el diferencial de presión durante 
la descarga del tanque se conserva por encima de los 200 psi. 
 
  

Figura 3-4 Propiedades características del sistema de inyección 

(D) Flujo másico 𝑁𝑁2𝑂𝑂 vs Tiempo (C) Presión tanque vs Tiempo 

(B) Moles 𝑁𝑁2𝑂𝑂 vs Tiempo (A) Temperatura tanque vs Tiempo 
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3.2 Análisis de combustión 

El proceso de combustión se lleva a cabo dentro de la cámara de combustión (ver 
figura 3-5) donde inicialmente se encuentra el combustible propelente (cera 
parafina) en estado sólido que en ausencia de oxidante no reacciona químicamente. 
Una vez comienza el proceso de descarga del 𝑁𝑁2𝑂𝑂 almacenado en el tanque por 
medio del sistema de inyección, el 𝑁𝑁2𝑂𝑂 entra a la cámara de combustión y pasa 
inicialmente por un proceso de dispersión a la salida del inyector (sección pre-
cámara). De esta forma el cambio de fase del oxidante (𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑙𝑙 → 𝑁𝑁2𝑂𝑂,𝑔𝑔), dado por la 
caída de presión entre la sección previa al inyector y la cámara de combustión, se 
da de forma más efectiva previo a la combustión. 
 

 
Figura 3-5 Esquema de la cámara de combustión 

 
Simultáneamente por medio un ignitor pirotécnico ubicado en la cámara de pre-
combustión, se eleva la temperatura de ambos propelentes (Óxido nitroso y Cera 
parafina) con el fin de que se lleve a cabo la descomposición del oxidante (𝑁𝑁2𝑂𝑂 →
𝑁𝑁2𝑂𝑂 + 1

2
𝑂𝑂2)  y se funda y evapore la cera parafina. De modo que una vez evaporada 

la cera parafina, las diferentes cadenas y enlaces de hidrocarburos comienzan a 
mezclarse con el oxígeno presente en la mezcla. Gracias a la alta temperatura dada 
por el ignitor y el proceso de descomposición exotérmico del óxido nitroso, se da el 
proceso de combustión en la cámara. 
 
A medida que la mezcla de gases calientes viaja a lo largo del grano de combustible, 
la cera parafina que se evapora y gotea dentro de la cámara incrementa (ver figura 
1-3), causando así que la mezcla reactiva de propelentes cambie su relación 𝑂𝑂𝑂𝑂 a 
lo largo de la cámara de combustión. Al mismo tiempo, esta variación produce un 
cambio en la composición de los productos de combustión y sus propiedades 
termodinámicas (𝑇𝑇𝑐𝑐, 𝑘𝑘𝑐𝑐,…). 
 
Una vez iniciada la combustión en el motor cohete híbrido, el grano de combustible 
se va consumiendo durante la descarga de oxidante (su diámetro interno aumenta), 
lo que causa un incremento en el área transversal de la cámara de combustión. 
Gracias a este incremento, para un flujo másico de oxidante constante se tiene un 
flujo másico de combustible que varía en el tiempo; esto debido a la interrelación 
entre ambos flujos que se presenta por medio de la tasa de regresión (ecuación 



39 

1.9). Ante la variación de uno o ambos flujos másicos de propelentes (variación en 
la relación 𝑂𝑂𝑂𝑂), la composición de productos y sus propiedades termodinámicas 
también varían sus características, lo que influye en el rendimiento del motor cohete. 
 
La simulación del fenómeno de combustión en un MCH es un trabajo 
extremadamente complejo[36] y se encuentra por fuera del alcance propuesto de 
este proyecto. De modo que para el cálculo de las propiedades de la combustión 
del motor cohete, se asumió a la cámara de combustión como un volumen de control 
(VC) zero-dimensional. Como se puede ver en la figura 3-5, en el VC de la cámara 
entran reactivos a un estado termodinámico ya establecido e inmediatamente 
reaccionan para formar una composición de productos homogénea de propiedades 
termodinámicas uniformes. En este análisis, se tuvo presente las suposiciones 
correspondientes para un motor cohete ideal (ver Sección 1.2.1). 
 
Inicialmente se calculó la temperatura de llama adiabática (𝑇𝑇𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎) para una 
combustión completa y estequiométrica (Φ = 1) en el VC. Luego, por medio del 
software CEA se calculó la composición y estado termodinámico de los productos 
de combustión para una mezcla de propelentes en función del tiempo, donde se 
tuvo en cuenta la influencia de la presión en la cámara para el equilibrio químico de 
la reacción. 

3.2.1 Cálculo de la temperatura de llama adiabática 

Primero se calculó la temperatura de llama adiabática (𝑇𝑇𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎) para la combustión 
completa y estequiométrica del óxido nitroso (oxidante) con la cera parafina 
(combustible). En esta reacción, se tomó al dióxido de carbono, el agua y el 
nitrógeno (𝐶𝐶𝐶𝐶2,𝐻𝐻2𝑂𝑂 𝑦𝑦 𝑁𝑁2 respectivamente) como únicos productos de la 
combustión. 
 

𝐶𝐶50𝐻𝐻102 + 151𝑁𝑁2𝑂𝑂 → 50𝐶𝐶𝑂𝑂2 + 51𝐻𝐻2𝑂𝑂 + 151𝑁𝑁2 (3.26) 
 
Al aplicar las ecuaciones (1.25) y (1.26) en la anterior reacción, se tiene que: 
 

50 �ℎ�𝑓𝑓 𝐶𝐶𝑂𝑂2 
0 (𝑇𝑇𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠) + Δℎ�𝑠𝑠 𝐶𝐶𝑂𝑂2(𝑇𝑇)� + 51 �ℎ�𝑓𝑓 𝐻𝐻2𝑂𝑂 

0 (𝑇𝑇𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠) + Δℎ�𝑠𝑠 𝐻𝐻2𝑂𝑂(𝑇𝑇)� + 151 �ℎ�𝑓𝑓 𝑁𝑁2 
0 (𝑇𝑇𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠) +

Δℎ�𝑠𝑠 𝑁𝑁2(𝑇𝑇)� = �ℎ�𝑓𝑓 𝐶𝐶50𝐻𝐻102 
0 (𝑇𝑇𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠) + Δℎ�𝑠𝑠 𝐶𝐶50𝐻𝐻102(𝑇𝑇)� + 151 �ℎ�𝑓𝑓 𝑁𝑁2𝑂𝑂 

0 (𝑇𝑇𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠) + Δℎ�𝑠𝑠 𝑁𝑁2𝑂𝑂(𝑇𝑇)�  
(3.27)                     

 
La temperatura de llama adiabática es la temperatura a la cual se cumple la igualdad 
entre la entalpia de los reactivos y la de los productos (Sección 1.2.5) y representa 
la máxima temperatura teórica que podría llegar a alcanzar la combustión. 
Esta temperatura se pudo calcular después de hacer un procedimiento iterativo en 
el que por medio de tablas termodinámicas [20] se reemplazó la entalpía sensible y 
de formación de los reactivos y se comparó con la entalpía sensible y de formación 
de los productos a una temperatura supuesta; este proceso iterativo se hizo hasta 
que se obtuvo una temperatura de productos a la cual se cumplía la igualdad. De la 
combustión completa y estequiométrica, se obtuvo que la temperatura de llama 
adiabática 𝑇𝑇𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎 ≅ 4270 𝐾𝐾. 
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3.2.2 Diámetro de puerto combustión y relación 𝑂𝑂𝑂𝑂 

El tamaño del puerto de combustión en el grano de combustible puede asociarse al 
flujo másico de oxidante 𝑚̇𝑚𝑜𝑜𝑜𝑜 por medio de la ecuación para tasa de regresión. 
 

