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TEMA 1 — INTRODUCCION A LOS MOTORES COHETE

SIMILITUDES Y DIFERENCIAS ENTRE COHETE Y MISIL:

Los cohetes y misiles tienen en comdn que usan como propulsor el motor cohete.

Los misiles tienen un sistema de guiado especializado en alcanzar un blanco u objetivo,
mientras que los cohetes no.

El MOTOR COHETE es un sistema propulsivo donde tanto el combustible como el oxidante van
dentro del propio “’vehiculo” —ya que en el espacio no hay aire que actle de oxidante, el
motor cohete no necesita tomar el oxigeno de la atmdsfera-.

El motor cohete desarrolla méas potencia para el mismo peso.

Hay una camara de combustion que genera gases a alta presion y temperatura, estos gases son
proyectados en una tobera para conseguir la propulsion.

APLICACIONES DE LOS MOTORES COHETE:
Hay dos aplicaciones cuando hablamos de motores cohete:

o CIVIL: el uso de los motores cohete se limita a enviar cargas de pago al espacio
e MILITAR: amplio uso. Normalmente traslada una cabeza de guerraa un
destino.

EXPECTATIVAS/CURIOSIDADES:

En el periodo de 2015-2019 se preveé que los misiles moveran unos 66.000 billones de ddlares,
siendo las mayores compafiias chinas.

MBDA: consorcio europeo para la produccién de misiles.

Iris —T: misil guia infrarroja, aire-aire.

En Rusia suele ser donde més lanzamientos se producen y usan lanzadores de la guerra. Son
lanzamientos méas econdmicos. Le siguen USA, Chinay Europa con el Arian 5y el Vega como
principales lanzadores.

El Arian 5 lanza dos satélites a Orbita geoestacionaria en cada lanzamiento, por lo que supone
un coste mayor que otros lanzamientos.

Israel e Iran también poseen lanzadores.
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SISTEMAS PROPULSIVOS

FOTONES (Dirigiendo haz laser) COHETES VELAS SOLARES (propulsadas por el
Sol)

NUCLEARES: se aprovecha la energia
liberadaen la reaccion

ELECTRICOS
(Técnicos)

TERMICOS: calentamos el

fluido para conseguir
empuje. Se puede calentar
mediante reacciones...

Solares Laser Nucleares
Combustible sélido: son los
— A
mas comunes

Combustible liquido: se suelen
] US2T Para misiones espaciales, en
lanzadores.

=1  Electrotérmico Radiois6topo

Quimicas: el proceso
de combustion libera
mucha energia

Electromagnético: se
acelerael plasma

Explosion

lectroestatico: se generan particulas (Xe) y lof
siones se aceleran en el campo

electroestatico: movemos una masa muy
pequefia con mucha velocidad y alto impulso
especifico.

El combustible liquido debe estar almacenado, siendo su almacenaje y manipulacion
complicada.

En los cohetes eléctricos, el calor se proporciona normalmente a trabes de alguin sistema
eléctrico (bateria, etc). Solo suelen usarse en misiones espaciales.

Los térmicos y nucleares se usan tanto en tierra como en el espacio.
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Los quimicos son los sistemas de mayor interés, pueden tener:

- combustible solido
- combustible liquido
- combustible hibrido

El gas frio es un sistema que contiene gas frio que presurizado produce energia.

Los electroestaticos suelen usar Xe y los electrotérmicos hidracina; mediante energia eléctrica
aceleran el fluido.
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TEMA 2 — FLIGHT PERFORMANCE

DEFINICIONES Y FUNDAMENTOS

Veremos los principios fundamentales de los motores cohete y los sistemas propulsados por
ellos.
Separaremos lo que sucede en el espacio de lo que sucede en la tierra.

PROPULSION MEDIANTE MOTORES COHETE

Es compleja ya que son muchos los efectos y factores que hay que tener en cuenta, y son
méaquinas que trabajan muy exigidas.
Toda la ciencia de cohetes se apoya en:

- La mecénica: construccidn, estructuras...

- Termoquimica: ya que la mayoria son térmicos, es decir, la propulsion se
produce mediante una reaccion.

- Quimica: para el desarrollo de los combustibles y el andlisis de las reacciones
que suceden en la cAmara de combustion.

La tercera Ley de Newton (accion-reaccion) es el principio fundamental de los motores cohete.
La fuerza propulsora se obtiene expulsando el propulsor a grandes velocidades.

PRINCIPALES PARAMETROS QUE NOS PERMITEN CARACTERIZAR MOTORES COHETE

e IMPULSO TOTAL, It

Eslaintegral de la fuerza de impulso (empuje) que se genera mediante todo el tiempo
de operacion:

|t:f01 th

Es proporcional a la energia liberada por el propulsante.

e IMPULSO ESPECIFICO, Is

f, Fdt

ls=—""F——~
g | mdt
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Es una medida de calidad, nos mide cuanto gas nos ha costado generar este empuje.
Un impulso especifico mayor indica mayor eficiencia y mayores prestaciones.

Es el impulso total por la unidad de masa de propulsor.
Se expresa en segundos en el SI.

Si el flujo mésico y el empuje son constantes (sucede cuando despreciamos el
arranque y la parada), entonces...

VELOCIDAD DE ESCAPE EFECTIVA, ¢

La velocidad a la que se produce la salida de los gases de la tobera no sera constante
ni de valor unico.

Hay que tener en cuenta el rozamiento de los gases con la pared que nos resta
velocidad.

El pardmetro ¢ es un valor medio de la velocidad equivalente a la que el propulsante es
expulsado del vehiculo.

F
C= Is'gO:E

La diferencia entre el impulso especifico y la velocidad efectiva es dividir o no entre la
fuerza de la gravedad (g)
Ambos términos nos indican la calidad del sistema propulsivo.

Hay una velocidad ¢ que coincide con la velocidad exacta a la que salen los gases.

En los cohetes de combustible sélido es dificil medir a qué velocidad se estén
expulsando los gases.

En los cohetes de combustible liquido, sabes lo que estés inyectando, pero en los
solidos sélo quemas pélvora. Al saber lo que estés inyectando, podrias medir la
velocidad instantanea.

