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Resumen

Se desarrollé un método de fabricacion de prototipos de tobera a escala menor
para cohetes de 6rbita baja, basado en materiales compuestos de bajo costo,
utilizando como metodologia un disefio del material de tobera conformada
por una zona térmica y una zona estructural.

Para la zona térmica se uso un material compuesto particulado a base de una
matriz polimérica reforzada con polvo cerdmico, Carburo de Silicio y cerami-
co tipo 2, el cual fue preparado por medio de un proceso de moldeo, vaciado, y
compactacion, después de fabricada la zona térmica se efectudé un proceso de
laminacién de un material compuesto fibrorreforzado con mallas de mallas de
fibra de vidrio y fibras de carbono.

En las toberas se evalué el desempeno de los materiales empleados a través de
la simulacién de las condiciones reales de operaciéon donde se involucraron
pruebas térmicas y estructurales, tales como: pruebas de traccién, simulacién
de cargas de presion mediante software especializado y ensayo de impacto por
llama de oxicorte para determinar pérdida de peso, de espesor y diferencial de
temperatura.

En los resultados se destaca el efectivo comportamiento del sistema para 60
segundos de vuelo utilizando un material compuesto particulado con 70% de
cerdmico tipo 2 y 30% de material polimérico para la zona térmica y una confi-
guracion de la zona estructural fibra de vidrio matt de 225 g/m? - fibra de vidrio
Voland 320 g/m? orientada 0° - fibra de vidrio matt 225 g/m? - fibra de carbono
orientada 0°.

Palabras clave: Toberas, materiales compuestos, ensayo de impacto por
llama, material ablativo.
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Abstract

A method for minor scale manufacturing of nozzle prototype for low orbit roc-
kets based on low cost composite materials was developed, using as methodo-
logy a nozzle material design conformed by a thermal zone and structural zone.

For the thermal zone, a composite particulate material based on a reinforced
polymeric matrix with ceramic powder, silicon carbide, and type 2 ceramic was
used, which was prepared by a process of molding, casting and compaction,
after the manufacturing of the thermal zone al laminating process of a fibro-
reinforced material with netting of glass fiber and carbon fiber was done.

In the nozzles, the performance of the used materials through simulation of
actual operation conditions was evaluated, where thermal and structural test
were involved, such as: traction tests, pressure loads simulation with a special-
ized software, and impact by oxy flame test to determine the weight loss, the
thickness and the differential temperature.

The obtained results showed the effective behavior of the system for 60 seconds
of flight using a particulate composite material with 70% of type 2 ceramic and
30% of polymeric material for the thermal zone and configuration glass fiber
matt of 225 g/m2 — glass fiber Voland 320 g/m?2 tilted 0° - glass fiber matt of 225
g/m2 — carbon fiber tilted 0°

Keywords: Nozzles, composite materials, impact by flame test, ablative material.

Introduccion

La Fuerza Aérea Colombiana - FAC, en calidad
de miembro integrante de la Comisién Colom-
biana del Espacio, crea el Comité de Asuntos
Espaciales como 6rgano de consulta y coordi-
nacién de planes, programas, proyectos y pro-
puestas para el desarrollo aeroespacial, adscrita
a este comité, la Escuela Militar de Aviacién,
por intermedio de su Grupo de Investigacion
en Estudios Aeroespaciales - GIEA, desarrolla
actualmente un proyecto de investigacién con-
cerniente al diseno y construccién del cohete
de baja 6rbita FAC 001 para el lanzamiento de
sondas meteoroldgicas y nanosatélites.

El primer componente involucrado en este en-
foque fue la tobera, donde los requerimientos
térmicos y estructurales alcanzan niveles altos
de servicio exigiendo un factor de desemperfio
equivalente en materiales utilizados. Por lo
anterior, el objeto de este trabajo es desarrollar
materiales compuestos para la fabricacion de
toberas de cohetes de 6rbita baja de combusti-
bles liquidos.
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Los materiales seleccionados para ser estudia-
dos y puestos a prueba presentan un bajo costo
y facilidad de procesamiento, ademds de estar
disponibles en el mercado local. Se utiliz6 polvo
ceramico, carburo de silicio y un desecho indus-
trial (cerdmico tipo dos) como reforzantes parti-
culados de la capa de desempeiio térmico y fibras
de vidrio y carbono para la parte estructural;
como matrices se emplearon resinas poliéster y
viniléster.