𝑑𝑑𝐷𝐷𝑝𝑝
𝑑𝑑𝑑𝑑

= 2𝑎𝑎𝐺𝐺𝑜𝑜𝑜𝑜𝑛𝑛 =
𝑎𝑎22𝑛𝑛+1

𝜋𝜋𝑛𝑛
∙
𝑚̇𝑚𝑜𝑜𝑜𝑜
𝑛𝑛

𝐷𝐷𝑝𝑝2𝑛𝑛
 (3.28) 

 
Para un flujo másico de oxidante constante, al integrar la anterior ecuación se 
obtiene una expresión que permite calcular el diámetro del puerto de combustión en 
función del tiempo [37], donde 𝑎𝑎 y 𝑛𝑛 son los coeficientes balísticos de la tasa de 
regresión, y 𝐷𝐷𝑝𝑝,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 es el diámetro del puerto de combustión. 
 

𝐷𝐷𝑝𝑝(𝑡𝑡) = �𝐷𝐷𝑝𝑝,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖
 2𝑛𝑛+1 +

(2𝑛𝑛 + 1)𝑎𝑎22𝑛𝑛+1

𝜋𝜋𝑛𝑛
𝑚̇𝑚𝑜𝑜𝑜𝑜
𝑛𝑛  𝑡𝑡�

1 2𝑛𝑛+1⁄

 (3.29) 

 
Por medio de esta ecuación se calculó el diámetro de puerto para el flujo másico de 
oxidante 𝑚̇𝑚𝑜𝑜𝑜𝑜 (kg/s) modelado en la sección 3.1 y un diámetro inicial de 𝐷𝐷𝑝𝑝,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 =
0,025 𝑚𝑚. Para este cálculo se tuvo en cuenta diferentes coeficientes balísticos 
reportados para la combinación de propelentes (cera parafina + óxido nitroso). 
 

 
Figura 3-6 Cálculo de diámetro puerto para diferentes coeficientes balísticos. 𝑫𝑫𝒑𝒑(A): 

(n=0.555, a=0.000132)[19], 𝑫𝑫𝒑𝒑(B): (n=0.5, a=0.000155)[38], 𝑫𝑫𝒑𝒑(C): (n=0.5, a=0.0001781)[39]. 
  
Ante la similitud en los diámetros calculados, se escogió trabajar con los coeficientes 
balísticos correspondientes al diámetro de puerto intermedio (n=0.555, 
a=0.000132). Después de conocer la variación del puerto de combustible en el 
tiempo, se calculó el flujo másico de combustible por medio de la siguiente ecuación.  
 

𝑚̇𝑚𝑓𝑓(𝑡𝑡) = 𝜋𝜋 𝐿𝐿𝑝𝑝 𝜌𝜌𝑓𝑓 𝑟̇𝑟 𝐷𝐷𝑝𝑝 (3.30) 
 
Donde 𝐿𝐿𝑝𝑝 es la longitud del puerto de combustible y 𝜌𝜌𝑓𝑓 es la densidad del 
combustible. 
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Una vez conocido el flujo másico de propelentes en el tiempo (𝑚̇𝑚𝑜𝑜𝑜𝑜(𝑡𝑡) y 𝑚̇𝑚𝑓𝑓(𝑡𝑡)), se 
calculó la relación 𝑂𝑂𝑂𝑂 para una mezcla homogénea de propelentes dentro de la 
cámara de combustión. 
 

 
Basándose en esta relación 𝑂𝑂𝑂𝑂 temporal y la presión en la cámara de combustión, 
se obtuvo la composición de productos y demás propiedades termodinámicas de la 
combustión por medio del software CEA. 
 

 
Figura 3-7 Comparación entre la relación 𝑶𝑶𝑶𝑶(𝒕𝒕) y su media. 

3.2.3 Propiedades combustión CEA 

El CEA (Computer program for calculation of complex chemical equilibrium 
compositions and applications) es un software libre de la NASA, que permite calcular 
diferentes propiedades de mezclas reactivas, como la composición de productos, 
propiedades termodinámicas, efectos de transporte, entre otras. Por medio del CEA, 
se tuvo presente una amplia variedad de productos derivados de la reacción que no 
se toman en cuenta para un cálculo estequiométrico e ideal, y sí forman parte de la 
composición en la combustión real, como el 𝐶𝐶𝐶𝐶,𝑂𝑂𝑂𝑂,𝑁𝑁𝑁𝑁,𝐻𝐻2, etc. El cálculo del CEA 
se fundamenta básicamente en la minimización de la energía libre de Gibbs por 
medio del método numérico de Newton-Raphson[40], y es una herramienta 
comúnmente utilizada en la actualidad para el cálculo y diseño de motores cohete 
[41][42][43][44]. 
 
Por medio del CEA se calculó la composición de productos y las propiedades 
termodinámicas de equilibrio químico a una determinada presión, y a diferentes 
relaciones 𝑂𝑂𝑂𝑂 correspondientes a cada segundo de modelamiento (𝑂𝑂𝑂𝑂: 4.55, 4.62, 
4.67, 4.72, 4.76, 4.79, 4.82, 4.85, 4.87, 4.89, 4.91, 4.93, 4.95, 4.97, 4.98). Para este 
cálculo inicialmente se utilizó la presión en la cámara que se había asumido en el 
modelamiento del sistema de inyección (𝑃𝑃𝑐𝑐 = 250 𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝). Una vez conocida la 

𝑂𝑂𝑂𝑂(𝑡𝑡) =
𝑚̇𝑚𝑜𝑜𝑜𝑜

𝑚̇𝑚𝑓𝑓
=
𝑚̇𝑚𝑜𝑜𝑜𝑜
1−𝑛𝑛 (𝐷𝐷 𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖

 2𝑛𝑛+1 + (2𝑛𝑛 + 1) 𝑎𝑎 22𝑛𝑛+1 𝜋𝜋−𝑛𝑛 𝑚̇𝑚𝑜𝑜𝑥𝑥
𝑛𝑛  𝑡𝑡)(2𝑛𝑛−1) (2𝑛𝑛+1)⁄

4𝑛𝑛 𝜌𝜌𝑓𝑓 𝑎𝑎 𝜋𝜋1−𝑛𝑛 𝐿𝐿𝑝𝑝
 (3.31) 



42 

composición de productos de combustión y sus propiedades termodinámicas, se 
calculó la velocidad característica teórica. 
  

 

 
Figura 3-8 Velocidad característica de la combustión en el tiempo 

 
Posteriormente por medio de la ecuación (1.3, se calculó la presión en la cámara de 
combustión correspondiente a dicha velocidad característica para una eficiencia de 
𝑛𝑛𝑐𝑐∗ = 0.93 (eficiencia basada en otros MCH similares [41]), y un diámetro de 
garganta en la tobera de 𝐷𝐷𝑡𝑡 = 7.8 𝑚𝑚𝑚𝑚. Ante la diferencia entre la presión calculada 
y la inicialmente supuesta desde el modelamiento del sistema de inyección, se 
asumió una nueva presión en la cámara de combustión similar a la calculada. Por 
medio de la cual se modeló de nuevo el sistema de inyección y se calcularon las 
propiedades de la combustión en el CEA. Con base en estas propiedades se obtuvo 
una nueva velocidad característica, con la que se calculó de nuevo la presión en la 
cámara. 
Este procedimiento iterativo se repitió hasta que la presión supuesta �𝑃𝑃𝑐𝑐,𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠 =
350 𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝� y la presión calculada fuesen semejantes para un flujo másico de oxidante 
constante. 

  
Figura 3-9 Comparación entre la presión en la cámara supuesta y la calculada. 