Lo normal es calcular I del empuje total y con el peso del combustible (diferencia
entre el peso inicial y el final)
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e RELACION ENTRE MASAS, MR

Se puede aplicar tanto al vehiculo completo, como solamente a una parte propulsiva (a
una etapa)
ms
MR=—"
mo
Siendo:

ms la masa final una vez consumido todo el combustible
mo la masa inicial
mjp masa del fuel (propulsante)

Se puede aplicar a vehiculos de una Unica etapa o a vehiculos multi-etapa (la masa seria la
suma de todas las etapas)
Si tenemos una Unica etapa y esta lleva carga de pago, formara parte de la my.

Normalmente, en los misiles tcticos, MR=60%. Una MR pequefia significa que llevamos poco
combustible. En estos misiles es relativamente alta porque llevamos muy poco combustible en
relacion a todo el equipo, sensores, etc.

En lanzadores, para alguna de las etapas, MR=10%.

e RELACION DE PROPULSANTE, T

Siendo mo-m¢+my,...
m

T = P

mo

Cuando aplicamos esto a un sistema propulsivo, nos indica la calidad del disefio.
Buscamos un valor de ¢ muy alto, ya que nos interesa llevar mucho combustible.

Cuando se aplica a un cohete, m, suele ser la masa inerte (hardware, sistemas, el
combustible...) pero normalmente lo que se analiza es el poder propulsivo, es decir, solamente
el sistema cohete; y ahi no se tiene en cuenta la carga de pago (elementos de guiado, etc)

e RELACION EMPUJE-PESO

Da la capacidad de aceleracion que tiene el sistema, basdndonos en el empuje que da. Se
consiguen aceleraciones muy grandes con motores cohete.

., . E j
Relacion empuje-peso = =2
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e RELACION IMPULSO-PESO
It It
Wo (mf+mp)'go
Siendo I, el impulso total y W, el peso total.

La relacion impulso-peso nos interesa lo mas grande posible.

EMPUJE

Es la fuerza producida por el sistema propulsivo sobre el vehiculo. Se debe al cambio de la
cantidad de momento del sistema; pero el momento de todo el sistema se mantiene, por ese
motivo se realiza la propulsion.

El empuje se debe a la diferencia del aire que entra por el que sale.

F—‘”"v—mv—”’ %
_dt 2 2 9o 2

F=m-vy+ (p, — p3)A2

P3 es la presion ambiente del exterior
p2 es la presion de la salida de la tobera al exterior

Cuando p,= p3 estamos en el momento 6ptimo del motor cohete.

En cualquier motor cohete, al decrecer la presion atmosférica (al elevarnos) el empuje —y por
tanto, el impulso especifico- se incrementa (véase ecuacion de empuje)

+empuje - + impulso especifico

Cuando la atmosfera desaparece, por mucho que aumentemos nuestra altitud ya no hay
mejoria.

Por ejemplo, un cohete de combustible sélido tendria los siguientes impulsos especificos...
- 255 s (nivel del mar)
- 290 s (con cierta altura)

El empuje puede calcularse mediante la integracion de todas las presiones que actdan en
sentido normal alrededor de la tobera, y que se pueden proyectar.

El punto 1 es la camara de combustion, p; la presion en la garganta y p, la presion a la salida de
la tobera.
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Atmosphere @ Converging nozzle section

P3 )
] Diverging nozzle section
—— v
——— Chamber ——— Ug i
- P AL T vy P Ay padz Tz

VELOCIDAD EXHAUSTIVA (VELOCIDAD DE SALIDA EFECTIVA, C

F
m

C= Is'gO =

siendo m el flujo mésico.

Si dividimos F=mni - v, + (p, — p3)A, entre m, obtendriamos...

F - A
Z-¢= 172+(p2 1.73)2
m m

Si tenemos la tobera adaptada, c=v,, siendo v, la velocidad real de salida del gas.
Siempre hablamos de velocidades medias, nunca instantaneas.

Cuando p, = p3, C es maxima.

VELOCIDAD CARACTERISTICA, C*

_DtAt
m

C*

Siendo p; la presién en la garganta
A: el &rea de la garganta
m el flujo mésico

Se usa para comparar sistemas propulsivos iguales, donde cambiamos la camara de
combustidn. Asi, nos independizamos de las caracteristicas de la tobera.

ENERGIA Y EFICIENCIA

No se usan demasiado en el disefio pero nos sirven para ver las transferencias energeéticas.
La energia cinética de los gases que salen del motor es la que se convierte en fuerza de
propulsion, asi, a mayor potencia del chorro, mejor.
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_1 .. 92 1. _1 _1 2
Pjet(chorm)—zmv —EWQOISZ _EFQOIS_EFV

La potencia efectiva es una medida del uso de la masa, incluyendo su fuente de energia.
Para cohetes quimicos, la energia que se usa es la de la reaccion, y la energia que podemos
usar es todo el calor que se haya liberado.

I:)chem =m- QR' J
Siendo Qr el calor liberado por la reaccion.
La eficiencia de la combustion suele ser de un 94-99%.
La potencia del vehiculo es la fuerza por la velocidad.

Para un cohete quimico, del 100% que podriamos obtener, un 1% se pierde en la combustion
(pérdidas del combustible, etc...)y un 2% se pierde a través de las paredes (calor), finalmente,
queda el 97% como la energia que tiene el chorro.

De ese 97%...
- pérdidas de calor

97% - la energia cinética del chorro es un 40-70% del total que teniamos antes

- hay una parte de la velocidad que no es totalmente axial y no se aprovecha

Heat loss to walls

Combustion loss
{poor mixing, .
incor?:;‘l)ete wrgingm Unavailable thermal

energy of exhaust jet

— /
Residual kinetic energy
of exhaust gases
2 100% (9% l97% | — 0t 50%
— 40t070% !
—_— >
L Useful energy for
vehicle propulsion
'—Kinetic energy of exhaust jet

, LTotal energy of exhaust jet
—Available energy in combustion chamber

'—Heating vaiue of propellants

FIGURE 2-3. Typical energy balance diagram for a chemical rocket.