Desarrollo de los prototipos

2.1 Diseiio

En funcién de la distribuciéon de las cargas
térmicas y estructurales impuestas a la tobera
durante su operacién real, se definieron dos
capas de desempeiio; en primera instancia y en
contacto directo con los gases de combustién,
soportando las altas temperaturas que alcanzan
los 3000 K, una capa de material particulado de
caracteristicas ablativas, y sobre ella una segun-
da frazada estructural de material compuesto
fibro reforzado de fibras continuas, cuyo princi-
pal objetivo serd soportar las cargas de presion
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Estructural

Figura 1. Zona térmica y estructural de los pro-
totipos.

que alcanzaran proporciones cercanas a las 400
psia; ademas de los esfuerzos de dilatacién de la
zona térmica.

2.2 Materiales Seleccionados

Para la parte térmica, se tomé como referencia
la investigacion desarrollada por los oficiales
Gerena y Bastidas, egresados del programa de
Ingenieria Mecanica de la EMAVI en el afo
2009'. A partir de los estudios realizados en este
proyecto, concernientes a la resistencia térmica
y a la erosién causadas por la exposicién a una
llama oxiacetilénica de alta temperatura (3000K),
simulando los efectos de los gases de combustion
de un cohete de baja 6rbita, se retomaron dos de
los materiales utilizados, el Carburo de Silicio y el
polvo cerdmico, y se tomé un material cerdmico
alternativo proveniente de un desecho industrial
(Ceramico tipo 2). Ver tabla 1.

Tabla 1. Configuraciones para la zona térmica.

Tabla 2. Configuraciones propuestas para la
zona estructural

Conf. Descripcion

Tipol Fibra de vidrio Voland 320 g/m? orientada 45°.
Fibra de carbono Orientada 0°. Fibra de vidrio
Voland 320 g/m? orientada -45°.

TipoII Fibrade vidrio Matt de 450 g/m?. Fibra de Carbono
orientado 0°. Fibra de vidrio Matt 450 g/m>

Tipo III Fibra de vidrio Matt de 450 g/m?. Fibra de Carbono
orientada 450. Fibra de vidrio Voland 320 g/m?
orientada 45°.

Tipo IV Fibra de vidrio Matt 225 g/m?% Fibra de vidrio
Voland 320 g/m? orientada 0°.- Fibra de vidrio
Matt 225 g/m?. Fibra de carbono orientada 0°.

TipoV  Fibra de vidrio Matt 225 g/m?* Fibra de vidrio

Voland Importada USA orientada 0°.- Fibra de
vidrio Matt 225 g/m? Fibra de carbono orientada

Mat Matriz Porcentaje
particulado de Matriz
TIPO A PolYo ‘ Res‘lfla 65%
ceramico poliéster
TIPO B C{a}‘la.uro de Res.1{1a 70%
Silicio poliéster
TPO C C.eramlco R.es.u}a 70%
Tipo 2 viniléster

! BASTIDAS, Jairo; GERENA, Jefferson. Estudio
y Caracterizacién de los materiales para la
construccién de una tobera para los cohetes de
la FAC. Escuela Militar de Aviacién, Ingenieria
Mecénica 2009.
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0°.

Para la parte estructural se propusieron materia-
les reconocidos por su excelente papel desarro-
llado en la industria aerondutica y aeroespacial,
como fibras de carbono y de vidrio, utilizados
en diferentes configuraciones y disposiciones,
segun los requerimientos a las que estd sometida
la tobera. Los materiales utilizados para la capa
estructural se muestran en la tabla 2.

De cada una de estas configuraciones se realiza-
ron pruebas de traccién para determinar el mé-
dulo de Young y establecer pardmetros a partir
de los cuales se pudiera determinar un criterio
para seleccionar el material compuesto destina-
do a soportar las cargas durante la operaciéon del
cohete.

2.3 Diserio del molde y contramolde

El disefo interior de una tobera es el factor mas
importante requerido para su correcto y eficien-
te desempeno, por lo que se hace necesario que
el molde proporcione una precision e integridad
estrictas de estas medidas, ademds de una super-
ficie lisa para reducir al méximo las pérdidas por
friccién.

La geometria del prototipo se determiné a par-
tir del software desarrollado en el afio 2008 por
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Figura 2. Medidas preliminares del prototipo

los oficiales Bello Oscar y Bedoya Nicolas? tal y
como se muestra en la figura 2.

Con estas medidas se fabricaron el molde y
contramolde respectivamente. El primero ini-
cialmente en madera y luego en acero 1020,
aumentando en 1 cm los radios de estas medi-
das se elaboré el contramolde, por medio de un
conjunto de dados de tres tapas con los cuales
se evitan los problemas de reologia y precisién
que se presentan en este tipo de moldeo. La su-
perficie en contacto con el material a moldear
se cubrid con gel coat y el resto del volumen se
rellené en resina reforzada con marmolina y
fibras cortas.