𝑐𝑐∗ =
�𝑘𝑘𝑐𝑐𝑅𝑅 𝑇𝑇𝑐𝑐

𝑘𝑘𝑐𝑐 �(2 (𝑘𝑘𝑐𝑐 + 1)⁄ )(𝑘𝑘𝑐𝑐+1) (𝑘𝑘𝑐𝑐−1)⁄
 (3.32) 
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En la figura siguiente, se presentan las propiedades de la mezcla de gases producto 
de la combustión calculadas por medio del CEA para una 𝑃𝑃𝑐𝑐 = 350 𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝. Cabe 
destacar que por medio del CEA se llegó a una temperatura de equilibrio máxima 
de 𝑇𝑇𝑐𝑐 = 3001 𝐾𝐾 en la cámara de combustión, que difiere considerablemente a la 
temperatura de llama adiabática calculada para una combustión completa e ideal. 
Dado que las propiedades de la combustión calculadas por el CEA se asemejan 
más a las reales, con base en estas propiedades se continuó con el modelado del 
MCH y la estimación de su rendimiento.   

 

3.3 Dimensionamiento y cálculos de la tobera 

Para acelerar los gases producto de la combustión, se escogió utilizar una tobera 
convergente-divergente de sección cónica, en la que se adoptaron las suposiciones 
correspondientes de la tobera de un motor cohete ideal (ver 1.1.1). 
Una vez establecido el diámetro de la garganta de la tobera 𝐷𝐷𝑡𝑡 = 7.8 𝑚𝑚𝑚𝑚, por medio 
de las ecuaciones para flujo isentrópico en toberas (Sección 1.1.3), se calculó el 
área y el número Mach a la salida de la tobera para una expansión óptima a la 
presión atmosférica de Cali. Para completar el dimensionamiento de la tobera, se 
adoptaron algunas relaciones y recomendaciones básicas de diseño propuestas por 

(D) Densidad vs Tiempo (C) Masa molar vs Tiempo 

(B) Coeficiente Isentrópico vs Tiempo (A) Temperatura Combustión vs Tiempo 

Figura 3-10 Propiedades termodinámicas de los productos de combustión a 𝑷𝑷𝒄𝒄=350 psi 
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la NASA para toberas de motores cohete [45]. En la tabla a continuación se listan 
las dimensiones principales de la tobera. 

Tabla 3.2 Dimensiones tobera convergente-divergente cónica 
Descripción Unidad Medida 

Ángulo medio de apertura α ° 15 
Ángulo de compresión  ° 45 

Factor de corrección tobera cónica λ - 0,983[11] 
Radio ingreso tobera 𝑟𝑟𝑖𝑖 mm 10 

Radio garganta 𝑟𝑟𝑡𝑡 mm 3,9 
Radio salida tobera 𝑟𝑟𝑒𝑒 mm 7,88 

Relación de expansión ε - 4,08 
Longitud tobera 𝑙𝑙 mm 34,43 

 

 
Figura 3-11 Bosquejo de tobera convergente-divergente 

 
Seguidamente se calculó y comparó la presión a la salida de la tobera con la presión 
atmosférica de Cali, esto con el fin de verificar que el dimensionamiento de la tobera 
fuera correspondiente a una expansión óptima. 
 

 
Figura 3-12 Comparación entre la presión a la salida de la tobera y la presión atmosférica 
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3.4 Rendimiento esperado del MCH 

Después de haber modelado las etapas que en conjunto describen el 
funcionamiento de un MCH, se pudo hallar el empuje e impulso específico esperado 
para el motor cohete. El empuje se calculó por medio de la presión en la cámara de 
combustión, el área de la garganta y el coeficiente de empuje. Donde el coeficiente 
de empuje 𝐶𝐶𝐹𝐹 se basó en las propiedades ya calculadas de la cámara de combustión 
y la tobera. Para una tobera cónica con un ángulo medio de apertura de 15°, el 
factor de corrección por pérdidas es 𝜆𝜆 = 0,983 [11]. 
 

𝐹𝐹 = 𝐶𝐶𝐹𝐹𝑃𝑃𝑐𝑐𝐴𝐴𝑡𝑡 (3.33) 

 
El impulso específico se obtuvo al dividir el empuje por el producto entre el flujo 
másico de propelentes y la gravedad. 

 
Con base en los resultados del modelamiento teórico del sistema, se espera que el 
motor cohete alcance un empuje de hasta 166.5N, una temperatura de combustión 
de 3001 K, y llegue a una presión en la cámara de combustión de 350 psi. 
 
  

𝐶𝐶𝐹𝐹 = 𝜆𝜆 ��
2𝑘𝑘𝑐𝑐2

𝑘𝑘𝑐𝑐 − 1�
�

2
𝑘𝑘𝑐𝑐 + 1

�
�𝑘𝑘𝑐𝑐+1𝑘𝑘𝑐𝑐−1

�

�1− �
𝑃𝑃𝑒𝑒
𝑃𝑃𝑐𝑐
�
�𝑘𝑘𝑐𝑐−1𝑘𝑘𝑐𝑐

�
� +

𝑃𝑃𝑒𝑒 − 𝑃𝑃𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎
𝑃𝑃𝑐𝑐

∗
𝐴𝐴𝑒𝑒
𝐴𝐴𝑡𝑡

 (3.34) 

(A) Empuje MCH vs Tiempo (B) Impulso específico MCH vs Tiempo 

Figura 3-13 Empuje e impulso especifico esperado para el MCH 
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Capítulo IV 

4 DISEÑO DE DETALLE 

4.1 Localización del banco de pruebas 

La ubicación que se escogió para la instalación del banco de pruebas de MCH, fue 
en el laboratorio de generación de potencia (edificio 344A) dentro del campus 
Universitario Meléndez. 

Este edificio permanece con circulación de aire al exterior, por lo que es adecuado 
para evitar la acumulación de gases potencialmente asfixiantes y no tóxicos como 
los productos de la combustión y el mismo oxidante. Se encuentra en un sector 
aislado al tránsito habitual de estudiantes y profesores dentro del campus 
universitario por medio de un muro de 2.5 metros de alto y su ruta de acceso es a 
través del laboratorio de procesos de manufactura (edificio 345) de la Escuela de 
Ingeniería Mecánica. El sistema eléctrico de este edificio (344A), depende de la 
alimentación proveniente del edificio 345 y cuenta con una amplia zona de 
evacuación a una distancia de 15 metros.  

 
Figura 4-1 Edificio 344A del campus universitario Meléndez 

 
En el edificio 344A, se cuenta con diferentes dispositivos experimentales enfocados 
en la transformación de la energía y generación de potencia, por lo que la bancada 
experimental para MCH se acoplaría muy bien a este espacio. 
 
Una vez instalado el banco de pruebas junto con su sistema de adquisición de datos 
y control, los ensayos experimentales podrían operarse de forma remota (por medio 
de una conexión de red) desde un computador en el laboratorio de procesos de 
manufactura (edificio 345), lo que permitiría tener ensayos experimentales con un 
menor riesgo a la salud e integridad del personal de investigación. 
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Figura 4-2 Plano de distribución espacial del edificio 344A propuesto para la instalación del 

banco de pruebas para MCH  

4.2 Sistema de inyección 

El sistema de inyección de oxidante del banco de pruebas se compuso 
principalmente de los siguientes elementos: 

• Un conjunto de válvulas con actuador neumático para abrir y cerrar el paso 
de oxidante durante la carga y descarga del sistema de inyección. 
Se escogieron válvulas tipo bola normalmente cerradas, ya que a 
comparación de otros tipos de válvula tienen baja incidencia en la caída de 
presión del flujo. 
 