EFICIENCIA INTERNA

Es aquella que convertimos en cinética en el chorro.
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_ energia cinética del chorro _

1.
“1hv?
2

Nint —

EFICIENCIA PROPULSIVA

energia quimica disponible Ncombustion Pchem

Es cuanto de la energia que hay en el chorro es usada para mover el vehiculo.
Cuando los gases son expulsados a la misma velocidad a la que viaja el cohete, la eficiencia es

maxima.

vehicle power

F-u

%
c

Np

" vehicle power+residual kinetic jet power Fu+ im (c—u)Z B 1+(u/c)?
2

En la siguiente grafica podemos ver que los sistemas quimicos tienen un impulso especifico

menos y que los sistemas electroestaticos tienen un impulso especifico mayor.

100,000 |
;;If‘ P! ]I
g Electrostatic } |
and |
“‘E 20,000 electromagnetic |
z \ | 5
3] [ty
S 10,000 15 S ﬁw i |
A I . i i :
‘; 8000 i W‘“ A Solar : ﬁ ﬁ N
2 | Arcjet U heated H, |- Nuclear fission
= 1 4 p 5 |
o Pty - oz,
@ L EE= il it
£ : ol HT Bl Liguid and solid
é ih Ftesistoietﬁ chemical propeliants
w2000 : =5 1M Monopropellant :
B | g {15 il
AT
1000 i‘ Cold gas ||!
600 : ; e
10 1w0° w* w2 1w 19! 1 10 100 1000
Acceleration in multiples of earth gravity g, or thrust to
vehicle weight ratio
Tipo de motor Nint ls (S) V, (m/s) m (kg/s) Pinput (KW)
Quimico 0.7 300 2.9 0.036 225
Nuclear 0.5 800 7.8 0.013 838
Arc-electrotermal | 0.4 600 5.8 0.018 785
lon electroestatico | 0.65 2000 19.6 0.005 1612
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TEMA 3 — MECANICA DEL VUELO DE LOS MOTORES COHETE

La propulsién mediante cohetes genera una fuerza que aplicada sobre el vehiculo provoca una
aceleracion o deceleracion que se oponga a lo que evite ese movimiento.

En la atmosfera tenemos que superar la fuerza que esta opone y la g; mientras que en el
espacio solo hay que ir en contrade la g.

Por tanto, hay dos regimenes fundamentales:
- En atmosfera

- En el espacio
= ‘ F
= |
Payload E gl I|
— = l propotan
| Guidance, telemeate ? HT’
b \‘\' and canirol ﬁ i I
; \ equlpment \ |
E\r § Initial or E
E\E \‘\\ loaded vehicle
: i i mass
E\E Propallant § " A My
'\f § vehicle
E\; § FL;::I:;;UIE?::# T:;;r
] : system mass vehicle
?‘}:‘vﬁ_/é residual propellant A p,EmEﬂn
1 Focket engine Erﬂgi.:;e s::;ﬁm
B ] ] A

FIGURE 4-1. Definitions of various vehicle masses.

Nosotros nos referimos solo a m, como la masa del combustible Gtil, la que se ha usado (no la
que queda como residuo en tuberias, etc)

ECUACION DE LOS COHETES — ECUACION DE TSIOLKOVSKY

Es una de las expresiones més importantes en cohetes. Nos indica la cantidad de incremento
de velocidad que podemos conseguir en nuestro vehiculo en funcién de la velocidad
caracteristica y las cantidades de masa inicial y final.

mO
up=c-ln —
mg

12 Judit Gonzélez Gutiérrez



También se puede escribir como:
Au 1 m,

ec = —=—

Cuénto mayor sea MR, més velocidad podremos conseguir
Como es importante, vamos a ver de donde sale esta expresion:

MR = m¢/m,
conlarelacion 7=1-MR
T =mp/m,

Cuando tengamos un flujo mésico constante, sabiendo m,, m, y t,... podemos decir que:

m=my,-—-t ->es el combustible que quemamos y por cuanto tiempo lo
guemamos

Si sacamos factor comin a m,...

m= mo( 1-- é

T

t

]

m=m,[1-(1-MR) —
t
P

m es la masa instantanea de nuestro cohete en cada momento.
Por Newton,

F=m-a=m-dv/dt

dv=F/m-dt asumimos que F es constante
Si relacionamos el empuje conc...

C=F/m

Entonces,

Es el cambio en la velocidad

Con unos pequefios cambios obtenemos el cambio en la velocidad instantanea.
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c-m-dt
my t
m, tp

mo( -

Si lo escribimos en funcion de T (que es la fraccion de combustible)...

T

c-—dt
_ tp
- T

1——-t
tp

Si integramos esta expresion...
AV=——c-In(Q-1)+V,

Siendo V, la velocidad inicial y AV el incremento de velocidad que conseguimos (también se

denomina Uy)
m
U,=c-In <—0>
my

Si en lugar de utilizar U, como valor a calcular, usamos la cantidad de combustible que
necesitamos, aplicamos la exponencial a la férmula:

m, = mg - elu/c
La relacion de masas tiene un efecto logaritmico sobre la velocidad que vamos a conseguir. Al
incrementar la carga de pago, disminuye logaritmicamente la velocidad que conseguimos.

Si queremos mandar una masa mas lejos, necesitamos por ejemplo una e°®. Si queremos un
incremento de velocidad, eso supone un incremento exponencial del combustible que
gueramos cargar. Esto nos limita y nos hace mas caro el llevar cosas mas lejos.

VUELO ATMOSFERICO
Sobre el vehiculo actlan tres fuerzas fundamentales:
- aerodinamicas e 1
- gravitacionales Qe st

- empuje ":’j"f" .

Horizontal reference

Fsin (g — 8]

mg sin @

FIGURE 4-4. Two-dimensional free-body force diagram for flying vehicle with wings
and fins.
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En la figura, el angulo « representa el angulo de ataque (este angulo esté formado con las alas)
y el &ngulo 6 la trayectoria del vuelo respecto a la horizontal.