El espesor de 1 cm se toma como referencia del
proyecto de grado de los oficiales Bastidas Rend6n
Jairo Alberto y Gerena Romero Jefferson Daniel.
Esta medida estd sujeta sin embargo a cambios
segun los resultados obtenidos de las pruebas de
llama realizadas en el presente proyecto, depen-
diendo de la profundidad de la erosién causada
por la llama de oxicorte.

2.4 Construccion de los prototipos

En la parte térmica se utiliz6 un material com-
puesto particulado endurecido por dispersion
mediante un procedimiento de vaciado utili-
zando el anterior molde de tres tapas (figura 3),
mientras que en la parte estructural se utilizé un
material fibro-reforzado de fibras largas multica-
pa, elaborado mediante laminacién.

2 BELLO, Oscar y BEDOYA, Nicolas. Op. cit.
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Figura 3. Contramolde

Particulados Verdaderos ]

Polvo
Ceramico

N

Figura 4. Programa experimental.

Los prototipos de tobera se construyeron de
acuerdo al programa experimental mostrado en
la figura 4.

3. Resultados y discusion

Los resultados del comportamiento térmico y
estructural de materiales de tobera a escala me-
nor para cada una de las zonas, por medio de una
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caracterizacion preliminar y una evaluacién del
desempeiio por exposiciéon a llama de oxicorte
de aproximadamente 3000K.

3.1 Caracterizacion Zona Estructural

En las figuras 5 y 6 se reportan los resultados del
comportamiento mecdnico de la zona estructu-
ral de los perfiles presentados en la tabla 2 (tipo
I, tipo II, tipo III, tipo IV y tipo V), en donde se
aprecia que los perfiles tipo IV y tipo V aportan
un mayor modulo de Young y esfuerzo de fluen-
cia. Por lo anterior y teniendo en cuenta que la
configuracién tipo V comprende fibra de vidrio
Voland de dificil consecucion y elevado costo, se
eligié la configuracién tipo IV que tiene menor
costo y propiedades similares con un modulo de
Young de 11241,9 Mpa.

3.2 Prueba de Llama

El procedimiento experimental se llevé a cabo
en el Grupo Técnico del Comando Aéreo de
Mantenimiento (CAMAN) de la FAC ubicado
en la localidad de Madrid, Cundinamarca, a una
presiéon atmosférica de 30,29”Hg una temperatu-
ra ambiente de 17°C y una humedad relativa de
65%.

Todos los prototipos de tobera fueron sometidos
a prueba de llama con oxicorte a una proporcion
de 60% de oxigeno y 40% de acetileno, con un
tiempo de exposicién a la llama de 60 segundos.

3.2.1 Diferencia de Temperatura en las
Paredes, Fallay Tiempo de Falla

Para realizar este andlisis se utilizé una cdmara
termografica y el software ThermaCAM del mis-
mo equipo, capturando imdgenes una vez termi-
nado el ensayo de llama. Dicho software permite
observar los resultados mostrados en la figura 7.

Estos resultados son:

+ Temperatura promedio de un area del pro-
totipo seleccionada de acuerdo con un rango
de temperaturas mostrado en una paleta de
colores.

o Temperatura puntual maxima de cualquier
punto del prototipo.

Revista
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I Configuracién TIPO IV
=l Configuracién TIPO V

EstuerzoMPa

Figura 5. Diagramas Esfuerzo vs Deformacién
de las configuraciones propuestas para la zona
estructural.
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Figura 6. Mddulo de Young de las configuracio-
nes propuestas para la zona estructural.
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Figura 7. Software ThermaCAM E4 de la cama-
ra termografica.

i“ge UAN ISSN 2145 - 0935 + Vol. 2 * No. 4 « pp 13-21 = enero - junio de 2012

17



18

* Construccion y evaluacién de una tobera a escala menor basada en material compuesto para cohetes ¢

+ Gréifica de Temperatura vs. Distancia de
acuerdo a una linea del prototipo seleccio-
nada, con la cual se puede establecer un gra-
diente de temperatura.

Los puntos de referencia donde fueron toma-
das las medidas, se ubicaron de tal manera que
permitan obtener un gradiente térmico, indice
de la conductividad préctica del material, Estos
puntos se distribuyeron de la siguiente manera
(figura 8):

T2

T3

Figura 8. Temperaturas en la tobera

Donde:
o T1 = Temperatura promedio de la pared ex-
terna de la parte estructural.

o T2 = Temperatura promedio de la pared exter-
na de la parte térmica.

o T3 = Temperatura promedio de la pared inter-
na de la parte térmica.