• Un conjunto de válvulas electroneumáticas con solenoide para el 
accionamiento de las válvulas neumáticas. Estas válvulas se escogieron 
normalmente cerradas para que ante una falla eléctrica en el sistema se 
cierre la válvula, quitando así la señal neumática y se detenga el flujo de 
oxidante. 
 

• El tanque principal (T1) donde se carga y descarga el oxidante con capacidad 
volumétrica de 15 litros, necesarios para el ensayo experimental. El tanque 
se escogió que fuera de acero inoxidable 304, y soporta cargas de hasta 
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1800 psi. Está conformado por un cilindro de doble terminación semiesférica 
con conectores tipo hembra NPT. 
 

• Un sistema de compresión de aire con un tanque incorporado (T2), necesario 
para la operación de las señales neumáticas del sistema. 
 

• Una válvula de venteo o purga necesaria para evacuar gas del tanque 
principal (T1). Este procedimiento puede ser necesario durante el llenado del 
tanque con el fin de evacuar gas para inyectar una mayor cantidad de 
oxidante líquido, o durante el vaciamiento del gas remanente en el tanque 
después de la descarga en el sistema de inyección. 
 

• Una válvula de seguridad a 1500 psi para liberar el oxidante del sistema de 
inyección en caso tal que la presión sobrepase los límites establecidos. 
 

• Un tanque (T3) para almacenar gas inerte (N2), el cuál al ser liberado en el 
sistema de inyección sirve para purgar y extraer elementos reactivos que 
pudieran provocar una propagación indeseada de llama previa o posterior al 
ensayo. 
 

• Un conjunto de válvulas tipo Check para evitar el flujo contrario ante cambios 
indeseados en el diferencial de presión del sistema de inyección. 
 

• Un tanque (T4) desde donde se carga oxidante para el tanque principal T1 
 

• Un tanque (T5) con gas presurizante (He), necesario para aumentar la 
presión en el tanque principal T1.  
 

• Un regulador de presión a la salida de T5, necesario para elevar 
gradualmente la presión del tanque principal T1. 
 

• Un tubo Venturi para medir el caudal de oxidante. Se escogió este elemento 
de medición con el fin de evitar mayores perturbaciones en las propiedades 
del fluido.  
 

• Una línea principal de carga y descarga de oxidante, se propuso utilizar 
tubería y conectores tipo ANSI B36.19 de ½” 40S, fabricados de acero 
inoxidable 304 (ver Anexo). 

A continuación, se presenta el ensamble electroneumático del sistema de inyección 
propuesto junto con la ubicación de las mediciones necesarias para el adecuado 
funcionamiento del banco de pruebas. 
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Figura 4-3 Esquema electroneumático del banco de pruebas 

4.3 Sistema de medición y control del banco de pruebas 

El sistema de medición y control propuesto para el banco de pruebas, se basó en 
los elementos básicos necesarios para una adecuada interacción entre el 
investigador y la bancada experimental a ciertas condiciones de operación 
específicas. Por medio de la siguiente figura se presenta un diagrama de bloques 
con las componentes básicas de este sistema. 
 

 
Figura 4-4 Diagrama de bloques para la medición y control 

 
Del modelado teórico del motor cohete se obtuvieron ciertos parámetros de 
rendimiento típicos, como el empuje, la velocidad característica y el impulso 
específico. Con el banco de pruebas y su MCH se desea poder contrastar estos 
parámetros teóricos con los experimentales, a fin de optimizar el funcionamiento del 
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motor (mejorar: la eficiencia de la combustión, el factor de corrección de empuje, la 
tasa de regresión, etc.) y determinar así su configuración más conveniente.  
Por lo que se hizo necesario disponer de un buen sistema de instrumentación y 
control que fuera fiable a las condiciones de operación del banco y permitiera tener 
una buena medición experimental de: 

• La presión y temperatura del oxidante en el tanque principal del sistema de 
inyección y en el tanque desde donde se recarga el oxidante. Por medio de 
esta medición, se puede determinar el estado termodinámico del oxidante 
durante el proceso de llenado y/o vaciado de los tanques. 

• El flujo másico de oxidante durante el llenado y la descarga del tanque 
principal. Esta medición es esencial para el cálculo de varios parámetros de 
rendimiento del MCH, y debe hacerse por medio de un sistema de medición 
que ejerza baja interferencia en las propiedades del flujo de oxidante. 

• La presión en la cámara de combustión. Esta medición se hace en un medio 
que se encuentra a altas temperaturas y es necesaria para el cálculo de la 
velocidad característica del motor y la eficiencia del proceso de combustión. 

• La fuerza de empuje que ejerce el motor cohete. Una vez conocida esta 
fuerza junto con el flujo másico de propelentes y la presión en la cámara, se 
puede calcular la velocidad de escape equivalente de los gases a la salida 
de la tobera y el impulso específico del MCH. 

Para cada una de estas propiedades se dispuso de uno o varios sensores que 
transmitieran la señal correspondiente a cada parámetro. Seguidamente, cada 
señal se hizo pasar por un proceso de adecuación para obtener una señal análoga 
de 0 a 10 V reconocible por el sistema de adquisición de datos. 
De los elementos requeridos para la medición y control en el banco de pruebas, a 
continuación, se presenta una lista con las especificaciones comerciales básicas de 
los componentes escogidos para la bancada experimental. Adicionalmente en los 
anexos se adjunta la ficha técnica de cada elemento. 

Tabla 4.1 Elementos básicos para la medición y control del banco de puebas 
Cant Elemento Referencia 

1 Tarjeta de control y adquisición 
de datos con puerto PCI para PC 

dSPACE DS1104 R&D Controller 
board 

1 Panel de conexión I/O de 
conectores tipo BNC y Sub-D 

dSPACE CLP1104 

1 Sensor de presión de alta 
resistencia térmica 

KISTLER 6045B000S3-3 
Piezoresistive 

1 Amplificador de señal para 
transductor 6045B 

KISTLER 4665B2 Piezoresistive 
Amplifier  

4 Sensores de presión para el 
monitoreo del oxidante 

SWAGELOK PTI-E-NG2000-
19AO-DFY 

4 Acondicionadores de señal para 
los transductores de presión 

DATAFORTH DSCA32-01 

1 Celda de carga TE CONNECTIVITY FN3030-A1 
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1 Acondicionadores de señal para 
celda de carga 

DATAFORTH DSCA41-02 

3 Termocuplas tipo J OMEGA TC-J-1/8 NPT-G-72 
3 Acondicionadores de señal 

termocupla tipo J 
DATAFORTH DSCA47J-02 

1 Tanque principal para oxidante HOKE Sampling Cylinder 8HD4G 
1 Compresor de aire AIRKRAFT Airprofi BK 703/13/10 
5 Válvulas tipo bola de ½” Flow-Tek FP31-03-3RG-SR 
5 Actuadores neumáticos Flow-Tek 93 SRB 63-4 
5 Válvulas electroneumáticas PARKER U331N03DB001 
2 Fuentes de 24VDC DATAFORTH PWR-S5R60W 
3 Válvulas cheque de ½” SWAGELOK SS-58F8 

 
Para la adquisición de datos se propuso utilizar una tarjeta dSPACE DS1104 R&D 
acoplada al computador por medio de un puerto PCI libre. Esta tarjeta cuenta con 8 
entradas y salidas análogas de 0 a 10V (junto a 20 puertos de conexión digital) a 
una velocidad de conversión TDC de 1.25MHz, lo que le permite tener una rápida 
captación de los datos experimentales. 
Dentro de los procesos que requieren del mando del sistema de control, se destaca 
la secuencia de pasos a seguir para la descarga del sistema de inyección y 
combustión del MCH en un tiempo 𝑡𝑡𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒. A continuación, se propone la secuencia de 
pasos a efectuar y programar para un ensayo experimental en el banco de pruebas. 