Para escribir la trayectoria en las dos direcciones...
- En el sentido del vuelo...

du
m(E):F-cos(lp—H)—D—m-g-senH

- En el sentido perpendicular...

do =F -+L 0
m-u(dt>— . m-g-cos

Si el resultado de todo esto es cero, es que esta en equilibrio = vuelo de crucero

Tenemos las siguientes relaciones basicas de movimiento, que son las ecuaciones para
cualquier cuerpo que vuela en la atmosfera con una resistencia y densidad.

du F Cp )
E—E-cos(w—e)—%-p-u -A— g -senf
do F C,

U= sen(y — 0) o P U A—g-cosf

En la ecuacidn de los cohetes no hemos tenido en cuenta ni las resistencias ni las pérdidas. Si
estuviese bien integrado habria una resta de estos términos no tenidos en cuenta.

Mas velocidad del sistema propulsivo (Au) nos proporciona:
- menos peérdidas gravitatorias
- menos pérdidas de resistencia aerodindmica

Para la atmosfera no existe una solucion Unica: varia la velocidad, la gravedad, etc. Por eso se
dan estas formulas.

La velocidad (el Mach) aumenta mucho al entrar en transonico y luego disminuye hasta
estabilizarse.

LaCpy la C. dependen de la velocidad y de la densidad que va cambiando — de la combinacion
de todas estas variables depende la fuerza aerodinamica.

Para un vehiculo sin alas:

1
C_L CD?puZA
du_ tp m,
E——.t—g-sene- 7
P P

La ecuacion queda simplificada (esto ya no tiene mayor importancia)
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La velocidad del vuelo puede calcularse integrando entre cero y t, igual que las fuerzas
aerodindmicas se pueden calcular de forma gréfica.

Si podemos despreciar las fuerzas aerodinamicasy V, = 0 m/s, la velocidad al final, cuando se
ha consumido todo el combustible sera...

u,=-17-IN(l-1)-g-t,
=—¢-In(MR)— G - ¢,

() o
T M mr) "I

Segun las prestaciones de nuestro sistema propulsivo, podremos realizar unas misiones u
otras. Por ejemplo, no podemos mandar un sistema eléctrico al espacio, porque nos da 107°g,
es decir, no supera la fuerza gravitacional g.

Para realizar la inyeccion orbital (pasar de una 6rbita a otra) podriamos usar practicamente
cualquier tipo. Lo mismo sucede para correcciones en la trayectoria. Aunque en este Ultimo
caso, los de combustible sélido no valen porque cuando comienza la combustion no para hasta
gue se acaba el combustible y no se puede controlar.

Para los misiles terrestres (tacticos), suelen usarse los sistemas quimicos.

Quimicos— tierra
Eléctricos— espacio

VEHICULOS MULTIETAPA

Permiten velocidades més altas, mas carga de pago y mejorar la performance. Los lanzadores
multietapa son los que mé&s se usan, consisten en partir el sistema en dos o tres trozos, para
poder ir lanzando partes cuando ya no se necesiten, asi conseguimos una menor masa.

Es rentable colocar hasta 3 etapas, a partir de ahi, no compensa lo que se gana con la
complejidad que supone, ya que cada etapa tiene su combustible, su tobera, sus sistemas de
alimentacion...

Para n etapas, el incremento de velocidad final seria:

- 1 1 1
Aup = ZAu = ln(_MR1> +cy - ln(MR2> +c3- ln(MR3> + -
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METODOS QUE MEJORAN LA ACTUACION DEL VEHICULO MEDIANTE EL SISTEMA
PROPULSIVO

e Aumentar c (velocidad de salida efectiva de los gases) y | (impulso especifico) supone

una mejora de la performance, ya que aumenta Au.

e m,/ms tiene un efecto logaritmico, conseguir una masa final més pequefia mejora la
performance y aumenta la Au. Nos interesa quitar masa de estructura, etc, no del
combustible.

e Reducir el tiempo del funcionamiento reduce las perdidas gravitacionales, por
ejemplo, se puede conseguir aumentando el empuje. Como la pérdida gravitacional es
g-t, cudnto menor sea el tiempo, menor pérdida habra.

¢ Reduciendo la resistencia aerodindmica (relacionado con la estructura)

¢ Reducir la longitud de la tobera mejor la eficiencia porque sera un vehiculo mas ligero.

e Siestamos realizando un lanzamiento nos interesa lanzarlo a favor de la 6rbita de la
tierra para tener una velocidad favorable (inicial) a mayores. Asi necesitamos un
incremento de velocidad menor para lanzar el cohete. Otra opcién es lanzar el cohete
desde un avion y asi se aprovecha la velocidad que lleva el propio avion.

e Laresistencia siempre va a ser negativa, pero la sustentacién puede compensar las
fuerzas gravitacionales. Se compensan mediante las fuerzas aerodindmicas. Por este
motivo, el cohete una vez que ha pasado la atmosferay ya no va a tener pérdidas
gravitacionales empieza a volar en horizontal.

¢ Laeficiencia propulsiva es maxima cuando volamos a la misma velocidad que
expulsamos los gases.
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TEMA 4 — TEORIA DE TOBERAS

La tobera siempre va a estar bloqueada, pero no adaptada. En el espacio (vacio) no podemos
llegar a Ps=Pgxr porgue no hay presion exterior.

La tobera esté bloqueada cuando M=1

Esta teoria se aplica para los sistemas propulsivos que usan la expansién de un gas para
conseguir la fuerza propulsora: habré una tobera que nos permita transformar la energiay la
presion de los gases en alta velocidad.

TOBERA IDEAL

2 Con ella podemos usar principios termodinamicos de forma matematica stmple
ecuaciones de flujo isentrépico.
-La Ty la Pt permanecen constantes (isentrdpico)
- La Tt se mantiene pero la Pt no (adiabatico)
o Elflujo va a ser unidimensional (solo consideramos la bidimensionalidad con la
relacion de areas)
< Ladiferencia entre una tobera real e ideal normalmente solo esté entre el 1%y el 6%
(muy poco)
2 Asumimos las siguientes hipotesis:
e Flujo homogéneo
e Todas las especies usadas son gaseosas
e Elflujo de trabajo sigue las leyes de los gases perfectos
¢ No hay friccion # no hay pérdidas en la capa limite (isentrépico)
¢ No hay ondas de choque ni discontinuidades en el flujo de la tobera.
e Flujo adiabatico (no hay transferencia de calor a través de las paredes de la
tobera)
e Flujo estacionario
e Consideramos que los gases a la salida se mueven como el flujo,
longitudinalmente.
e Dentro de unaseccion: la velocidad (v), la densidad (), la presion (P) y la
temperatura (T) son constantes.
e Lacomposicion del gas no cambia en la tobera (es la suposicion “menos
cierta” por las reacciones quimicas) porque se establece un equilibrio quimico.
e Los combustibles almacenados estan a temperatura ambiente, los criogénicos
estan en su temperatura de ebullicion.