+ Dif prom = Diferencia promedio de tempera-
tura

« Tiempo = Tiempo de falla

1:43:56 p e=0.98 Trefl=36

Figura 9. Foto termogréfica de la zona posterior
de prototipo de cerdmico tipo 2
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Por otro lado, el tiempo de falla se considera
como aquel en el cual el prototipo presenté la
primera grieta durante la exposicion de este a la
llama de oxicorte, las fallas generadas fueron de
tipo fragil en todos los prototipos (Ver tabla 3), la
codificacion es acorde al programa experimental
de la figura 4.

Tabla 3. Diferencia de temperatura promedio
de los prototipos después de la prueba de llama,
tiempo de falla y descripcién de la falla.

Prot. T1(°C) T3(°C) Dif prom Tiempo Falla
No. (°C)  (seg)

Grieta en sentido axial de extremo a

a4 by kB iy el extremo de la tobera y en la garganta.

Grieta en la garganta que partio la tobera
2 104,5 108,8 43 30

en dos partes

Grieta de menor intensidad que las dos
3 187,8 2103 22,5 40 primeras probetas en sentido axial de

extremo a extremo y en la garganta
Presentd falla en direccion axial en la
primera mitad del prototipo y no fallé en
la garganta

4 1953 3124 117,1 50

5 1351  206,7 71,6 No presentd falla

6 130,9 220,1 89,2 No presento falla

Grieta irregular en sentido axial de
extremo a extremo y grieta que
comprende la mitad de la garganta.
Grieta irregular en sentido axial de

7 212 3359 123,9 50

8 197,2 2482 51 50 extremo a extremo y grieta que
comprende la mitad de la garganta.
Grieta en sentido axial en la primera mitad
9 2243  286,4 62,1 50 de la probeta y grieta que comprende la

mitad de la garganta.

10 104 198,2 94,2 No presento falla

11 1182  233,1 114,9 No presentd falla

12 120 230 110 No presento falla

Grieta de baja intensidad en la primera
mitad de la probeta y pequefia fisura en la

13 2282 270 41,8 45
garganta.
Grieta en direccion axial y en la garganta
14 1878 2393 51,5 40 que partio la probeta en dos partes.
Grieta en direccion axial y en la garganta
15 2259 2765 50,6 40 que partid la probeta en dos partes.
Grieta en direccion axial y en la garganta
16 225 275 50 40

que partid la probeta en dos partes.
17 1351  264,9 129,8 No presentd falla

18 135 265 130 No presento falla
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El material que present6 el mejor desempefio
en cuanto al tiempo de falla fue el ceramico
tipo 2 con un promedio de 50 segundos, y el de
menor desempeiio fue el polvo ceramico con un
promedio de 37,5 segundos, sin presencia de la
zona estructural, lo cual se ve influenciado por
la utilizacion de resina viniléster como matriz en
dicho material, la cual tiene mejores propiedades
que la resina poliéster utilizada en los prototipos
de polvo cerdmico y carburo de silicio, ademas
de las mayores propiedades de resistencia a ele-
vadas temperaturas del cerdmico tipo 2.

Se observo, que las probetas que estaban com-
puestas tanto de la zona térmica como de la
estructural no presentaron ninguna falla debido
a que ésta tltima ayudd a soportar los esfuerzos
térmicos generados por la alta temperatura e
impidi6 que se produjeran grietas en los prototi-
pos, lo que evidencia la necesidad de evaluar las
probetas completamente terminadas y no sélo
con su zona térmica.

Las grietas generadas fueron de tipo fragil y se
observa un patrén generalizado en relacion a la
direcciéon de formaciéon de las mismas, que es
direccién axial y alrededor de la garganta, como
lo muestra la figura 10.

Polvo ceramico

sramico tipo 2

Figura 10. Grietas en direccién axial y en la
garganta de los prototipos después del ensayo de
llama.

Revista

3.2.2 Comportamiento Aislante de los
Prototipos

Con el objetivo de analizar cual material obtuvo
el mayor comportamiento aislante de tempe-
ratura, en la tabla 4 se muestra la temperatura
promedio de las paredes interna y externa de los
prototipos con presencia de zona estructural. La
codificacion utilizada en la tabla es la descrita en
la figura 9.