Tabla 4.2 Secuencia de pasos de encendido del MCH 
Tiempo (s) Acción 

1. T- 30 Inicio de conteo regresivo 30 segundos previo a la descarga 
2. T- 5 Inicio de adquisición y grabación de datos de ensayo 

3. T- 2 

Apertura válvula de gas inerte (N2). Este procedimiento es 
necesario en el sistema de inyección para purgar y extraer 
elementos indeseados que pudieran interferir en la 
combustión. 

4. T- 0.3 Cierre válvula de gas inerte N2 

5. T- 0.2 Encendido de ignitor dentro de la cámara de combustión 

6. T Apertura válvula principal para la descarga de oxidante  

7. T+ 𝑡𝑡𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒 Cierre válvula principal de descarga de óxidante 

8. T+ 𝑡𝑡𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒+ 0.2 
Apertura válvula de gas inerte N2. Este procedimiento es 
necesario para apagar la llama que permanece después de la 
descarga del oxidante 

9. T+ 𝑡𝑡𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒+ 2 Cierre válvula de gas inerte N2 
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4.4 Tubo Venturi 

Como se había mencionado en la sección anterior, la medición del flujo másico de 
oxidante es un factor clave para el éxito de la práctica experimental en el banco de 
pruebas. Esto debido a su alta influencia en los parámetros de rendimiento del MCH. 
Para esta medición se propuso utilizar un tubo Venturi, por medio del cual se pudo 
calcular el flujo másico de oxidante a partir de la medición del diferencial de presión, 
debido al cambio de área en la sección transversal del tubo. En este cálculo se 
asumió que el flujo de oxidante es estacionario, adiabático, y se comporta como un 
fluido no viscoso e incompresible de densidad constante. 
 

 
Figura 4-5 Variación de las propiedades de flujo en un Tubo Venturi 

 
Inicialmente se aplicó la ecuación de Bernoulli (1.14) para la sección 1→2 del tubo 
Venturi de la figura anterior y se despejó 𝑣𝑣2, para reemplazarla en la ecuación de 
flujo másico (1.34), y llegar así a la siguiente expresión: 
 

𝑚̇𝑚 = 𝐴𝐴2𝐶𝐶𝑑𝑑�
2𝜌𝜌(𝑃𝑃1 − 𝑃𝑃2) + 2𝜌𝜌2𝑔𝑔(𝑍𝑍1 − 𝑍𝑍2)

1 − 𝛽𝛽4
 (4.1) 

 
Donde 𝛽𝛽 = 𝐷𝐷2 𝐷𝐷1⁄ , es la relación de contracción de los diámetros del tubo y 𝐶𝐶𝑑𝑑 es el 
coeficiente de descarga obtenido de forma experimental. Por medio de la anterior 
ecuación, se puede calcular el flujo másico teórico a través de un tubo Venturi en la 
dirección 1→2. Similarmente se puede obtener una ecuación para el cálculo del flujo 
másico en el sentido opuesto al reemplazar el subíndice 1 por el 3 en la ecuación. 
Adicionalmente, la ecuación (4.1) se puede simplificar cuando 𝑍𝑍1 = 𝑍𝑍2, ya que el 
segundo término dentro de la raíz se cancelaría quedando tan solo: 
 

𝑚̇𝑚 = 𝐴𝐴2𝐶𝐶𝑑𝑑�
2𝜌𝜌(𝑃𝑃1 − 𝑃𝑃2)

1 − 𝛽𝛽4
 (4.2) 

 
La geometría del tubo Venturi para el banco de pruebas se basó en la configuración 
propuesta para tubos Venturi clásicos con perfil maquinado, que para una relación 
de contracción de 0.3 ≤ 𝛽𝛽 ≤ 0.7 y números de Reynolds superiores a 𝑅𝑅𝑅𝑅 ≥ 2000, el 
coeficiente de descarga tiende a variar entre 0.94 ≤ 𝐶𝐶𝑑𝑑 ≤ 0.99 [46]. La caída de la 
presión a lo largo del sistema de inyección de 𝑁𝑁2𝑂𝑂 pueden ocasionar cavitación en 
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los puntos de la línea de inyección donde se alcanza la presión de vapor del 𝑁𝑁2𝑂𝑂 
líquido. Por esta razón, se recomienda siempre sobrepresurizar el tanque de 
oxidante con al menos 50 psi de helio por encima de la presión de vapor [24]. Cabe 
anotar que el tubo Venturi no causa importantes caídas de presión en el flujo, por lo 
que las condiciones del fluido a la salida del tubo Venturi en el punto 3 (Figura 4-5), 
son aproximadamente las mismas que se tienen a la entrada del tubo en el punto 1. 
En la figura a continuación, se presenta la sección recortada del ensamble final del 
tubo Venturi diseñado con un 𝐷𝐷2 = 8𝑚𝑚𝑚𝑚, 𝛼𝛼 = 7°  y 𝛽𝛽 = 0.533�𝑚𝑚𝑚𝑚. 
 

 
Figura 4-6 Sección recortada del ensamble del tubo Venturi 

 
A fin de medir el flujo másico de oxidante a la entrada y/o salida del tanque principal, 
se propuso adecuar 3 sensores de presión y 2 termocuplas tipo J (ya especificados 
en la sección anterior). La aleación de Aluminio 6061-T6 se escogió como el material 
adecuado para el tubo Venturi gracias a su alta resistencia mecánica, buena 
maquinabilidad y compatibilidad con el 𝑁𝑁2𝑂𝑂. 
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4.5 Aislamiento térmico 

Debido a las altas temperaturas que puede alcanzar la llama dentro del MCH, es 
necesario establecer una barrera térmica que aísle esta llama de los elementos 
estructurales del motor y el banco de pruebas. 
Para el proceso de fabricación del grano de combustible, inicialmente se 
recomienda añadir un 2% de negro de carbón como aditivo, de modo que la energía 
transferida por radiación desde la llama en la cámara de combustión sea absorbida 
por la interfaz líquido-gaseosa de combustible que se encuentra sobre la superficie 
interior del grano; esto sucede gracias a que el combustible al ser mezclado con el 
aditivo de negro de carbón aumenta su absorción por radiación[12], [47]. 
 
Conforme a esto, para el diseño de la bancada se puede asumir que la transferencia 
de calor por radiación no traspasa de la superficie interior del grano de combustible 
y su efecto más allá de esta superficie es desestimado. 
Sin embargo, la transferencia de calor por convección forzada desde el interior de 
la cámara de combustión hacía el exterior del MCH debe ser considerada, por lo 
que para el diseño del banco de pruebas se propone establecer una barrera térmica 
en el interior del motor cohete compuesta de elementos conformados de materiales 
resistentes a altas temperaturas y de baja conductividad térmica: 

• Sobre la superficie exterior del grano de combustible se colocará una capa 
de material aislante SuperWool Plus MD Paper (B), para proteger la carcasa 
exterior del MCH. (Ver anexos) 
 

• En la cámara de pre y post-combustión se alojarán dos piezas cilíndricas de 
grafito policristalino (A y C). La pieza A ubicada en la cámara de pre-
combustión protegerá el inyector, el transductor de presión y la tapa anterior 
de las elevadas temperaturas que se pueden alcanzar en la cámara de 
combustión. Cabe anotar que el flujo de gases productos de la combustión 
fluyen hacía la tobera (dirección opuesta la pre-cámara), por lo que la 
temperatura en la pre-cámara no suele alcanzar valores tan elevados. 
En cambio, la pieza C ubicada en la cámara de post-combustión (donde se 
alcanzan elevadas temperaturas), protege la carcasa metálica junto con el 
borde de la tapa posterior de la circulación del flujo de gases calientes 
productos de la combustión. 
 