En cohetes se suelar laK en vez de lagamma para los gases. Ky R toman valores muy distintos
porgue en los cohetes no se usa el aire como fluido.
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El objetivo final de una tobera es acelerar a una velocidad lo mas alta posible los gases de los
productos finales de la combustion (estan a altaPy T).

RELACIONES ISENTROPICAS

La conservacion de energia puede ser aplicada al flujo adiabatico.
Para los gases ideales, la entalpia total es constante.

172
hO:h+?

Si cambia, es por causa del cambio de velocidad:
1
hy —h; = 5(17% - v7)
Ah = Cy(Ty — T,)

Los cambios en las propiedades del gas, al final solo dependen de la relacion de &reas:
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| |
1 |
e === k=120 | —
— k=130
e
= 1.0 d 100
o
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FIGURE 3-1. Relationship of area ratio, pressure ratio, and temperature ratio as
functions of Mach number in a De Laval nozzle for the subsonic and supersonic nozzle
regions.

Es un gréfico de resumen de las propiedades dentro de la tobera.
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Considerando el cambio de entalpia por la velocidad en el flujo isentropico...

Uy = \/2](h1 — hy) + v

También se puede definir el Cp y expresarlo como...

K-1
2K P, ,
Vy, = mRTl 1-— <P—1) + 121
K-1
_ 2K RT, <P2>T
V2T 1p, P,

Siendo P, el peso molecular del compuesto, P, la presion de saliday P, la presion en la camara
de combustion.

El impulso especifico se puede relacionar con la velocidad caracteristica mediante g.

280 =9000
HERREE

260 _\/% ol i %:?33:\\”.{,3500

240 “=Vi-1 B ! (?;) ] 4/..-"" zémi
o u g
0 Agé://ﬁ o E
8 7 =2 —{7000 £
NINEED> BB
b () ZZ” e
3 )y it

160 / L 5 —1 5000

140 (")ﬂu 4500

120 14000

80 100 120 140 1e0 1B0 200 220 240 260 280
Ty 9o, R-lb-mol/lbm

| | | | |
50 75 100 125 150

T/m, K-kg-mol/kg

FIGURE 3-2. Specific impulse and exhaust velocity of an ideal rocket at optimum
nozzle expansion as functions of the absolute chamber temperature 7, and the mole-
cular mass I for several values of k and p, /ps.

Cuénto mayor sea la presion en la cdmara, mayor sera la relacion de presiones y habrd mas
expansion.
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Queremos un combustible muy denso sin quemarse, y que cuando se queme ocupe mucho
volumen (para que tenga mas presion y temperatura) y asi obtener un empuje méximo (Is
elevado)

En el vacio (sin atmosfera), P,=0, en este caso es cuando se produce el caso de maximo empuje
gue se puede tener.

El cambio de presion en la combustion no modifica mucho el impulso especifico, pero si lo
hace el aumento de la temperatura. Una mayor presion significa una cAmara muy robusta y
pesada.

Consideramos el Cp constante.

A través de las ecuaciones de las isentrdpicas, en un proceso adiabatico la T+ del flujo
permanece constante y por ello:

2

To=T +—
=T
2¢,

Donde T, es la temperatura total y T, la temperatura estética.

Los cambios de temperatura total o de remanso solo dependen de la velocidad.

K-1
%__C%)K _<MjK”
T \P “\p
Esto es todo para un proceso isentropico.

El coeficiente adiabatico (K o gamma)y el calor especifico (Cp) se mantienen constantes para
gases ideales.

G G

K=-2=
Cr Cp—R

Siendo R=Cp-Cv
La relacion entre la temperatura estatica y el nUmero de Mach seria:

T,_, k-1

La expansion del &rea para una tobera con el flujo isentrdpico se puede expresar en términos
del Mach para dos puntos X e Y.
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K—1 K+1
— K-1
Ay My |1+ m
Ay My 1+ [KT_]-] M)%
La relacion entre areas es lo mismo que hablar de la relacion del Mach entre esos dos puntos.

Todas estas ecuaciones son importantes porque podemos saber los datos del gas con el
numero de Mach y los datos de remanso.

Los valores en la cAmara de combustién de remanso y totales seran iguales.

En las toberas supersonicas sabemos que hay un area critica para el M=1 (el de la garganta)

K—1] \ZK-D
R e Lk

wo

Normalmente, los puntos “cualquiera” de la tobera son el &rea critica y el punto donde
gueramos calcular los datos.

Para conseguir la expansion del fluido, el &rea disminuye hasta la garganta y luego aumenta.
Por tanto, la garganta tendra el &rea minima y la salida el area maxima.

_ Ay A salida ., ,
= — = —— > Relacién de areas de la tobera
A Agarganta

Aplicando la tobera choqueada...
K
Pr _

2 |K-1
—_— = |— & Parte convergente
Py K+1

Normalmente, la temperatura en la tobera es la misma que en la cdmara de combustion.

Para una tobera blogueada, el flujo mésico es:

El flujo mésico a través de una tobera cohete es proporcional al &rea de la gargantay la
presion de la cdmara de combustion (P;). Ademas, es inversamente proporcional a las
propiedades del gas y la raiz de la temperatura.
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Para una tobera supersonica, la relacion entre el area de la garganta y orto punto aguas debajo
de la zona convergente es:

A _ Vi, _ (k+ 1')”""'” &)”" k1] &)”*—W*
Ax V_I-T.'r 2 1 wk " ]. 1

Tener més salto de presiones nos obliga a incrementar la relacion de areas:
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FIGURE 34. Area and velocity ratios as function of pressure ratio for the diverging
section of a supersonic nozzle.
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FIGURE 3-5. Continuation of prior figure of area raties and velocity ratios, but for
higher pressure ratios in a supersonic nozzle.