Tabla 4. Temperaturas promedio de las paredes
de los prototipos

Reforzante del T2 (°C) £ D.S. TL(°C) £ D.S. T3 (") £ D.S.

prototipo

Polvo Ceramico 168,75 +26,9 133+£2,96 189,9+48,2

Ceramico tipo 2 211,2+13,6 124,1+8,34 2553+488

Carburo de Silicio 216,73+19,3 140,057 265,95+13,7

El material con mayor comportamiento aislante
fue el cerdmico tipo 2 con una temperatura pro-
medio de la pared externa de 124,1 °C, seguido
del polvo cerdmico con una temperatura de 133
°C y por dltimo el carburo de silicio con 140,05
°C. Al tener la menor temperatura de la pared
externa, se espera que la disminucidn de las pro-
piedades mecdnicas de la zona estructural sea
igualmente menor, ya que estas estan afectadas
en gran medida por la temperatura de operacion.

3.2.3 Pérdida de espesor

Se tom¢ la pérdida de espesor promedio del
prototipo, producto del desgaste por los gases de
combustién, como un indice de la resistencia del
material a la erosion, dicha medida se determind
en ocho puntos equidistantes sobre el perimetro
del borde de la seccion convergente y sobre una
parte intermedia de esta, como un promedio del
espesor del prototipo; en donde el valor inicial es
constante en promedio para cualquier prototipo,
debido a la rigidez de los moldes.

De los resultados presentados en la tabla 5 y fi-
gura 11, se observa que el reforzante particulado
de mayor resistencia al desgaste es el ceramico
tipo 2 en comparacion con el carburo de silicio y
el polvo ceramico, en donde las pérdidas de es-
pesor fueron inferiores a dos milimetros, por lo
que es posible construir un prototipo de menor
espesor, con un grosor recomendado de 5mm.
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Tabla 5. Pérdida de Espesor Promedio de los
Prototipos

Tabla 6. Pérdida de de peso de prototipos.

Prot.No | Pesoinicial (g.) Peso final (g.) Pérdida de peso (g.) | TIPO
Prot. | Espesor promedioinicial | Espesor promediofinal | Pérdida de espesor 0 L 2yl 2008 253
No (mm) (mm) promedio (mm) 2 A5y &Y 2 A
N e 7 i 3 299,3 286, 125
) 0 ’85 1’0 p 0’25 4 2934 275,2 23,
! ! ] A 5 254,2 233,69 20,51
3 12 11,355 0675 6 2176 1955 21
) b , .
4 7 106 21 7 2505 2335 0
5 114 10,75 0,65 8 296 2119 177
b 10,75 8,925 1,825 B 9 2869 2729 14
7 12,6 10,4 22 10 2175 196,5 2 c
8 10,025 9,65 0,375 11 2836 2752 84
9 11,95 11,425 0,525 12 2186 192 26,6
10 109 10,25 0,65 C
1 12,55 11,975 0,575
1 10,25 9,65 06
1.2 Conclusiones
1
0,8 - .
a4 P « Las fallas que se presentaron en los prototipos
0.4 ' 1083 en el ensayo de llama fueron grietas de tipo
0,2 4 e fragil en direccion axial y en la garganta, en
0+ ’ este sentido los mayores desempenos se pre-
TIPOA sentaron en el siguiente orden: ceramico tipo2
s T > carburo de silicio > polvo ceramico.

Figura 11. Perdida de espesor promedio de
acuerdo al tipo de material de refuerzo.

Fuente: Autores.

3.2.4. Pérdida de Peso de los Prototipos

Una vez terminado el ensayo de llama se puede
observar una pérdida de material debido a la de-
gradacion del mismo por el contacto directo de
este con la llama, lo que implica también una dis-
minucion de su masa. Se tomé registro de cada
uno de los prototipos antes y después de realizar
el ensayo de llama y se sac6 un promedio de la
pérdida de masa de acuerdo al material utilizado
como reforzante en la zona térmica.

Los datos de peso y pérdida de masa de cada uno
de los prototipos estdn consignados en la tabla
6, de acuerdo a la codificaciéon establecida para
los prototipos en el programa experimental de la
figura 4.
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» La zona estructural y la térmica actuaron en
sinergia, de tal manera que en ningin pro-
totipo compuesto por estos dos sistemas se
genero la formacién de fisuras.

+ Elmayor desempefo mecanico a tensién entre
las configuraciones estructurales evaluadas,
se obtuvo con la configuracién tipo IV com-
puesta de Fibra de vidrio matt 225 g/m? - Fibra
de vidrio Voland 320 g/ m?orientada 0° - Fibra
de vidrio matt 225 g/ m? - Fibra de carbono
orientada 0°.

« El material que evidencié mayores propieda-
des ablativas, y por lo tanto el éptimo para
el recubrimiento de toberas, es el ceramico
tipo 2 con resina viniléster, debido a su menor
pérdida de espesor, menor temperatura en la
pared externa y mayor tiempo de falla.
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