• A la salida del MCH, la tobera convergente-divergente (D) encargada de 
expandir y acelerar los gases producto de la combustión también será 
fabricada de grafito policristalino para proteger la tapa posterior del motor de 
los gases a altas temperaturas. 
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Figura 4-7 Elementos que conforma la barrera térmica del MCH. 
 
Como parte del diseño de la barrera térmica se hizo un análisis de la transferencia 
de calor que hay a través de la superficie cilíndrica del motor, desde los gases 
calientes productos de la combustión hacia el exterior del MCH. 
Al aplicar la ley de enfriamiento de Newton en el flujo de gases de la combustión 
que se encuentran a 𝑇𝑇𝑐𝑐, se puede expresar que la tasa de transferencia de calor 𝑄̇𝑄 
hacia la pared interna del grano de combustible a 𝑇𝑇1 es: 
 

𝑄̇𝑄 = ℎ1𝐴𝐴1(𝑇𝑇𝑐𝑐 − 𝑇𝑇1) (4.3) 
 
Donde ℎ1 es el coeficiente de transferencia de calor por convección forzada 
(desestimando el efecto de la radiación) entre los gases de la combustión y la 
superficie interna del grano. Este coeficiente se calculó por medio de la ecuación de 
Bartz (ecuación (4.4), que relaciona ciertas propiedades de los gases de combustión 
con demás características geométricas de la cámara y la tobera [48], [49]. 
 

ℎ1 = �
0.026
𝐷𝐷𝑡𝑡0.2 �

𝜇𝜇0.2𝐶𝐶𝑝𝑝
𝑃𝑃𝑃𝑃0.6 � �

𝑃𝑃𝑐𝑐𝑔𝑔
𝑐𝑐∗
�
0.8

�
𝐷𝐷𝑡𝑡
𝑟𝑟𝑐𝑐𝑐𝑐
�
0.1

� �
𝐴𝐴𝑡𝑡
𝐴𝐴1
�
0.9

𝜎𝜎 (4.4) 

 
Donde 𝐷𝐷𝑡𝑡 es el diámetro de la garganta de la tobera, 𝐴𝐴1 = 𝜋𝜋𝐷𝐷1𝐿𝐿 es el área de la 
superficie donde se transfiere calor (superficie interna del grano de combustible), 𝑟𝑟𝑐𝑐𝑐𝑐 
es el radio de curvatura de la garganta, 𝜎𝜎 es el factor de corrección, y por último 𝜇𝜇 y 
𝑃𝑃𝑃𝑃 son la viscosidad dinámica y el número de Prandtl de los gases productos de la 
combustión. 
 

𝜎𝜎 = �0.5
𝑇𝑇1
𝑇𝑇𝑐𝑐
�1 +

𝑘𝑘𝑐𝑐 − 1
2

𝑀𝑀𝑐𝑐
2� + 0.5�

−0.68

�1 +
𝑘𝑘𝑐𝑐 − 1

2
𝑀𝑀𝑐𝑐
2�
−0.12

 (4.5) 

 
Por medio de la ecuación (4.5), se calculó el factor de corrección 𝜎𝜎 que relaciona la 
temperatura superficial del grano de combustible 𝑇𝑇1 con otras propiedades de los 
gases de combustión como la temperatura 𝑇𝑇𝑐𝑐, el coeficiente isentrópico 𝑘𝑘𝑐𝑐 y el 
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número Mach en la cámara 𝑀𝑀𝑐𝑐. La viscosidad dinámica y el número de Prandtl se 
aproximaron mediante las ecuaciones (4.6) y (4.7), donde no se hizo distinción en 
la composición de la mezcla de gases producto de la combustión. 
 

𝑃𝑃𝑃𝑃 =
4𝑘𝑘𝑐𝑐

9𝑘𝑘𝑐𝑐 − 5
 (4.6) 

 
𝜇𝜇 = (46.6 ∗ 10−10𝑀𝑀�𝑐𝑐0.5𝑇𝑇𝑐𝑐0.6) (4.7) 

 
El momento más crítico para la barrera térmica de la cámara de combustión, se da 
al final del ensayo experimental cuando el grano de combustible se ha consumido 
hasta alcanzar un radio interno 𝑟𝑟1 máximo. 
 

 
Figura 4-8 Sección transversal de las capas cilíndricas en la cámara de combustión 

 
Con base en el modelamiento matemático (Figura 3-6), al final el puerto de 
combustión llega a un diámetro interno máximo 𝐷𝐷𝑝𝑝 = 2𝑟𝑟1 = 58.57𝑚𝑚𝑚𝑚, por lo que se 
tiene una delgada capa remanente de cera parafina líquida (con baja conductividad 
térmica 𝑘𝑘𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝 = 0.12 W

m K
) desde 𝑟𝑟1 hasta 𝑟𝑟2 = 31𝑚𝑚𝑚𝑚, donde comienza el aislante 

térmico que tiene una conductividad térmica 𝑘𝑘𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎 = 0.07 W
m K

. Para la carcasa 
metálica de la cámara de combustión se escogió un tubo ANSI B36.19 de 3” 40S de 
acero inoxidable 304, por lo que se tiene que 𝑟𝑟3 = 38.96𝑚𝑚𝑚𝑚 y 𝑟𝑟4 = 44.45𝑚𝑚𝑚𝑚. 
Dado que el combustible está en ebullición en la superficie interna del grano, se 
puede asumir que la temperatura en 𝑟𝑟1 permanece constante a 𝑇𝑇1 = 454.2 °C. 
 
Para el calculó del coeficiente de transferencia de calor por convección forzada, las 
entradas numéricas de las ecuaciones (4.4) a la (4.7) se ingresaron en base al 
sistema ingles de unidades (ya que así lo refería la fuente bibliográfica). Para una 
temperatura máxima de combustión 𝑇𝑇𝑐𝑐 = 3001 K, se obtuvo que ℎ1 = 10.65𝑊𝑊 𝑚𝑚2𝐾𝐾⁄ . 
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Luego, por medio de la ecuación (4.3), se determinó la tasa de transferencia de 
calor a través la superficie interna del grano de combustible 𝑄̇𝑄 = 386.72 𝑊𝑊. 
Posteriormente se aplicó la ecuación correspondiente para la ley de Fourier de 
conducción de calor unidimensional y estacionario a través de capas cilíndricas [50].  
 

𝑇𝑇𝑒𝑒𝑒𝑒 = 𝑇𝑇𝑖𝑖𝑖𝑖 −
𝑄̇𝑄 ln �𝑟𝑟𝑒𝑒𝑒𝑒𝑟𝑟𝑖𝑖𝑖𝑖

�

2𝜋𝜋𝐿𝐿𝑘𝑘𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚
 (4.8) 

 
Donde 𝑟𝑟𝑒𝑒𝑒𝑒 y 𝑟𝑟𝑖𝑖𝑖𝑖 son el radio externo e interno, y 𝑇𝑇𝑒𝑒𝑒𝑒 y 𝑇𝑇𝑖𝑖𝑖𝑖 son la temperatura externa 
e interna de la capa cilíndrica a través de la cuál fluye el calor con un coeficiente de 
conducción 𝑘𝑘𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚. Por medio de esta ecuación se calculó que 𝑇𝑇2 ≈ 162.4 °𝐶𝐶 y que en 
la capa de aislante térmico a un radio de 31.5𝑚𝑚𝑚𝑚 se llega a la temperatura ambiente.  