EMPUJE DE UNA TOBERA Y COEFICIENTE DE EMPUJE

Teniendo en cuenta lo que sucede en la tobera
F = nmuv, +(p; — ;3)A4;
En funcién de las condiciones de la tobera...

Avw

V,

¥ + (p; — p3)A4,

Modificando la expresion llegamos a...

2}{2 5 (k4+13/k=1) o h—1)k
—— ( ) 1—(7) + (o — o)A
L =T\ ; ST

El empuje es proporcional a A; (garganta) y a la presién de la camara (P;) y también es funcion
de la relacion de presiones de la tobera (P1/P,), de laKy de la presion de empuje.

Tener el doble de area supone duplicar el empuje, siempre que puedas mantener la presion
constante (es dificil)
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El coeficiente de empuje es

F
Ark,

Cr =

Asi que es Unicamente funcion de lo que pasa en la tobera.
El Cr depende de la relacion de areas que define una tobera.

El Ce Optimo se consigue con Pgases=Pambiente Y €l Maximo, operando en el vacio.

20 T
k=1.30
= 1.964 [T
18 by = @ | Masimu VAl S T
Line of optimum Wt —t—1"1_1 | ]
| thrust coefficient ’ /%: = g __ﬁtf::
e eEE T — s Hﬁ“; ~. S0
= _— p= o]
\ — _',__.--""' 1 -h-""""--...\ '__hfﬁ’):'!h— —'!'b"-g?‘N
ﬁ:,:: _ | “‘\ | P— e Q}
14 A & =T T ,@
g Z o7 T TRl LT
A / - ‘?5‘-..‘_ Il
© 7 0
e T -
12 f/"" - e Region of flow separation |
L/ /'g’ for conical and bell
— \K’ ~ shaped nozzles
I
10—~ 5-/0
-7_\3\
i
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Area ratio € = A4 /A,

FIGURE 3-8. Thrust coefficient Cp versus nozzle area ratio for k = 1.30.

La velocidad caracteristica ahora la podriamos escribir como:

. _PiAr Is-go ¢ \JKRT

c
m Cr Cr k+

=
~—
x‘
N
[E
—
=
S\

Siendo Ck el coeficiente de empuje.

Por tanto, es funcion de las caracteristicas del propulsante y el disefio de la camara de
combustion.
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EFECTOS DE LA PRESION EXTERNA EN LAS TOBERAS

o Tobera adaptada: P,=P;

e Tobera subexpandida: P,>P; - podriamos haber seguido descargando flujo. Hemos
usado un &rea de salida mas pequefia que la 6ptima

e Tobera sobreexpandida: P,<P;=> la relacion de reas es demasiado grande.

Para un area fija, hay un salto de presiones que nos da la descarga 6ptima.

Civergence

half angle «
|
|

=]

Pressure

Supersonic flow
downstream of throat;
jet separation and internal
i obliqgue shocks inside
diverging section

Distance along nozzle axis
g 5 External

expansion waves
at high altitude

FIGURE 3-9. Distribution of pressures in a converging-diverging nozzle for different
flow conditions. Inlet pressure is the same, but exit pressure changes. Based on experi-
mental data from A. Stodala.

Normalmente se considera P constante.

Cuando estamos en el vacio, se da el caso de subexpansion, la P €s tan baja que no la
podemos alcanzar. Se dan ondas de choque oblicuas a la salida del flujo.

Para toberas que trabajan a grandes alturas y se ensayan a nivel del mar, estamos también en
ese caso.

Cuando la tobera esta sobreexpandida, las ondas de choque deflectan el flujo hacia afuera.
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FIGURE 3-10. Thrust coefficient Cp for two nozzles with different area ratios. One has
jet separation below about 7000 m altitude. The fully expanded exhaust plume is not

shown in the sketch.

A medida que ganamos altura modificamos la tobera (es flexible supuestamente) ampliando,
tendriamos siempre un empuje éptimo.

Antes del momento 6ptimo, tendremos la tobera sobreexpandida y luego subexpandida.

Lo mas parecido a esta tobera es la tobera de dos areas de salida.

Dependiendo de las condiciones a la que vaya a operar la aeronave se elegira un tipo u otro.

TIPOS DE TOBERAS

Hay que saber una relacion de areas, que seré la que nos determine la tobera.

La geometria que menos pérdidas nos va a suponer es la seccion circular y es la que se usa.

Nos centraremos en la zona divergente (garganta-salida), ya que la parte convergente no da

problemas.
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FIGURE 3-12. Simplified diagrams of several different nozzle configurations and their flow effects.

Vamos a ver los dos tipos principales:
- Tobera cénica
- Tobera de campana

TOBERAS CONICAS

Es el modelo més simple y antiguo. Se usa en pequefias toberas.

Hay que aplicar una correccion A que tenga en cuenta que si las paredes son conicas, parte del
flujo no sale en horizontal, si no siguiendo la forma de la pared de la tobera. Habra mucha
parte axial que proporcione empuje, pero también habréa una pequefia parte radial que no nos
proporciona empuje.

A= %(1 + cosa) - factor corrector

Al crecer a, cada vez hay mas componente radial y es mas facil que se desprenda el flujo.
Una tobera para a=0° seria muy larga.

Se usa a=15° para tener un buen compromiso entre peso, longitud y rendimiento.

Tobera cénica > o=15°

28 Judit Gonzélez Gutiérrez



TABLE 33, Nozzle Angle Correction Factor for Conical MNozzles

Mozzle Cone Divergence

Half Angle, o {deg) Correction Factor, 4
0 10000
2 019997
4 09988
] 0.9972
B 09951
1] 09924
i2 01 98H)
14 09851
15 (L9830
16 ) 9806
18 0.9755
i .S
2 0.9636
24 0.9567
TOBERAS DE CAMPANA

Es la tobera mas habitual. La expansion es mas eficiente que en las toberas conicas porque
después de la garganta abrimos mucho el area y luego lo hacemos més lentamente.

Location of
inflection

1.5r,/0.

\\"“f.._‘t{ _ L =9.96 (60%)

rr= 1.'}":: Lmn& = 1493 {13&?’5”]

Nozzle -
throat
fa—1;
Leone = tan 6

Onda de expansion = proceso isentropico
Onda de choque: gran pérdida de Py

= 5.00

La longitud de una tobera de campana, normalmente se da como el porcentaje en referencia a

una tobera cénica de 15¢°.
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Una tobera de campana del 75% al 85% de la longitud de una tobera conica igual, consigue el
mismo rendimiento y pierde un 20% de longitud (rindiendo lo mismo, es genial).

Este es el disefio mas usado.

TOBERAS DE DOS PASOS O DOS TAMANOS

Una tobera con dos posiciones puede dar una mejor performance que una tobera
convencional con una relacion de area fijada. Al integrar en todo el tiempo de vuelo, se
obtiene més performance que compensa su uso.

e Tobera extensible

Tienes més peso, mas actuadores para cambiar la tobera... pero compensa.

Second nozzle exit segment
in stored position

Extendibie
nozzle with
two Segme"ts ___.._____ | _________ R || = Cemer [II"'Ie
| Chamber First Second
nozzle exit | nozzle exit
segment segment in

{fixedto  deployed position
chamber) after moving aft

e Toberalanzable

La parte 1 se pierde en cierto momento y s6lo queda operativa la 2.

Droppable insert
(mechanisms for holding,
moving, or releasing the
inserts are not shown)

o Tobera de doble campana

Protrusion or hump in contour \

Dual bell nozzle ~-__Ring shaped '

bump

TR

A partir de lo rayado, en cierto momento del vuelo también es lanzada y solo queda operativa
la campana mas pequefia.
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TOBERA REAL
El flujo es bidimensional pero axisimétrico.

La temperatura y la velocidad no son uniformes a lo largo de la seccién, hay valores més altos
en las regiones centrales y més bajos en la periferia.

La zona de Mach=1 normalmente es ligeramente curvada y esta un poco aguas abajo de la
garganta.

En la tobera real se van a producir pérdidas debido a:

- divergencia del flujo

- particulas sélidas o liquidas del combustible (en el gas) que no se tienen en cuenta
- flujo no estacionario y no homogéneo

- el flujo va més lento en la pared debido a la friccion

- el &rea de la camara

- hay reacciones quimicas que liberan y absorben gas, modificandolo (esto cambia la
temperatura de remanso)

- habré una menor presion y menor performance

- el flujo erosiona la tobera por lo que se incrementa el area de la garganta, sale més
flujo y por tanto bajo la presion en la cAmara de combustién

- la composicion del gas no es uniforme y esto reduce la performance

- las propiedades del gas ideal pueden cambiar

- la operacion de la tobera en sus puntos no 6ptimos no dara ni empuje, ni C, ni
impulso especifico 6ptimo.

> CAPA LIMITE EN LA TOBERA REAL

Como el flujo es viscoso, se genera una capa limite cerca de las paredes y el flujo supersonico
puede volverse turbulento.

Cerca de la pared, la temperatura es mas fria (conduccién) pero en algin punto la temperatura
es mayor por la friccion (mayor y menor que el flujo en el medio de la tobera)

» FLUJO MULTIFASE

Cuando el combustible contiene particulas liquidas o sélidas...

- Si son muy grandes no se mueven a la velocidad del gas y no le dan calor y no estan
en equilibrio térmico.

- Si son pequerias van a la velocidad del gas y hay un equilibrio térmico.

Para la tobera real hay factores de correccion que se aplican a la tobera ideal - asi sabemos
como funciona la real.
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El peso del gas real suele ser mayor que el ideal = se usa el factor de descarga - la
combustion incompleta hace que aumente la densidad, por lo que el gas cerca de la pared se
enfria.

Frear = Tp - ¢ -y
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TEMA 5 — COHETES DE PROPULSANTE SOLIDO

El combustible esta contenido y almacenado en la misma camara de combustion; a veces, ésta
se sella herméticamente si va a estar mucho tiempo sin usarse (5-20 afios)

Histéricamente, los cohetes de combustible sélido no tienen partes méviles, pero algunos
incluyen toberas moviles y actuadores vectoriales del empuije.

En comparacion con los cohetes de combustible liquido, son mucho mas simples y al poder
almacenarse durante largos periodos de tiempo se puede usar “repentinamente” en caso de
necesidad.

El sistema propulsivo de combustible sélido es el més sencillo en cuanto a conceptos de
funcionamiento.

Las principales partes del sistema propulsivo son:

combustible Mounting
s solido o grano flange
iniciador /
\ \ J Insulation layer

MNozzle throat insert, carbon

—

27.301n. 19.474 in.
SR
¥
/ /
/ 48.725 in. 1
Titanium  8-point star, internal Contoured exhaust
case buming grain cavity nozzle with carbon

phenolic inner liner

El iniciador es el componente eléctrico que proporciona la energia necesaria para iniciar la
combustion.

Las capas de aislamiento se sittan antes de la carcasa y mantienen el gas a alta presion.

El linner se sitta antes del aislamiento y hace que el grano quede bien pegado, etc.

La tobera que acelera el flujo (es importante como unirla al resto del cuerpo).

El combustible supone el 82-95% del peso total del cohete.
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Hay varios tipos de motores cohete que emplean el combustible sélido: boosters, misiles
tacticos y balisticos, motores de alta altitud y motores generadores de gas (no se requiere
mucho empuje, pero si que sea rapido, por ejemplo, el caso de los asientos eyectables)

Category Application

Typical Characteristics

Large booster
and second-
SLage Mokors

Space launch vehicles; lower
stages of long-range ballistic
missiles
(see Figs. 11-2 and 14-2)

High-altitude
motors

Upper stages of multistage
ballistic missiles, space launch
vehicles; space maneuvers

Large diameter (above 48 in )

LD of case =2 to T; burn
time ¢ = 60 to 120 sec; low-
altitude operations with low
nozzle area ratios (6 to 16)

High-performance propellant;

large nozzle area ratio (20 to
200y, L/D of case =1 to 2,
burn time § =40 to 120 sec (see
Fig. 11-3)