4.6 Sistema de presurizado del banco de pruebas 

Como ya se ha visto en los capítulos anteriores, la práctica experimental que se 
desea hacer en el banco de pruebas implica la operación de un conjunto de 
elementos ensamblados que deben conservarse presurizados y en integridad ante 
las elevadas presiones de operación. Conforme a esto, el rango de operación de los 
elementos seleccionados en las secciones anteriores supera la presión máxima que 
se procura alcanzar en el banco de pruebas (Ver Tabla 2.4). Sin embargo, el sistema 
de presurizado en el banco de pruebas debe reaccionar ante situaciones críticas 
que superen las condiciones normales de operación. Para esto, se propuso adecuar 
una válvula de alivio a 1500 psi junto con un disco de ruptura a 1800 psi en la parte 
superior del tanque principal. A fin de que una vez se alcancen estos niveles de 
presión, el sistema de inyección pueda evacuarse de forma rápida y segura. 
 
Por otra parte, después de haber aislado térmicamente el MCH, se propuso un 
sistema que asegurara la presurización del ensamble del motor hasta una 
determinada presión máxima de operación.  
 

 
Figura 4-9 Ensamble de MCH propuesto 
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Como se puede observar en la figura anterior, el MCH propuesto cuenta con un 
sistema de 4 pernos precargados que se encargan de sellar las tapas anterior y 
posterior del motor cohete contra la carcasa cilíndrica del mismo. Esta unión debe 
conservarse íntegra durante el ensayo experimental en el que se espera alcanzar 
una presión de 𝑃𝑃𝑐𝑐 = 350 𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝. Sin embargo, también se desea que esta unión falle 
por separación para elevados niveles de presión en la cámara de combustión. 
 
Con base en la teoría propuesta en la bibliografía para uniones roscadas no 
permanentes [51], se propuso que la unión pernada se conformara por 4 tornillos de 
cabeza hexagonal SAE J429 G1 3/8”-16UNC-14” junto con sus respectivas tuercas 
y arandelas. Se calculó que para una presión de operación de 𝑃𝑃𝑐𝑐 = 350 𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝 junto 
con una precarga inicial de 𝐹𝐹𝑖𝑖 = 1100 𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙 por perno (precarga correspondiente a un 
par torsor de 124 lbf-in), se tiene un factor de seguridad a fluencia de 𝑛𝑛𝑝𝑝 = 2.18, un 
factor de seguridad a fatiga de 𝑛𝑛𝑓𝑓 = 12.6 y un factor de seguridad por separación 
debido a la carga de operación de 𝑛𝑛0 = 1.93. De lo anterior se puede concluir que 
para una presión estática normal de operación en la cámara, la unión pernada no 
va a fallar. En cambió para una presión cercana a 𝑃𝑃𝑐𝑐 ≈ 675 𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝, la unión pernada va 
a fallar por separación. 
 
Posteriormente se escogió un conjunto de sellos de alta resistencia térmica para 
impedir el escape de los gases calientes de la cámara de combustión a través de 
las ranuras del ensamble del MCH. Con base en la normativa estándar para O-ring 
SAE AS568 y SAE AS5857, se dimensionaron las glándulas para la colocación de 
2 O-ring Parker V0747-75 2-238 y 1 O-ring Parker V0747-75 2-151, adecuados para 
sellar la unión entre las tapas del motor, la tobera y la carcasa cilíndrica exterior. 
 

 
Figura 4-10 Vista detallada de las glándulas o ranuras para el sellamiento de la unión tapa-

tobera-carcasa por medio de O-ring 
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Finalmente se evaluó el estado mecánico de la carcasa cilíndrica del motor, frente 
la carga multiaxial dada por la presión interna de la cámara de combustión y la 
compresión axial producto de la precarga 𝐹𝐹𝑖𝑖 por el número de pernos de la unión. 
Para esto se calcularon las componentes de esfuerzos radial (𝜎𝜎𝑟𝑟), axial (𝜎𝜎𝑙𝑙) y 
tangencial (𝜎𝜎𝑡𝑡) de la superficie interna de la carcasa del motor (considerada como 
un recipiente de pared gruesa sometido a presión), y luego se determinó el esfuerzo 
equivalente de Von Mises 𝜎𝜎𝑣𝑣 para diferentes niveles de presión en la cámara. 
 

𝜎𝜎𝑟𝑟 =
𝑃𝑃𝑐𝑐 𝑟𝑟32

𝑟𝑟42 − 𝑟𝑟32
�1 −

𝑟𝑟42

𝑟𝑟32
� (4.9) 

 

𝜎𝜎𝑙𝑙 =
𝑃𝑃𝑐𝑐  𝑟𝑟32

𝑟𝑟42 − 𝑟𝑟32
−

4𝐹𝐹𝑖𝑖
𝜋𝜋(𝑟𝑟42 − 𝑟𝑟32) (4.10) 

 

𝜎𝜎𝑡𝑡 =
𝑃𝑃𝑐𝑐  𝑟𝑟32

𝑟𝑟42 − 𝑟𝑟32
�1 +

𝑟𝑟42

𝑟𝑟32
� (4.11) 

 

𝜎𝜎𝑣𝑣 = �(𝜎𝜎𝑡𝑡 − 𝜎𝜎𝑟𝑟)2 + (𝜎𝜎𝑟𝑟 − 𝜎𝜎𝑙𝑙)2 + (𝜎𝜎𝑙𝑙 − 𝜎𝜎𝑡𝑡)2

2
 (4.12) 

 
Por medio de la siguiente tabla se presentan los esfuerzos equivalentes de Von 
Mises junto con sus factores de seguridad respectivos para diferentes presiones en 
la cámara de combustión después de haber precargado la unión pernada del MCH. 

Tabla 4.3 𝝈𝝈𝒗𝒗 y 𝒏𝒏 para diferentes niveles de presión 𝑷𝑷𝒄𝒄. 

𝑃𝑃𝑐𝑐  (𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝) 0 350 675 5350 

𝜎𝜎𝑣𝑣 (𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝𝑝) 1973,24 3276,49 5416,69 40030,94 
𝑛𝑛 20,27 12,21 7,38 1,00 

4.7 Diseño estructural del banco de pruebas 

Para el asentamiento del banco de pruebas, se propuso utilizar una estructura 
esquelética formada de perfiles estandarizados que sirvieran como soporte para el 
motor cohete híbrido y las demás componentes de la bancada experimental. Para 
la estructura base principal se planteó utilizar perfiles cuadrados de acero 
galvanizado ASTM A653 Grado A (𝑆𝑆𝑦𝑦 = 33𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘 y 𝑆𝑆𝑢𝑢𝑢𝑢 = 45𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘) de dimensiones de 
2” x 2” x 1/8”. Se escogió trabajar con este tipo de acero ya que se caracteriza por 
su resistencia a la corrosión, lo que es necesario ante la presencia de agentes 
oxidantes en la bancada. 



60 

 
Figura 4-11 Estructura banco de pruebas 

 
Con base en la carga máxima de operación que se espera tener una vez se haya 
construido el banco de pruebas (3000 N), se evaluaron las propiedades mecánicas 
de los elementos no comerciales que se proponen sean utilizados para el 
acoplamiento del MCH a la estructura esquelética del banco. 
 
En la figura a continuación (Figura 4-12), se puede observar que para este 
acoplamiento se propuso utilizar un soporte estructural (B) que enlaza el motor 
cohete (A) con la celda de carga (C), la cual por medio de otro soporte estructural 
(D), se acopla a la base del banco de pruebas. 
 

 
Figura 4-12 Acople Motor cohete a estructura de la bancada experimental. (A) MCH, (B) 

Soporte estructural, (C) Celda de carga, (D) Soporte estructural, (E) Estructura BP, (F) Riel 
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Ante la complejidad que conlleva el posible análisis teórico estructural de ambas 
geometrías, para calcular la condición de esfuerzos junto con el factor de seguridad 
a fluencia debido a la carga de empuje ejercida por el motor, se decidió hacer un 
modelo de elementos finitos para los soportes estructurales (B) y (D). 
Para el soporte estructural (B) (Ver Figura 4-13), se escogió el acero inoxidable AISI 
303 (con 𝑆𝑆𝑦𝑦 = 241 𝑀𝑀𝑀𝑀𝑀𝑀) como el material de fabricación gracias a sus buenas 
propiedades para el mecanizado y su buena resistencia a la corrosión. Para este 
soporte se simuló numéricamente el estado de esfuerzos equivalentes de Von-
Mises en ANSYS 16. 
 

 
Figura 4-13 Enmallado y distribución de esfuerzos en soporte estructural (B) 

 
Para la simulación se asumió que la base del soporte estructural (B) se encontraba 
fija y que la carga fija de 3000N se distribuía en la cara superior donde se apoya la 
celda de carga. La simulación numérica se repitió para diferentes números de 
elementos hasta alcanzar una convergencia del 3,4%. Para una malla final de 
1.873.455 elementos, el soporte (B) alcanza un esfuerzo máximo de Von-Mises de 
𝜎𝜎𝑣𝑣 = 11,418 (𝑀𝑀𝑀𝑀𝑀𝑀). En base al límite de fluencia del material, se calculó el factor de 
seguridad de 𝐹𝐹𝐹𝐹 = 21,11 para la carga máxima del motor. 
 
De igual forma se hizo con el soporte estructural (D) (Ver Figura 4-14), para el cuál 
se escogió el acero ASTM A653 (mismo material de la estructura del banco) gracias 
a su facilidad de soldadura y resistencia a la corrosión. En la simulación se asumió 
que la base del soporte estructural (D) se encontraba fija y que la carga fija (de 3000 
N) se distribuía en la cara frontal donde va ubicada la celda de carga. 
La simulación numérica se repitió hasta alcanzar una convergencia del 3,09%, a la 
que se logró tener una malla de 1.473.900 elementos. De la simulación se alcanzó 
un esfuerzo máximo de 𝜎𝜎𝑣𝑣 = 24,552 (𝑀𝑀𝑀𝑀𝑀𝑀), junto con un factor de seguridad de 
𝐹𝐹𝐹𝐹 = 9,35 para la carga máxima del motor. 
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Figura 4-14 Enmallado y distribución de esfuerzos en soporte estructural (D) 

 
Una vez conocida la condición de esfuerzos en los soportes estructurales B y D, se 
calculó el factor de seguridad para la unión soldada. 
Como se puede ver en la (Figura 4-12), el soporte (D) se encuentra soldado a la 
estructura del banco de pruebas por medio de un filete de soldadura de 1/8 de 
pulgada de arco eléctrico con electrodo E6010 (𝑆𝑆𝑦𝑦 = 50 𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘). Para una línea de 
soldadura de 160 mm, la magnitud del esfuerzo cortante máximo de la junta es 
𝜏𝜏𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 = 2,288 (𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘𝑘). Con base en la teoría de esfuerzo cortante máximo (criterio de 
Tresca [51]), el factor de seguridad para de la unión soldada sería de 𝐹𝐹𝐹𝐹 = 10,93.  
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5 CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES 

5.1 Conclusiones 

Con base en el trabajo presentado por medio de este documento, se puede concluir 
que: 

• Se diseñó un banco de pruebas con el que se espera medir y controlar 
ensayos experimentales de motores cohete tipo híbrido en el campus 
Meléndez de la Universidad del Valle. 

• Por medio de un modelado matemático se estimaron las cargas del motor 
cohete y el banco de pruebas 

• Del modelamiento matemático se puede apreciar que la variación temporal 
de los parámetros típicos de rendimiento del MCH propuesto, es leve para el 
flujo másico de oxidante que se mantiene constante. 

• Se evaluaron las propiedades mecánicas de ciertas componentes del banco 
de pruebas y el MCH. 

• La configuración experimental de operación que se modeló teóricamente 
para el banco de pruebas, no excede las condiciones normales de operación 
de los elementos que conforman el banco. 

• El aislamiento térmico propuesto para el MCH, limitó el efecto que las altas 
temperaturas de la cámara combustión pudieran haber ejercido sobre la 
estructura mecánica del banco de pruebas. 

• Se escogieron distintos elementos comerciales que pueden ser fácilmente 
adquiridos una vez se vaya a construir el banco de pruebas. 

• La carga máxima de empuje establecida para el banco de pruebas, se 
encuentra muy por debajo de lo que podría representar un riesgo para la 
operación del banco de pruebas. De igual forma, en caso tal que se quieran 
hacer ensayos experimentales para un MCH de mayor empuje al máximo 
establecido, se debe hacer un análisis estructural del banco de pruebas y 
reevaluar las condiciones de seguridad de la bancada experimental. 

5.2 Recomendaciones y Trabajos Futuros 

• Una vez construido el banco de pruebas, se recomienda repetir el 
modelamiento matemático de la descarga del sistema de inyección, 
incluyendo la influencia de la configuración real de la bancada experimental. 

• Se debe calibrar el sensado del flujo másico en el tubo Venturi antes de que 
sea utilizado para la medición experimental con motores cohete. 

• A futuro se espera que el banco de pruebas para MCH sirva también como 
banco de caracterización de inyectores por medio de ensayos en frío. 

• Se recomienda corroborar el presurizado del MCH con agua a alta presión 
antes de utilizarlo en el banco de pruebas. 
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• Para la puesta en operación del banco de pruebas, se recomienda diseñar 
una interfaz gráfica que enlace al investigador con lo que acontece en el 
ensayo experimental. 

• Para la programación del sistema de control, se recomienda tener presente 
que ante alguna sobrepresión en la cámara de combustión, se debe detener 
el flujo másico de oxidante. 

• A futuro se espera que una vez se haya construido la bancada experimental, 
pueda implementarse para nuevos proyectos de investigación en los que se 
puedan involucrar los estudiantes de maestría con énfasis en ingeniería 
aeroespacial de la Universidad del Valle. 

• Se espera que en el banco de pruebas se puedan ensayar distintas 
configuraciones geométricas de MCH.  
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ANEXOS 
Anexo I Modelamiento Teórico de la descarga de un tanque cargado con 𝑵𝑵𝟐𝟐𝑶𝑶  
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Anexo II Catálogos comerciales de elementos del banco de pruebas 
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Anexo III Planos de detalle 
 
A continuación, se adjuntan los planos de detalle del banco de pruebas para un 
motor cohete tipo híbrido 
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LISTA DE PARTES

Nombre de parteCantidad
ITEM

Perfil AISC MC 3"x3,5"- 717,5mm11

Perfil AISC MC 3"x3,5"- 397,5mm
12

Perfil AISC MC 3"x3,5"- 611,1mm13

Perfil AISC  L 2"x2"x1/8" - 700mm24

Perfil AISC L 2"x2"x1/8"- 598,4mm25

Perfil AISC HSS 2"x2"x1/8" - 1280mm26

Perfil AISC HSS 2"x2"x1/8" - 700mm37

Perfil AISC HSS 2"x2"x1/8" - 1274mm48

Perfil AISC HSS 2"x2"x1/8" - 140mm69

Perfil AISC HSS 2"x2"x1/8" - 310mm210

Perfil AISC  L 1"x1"x1/8" - 415mm211

Perfil AISC  L 1"x1"x1/8" - 300mm212

Perfil AISC  L 1"x1"x1/8" - 700mm113

Perfil AISC 2"x1/4" - 660mm214
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