Tactical missiles 1. High aceeleration: short-range Tube launched, L/D = 4 to 13;

bombardment, antitank
missile

2. Modest acceleration: air-to-
surface, surface-to-air, short-
range guided surface-to-surface,

very short burn tme (0L25 to |
sec); small diameter (2,75 to 18
in.); some are spin stabilized

Small diameter (3 to 18 in.); L/ D

of case = 5 to |0; usually has
fins and/or wings; thrust is high

and air-to-air missiles at launch and then is reduced
(boost-susiain); many have
blast tubes (see Fig. | 1-3); wide
ambient temperature limits:
sometimes minmum
temperature —65 F or —33°C,
maximum temperaturs +160°F
or +717C; usually high
acceleration; often low-smoke
or smokeless propellant

Booster rocket and a small upper
maneuverable stage with
multiple attitude control
nozzles and one or more side
or divert nozzles

Usually low gas temperature
(== 1300°C); many different
configurations, designs, and
propellants; purpose is to create
high-pressure, energetic gas
rather than thrust

Ballistic missile Defense against long- and
defense medium-range ballistic missiles

Gas generator  Pilot emergency escape; push

mussiles from submanne launch
tubes or land mobile cannisters;
actuators and valves: short-
term power supply; jet engine
starter; munition dispersion,
rocket turbine drive starter;
automabhve air bags

La simplicidad del motor cohete hace que no tengamos control sobre él: qué empuje se
produce, cémo lo hace...

Las caracteristicas del empuje y demas parametros vendran dadas por las caracteristicas de la
combustion, que a su vez depende de la geometria de la cAmara, de las caracteristicas del
grano... Por tanto, todas las caracteristicas del motor van a venir dadas por como se produce la
combustion.

La combustion se producird en perpendicular a la superficie y la velocidad de la combustion se
denominaréR.

Judit Gonzélez Gutiérrez
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Ademaés de la formulacion del combustible, la velocidad del combustible y la construccion, en
la velocidad de combustion influyen:

- presion de la camara de combustion

- temperatura inicial del combustible

- temperatura del gas de la combustion

- velocidad del gas paralelo a la superficie
- movimiento del motor: aceleracion...

La velocidad a la que se produce la combustién indica la cantidad de gas que se esta
generando y por tanto, la que esta saliendo.

migélpr

combustible

densidad del material

La masa propulsiva sera:

m=Jn'1dt = pp

La cantidad de combustible que quemamos seré la cantidad que puede entrar més la que esta
saliendo:

d(p,V1) Aepy
Ab ST pb = dt =+ C*

Siendo V; el volumen de la cdmara de combustién y el tltimo sumando de la ecuacion el gas
que abandona la cdmara de combustion.

La relacion es 1:1000 para lo que ocupaba el combustible en relacién a lo que ocupa después
de la combustion.

El area de combustion A, puede cambiar con el tiempo y solo depende de la geometria del
grano.

El area de la garganta A; se considera constante aunque los gases la van erosionando.
El volumen de la cdmara de combustion ira aumentando pero a penas necesitaremos gas a

d(p1v1)

mayores para llenarlo. Por tanto, el término "

se desprecia, ya que el cambio de volumen
a penas se aprecia.

Entonces,
Pi=k-pp-rc*
Donde r es la velocidad de la combustion y k=Au/A¢

Mediante esta formula podemos saber la presion a la que se esta operando en la cdmara de
combustion.
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PARAMETROS QUE INFLUYEN EN LA VELOCIDAD DE COMBUSTION, R

» Relacion con la presion

Es el término mas importante. Cuando hablamos de una combustion, tomamos como valores
estandar T=294K y una presion de 1000 psia = 6895 MPa.
Podemos aproximar la velocidad de la combustién como:

r=a-pr

Siendo n un pardmetro que es caracteristico del combustible y que indica en qué medida los
cambios en la camara afectan a la presion. Si por ejemplo, n=1.2, con un pequefio salto de
presion, r aumentaria muchisimo.

El pardmetro n siempre tendra que ser menor de 1, ya que si fuese mayor que uno nunca
tendriamos una combustion estable en la camara de combustién ya que habria explosiones,
etc.

La mayor parte de los combustibles cumplen esa ecuacion que hemos acabamos de ver.
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FIGURE 11-6. Plot of the burning rate versus chamber pressure for several typical
solid rocket propellants, some at three different temperatures. A particular double base
plateau propellant shows a constant burning rate over a fairly wide pressure range.

» Relacion con la temperatura

Nos referimos a la temperatura antes de empezar la reaccion. La temperatura establece como
se produce la reaccion.
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A mayores temperaturas de inicio, mayores velocidades de combustion.

AN

' I t i3
+160°F
+70°F propellant grain temperatuh
« 1500 p-
(]
(=1
@ ~65°F
i
E 1000 —
2
&
S 500 Typical composite propeliant

Meutral burning grain

5 10 15 20
Burning time, sec

25 30 35

FIGURE 11-8. Effect of propellant temperature on burning time and chamber pressure
for a particular motor. The integrated areas under the curves are proportional to the

total impulse, which is the same for the three curves.

En la grafica vemos que cambiar la temperatura puede cambiar hasta un 30% la velocidad y la

presion (dard un mayor empuje)

La temperatura deberia ser axisimétrica en la camara de combustion y esto se consigue con

aislamientos que reporten la temperatura uniforme.

> Relacion con la erosion

En la cAmara hay gas a alta presion y temperatura, que ademas lleva una alta velocidad. Este
gas erosiona la superficie y hace que la velocidad aumente todavia mas.

Erosive burning

No erosive burning

Pressure or thrust

Burning time

FIGURE 11-9. Typical pressure—time curve with and without erosive burning.
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El impulso total se mantiene sea cual sea la velocidad de salida de los gases, ya que llevamos el
mismo combustible, sélo que lo quemamos mas rapido o mas despacio.

Si ponemos la ecuacion que veiamos antes en funcién de k (relacion entre areas) en vez de la
velocidad de combustion (r), obtendriamos:

(1-n)
k=1
Pp-a-cx
Con una pequefia grieta, k creceria bastante.

Entonces,

1
pr=(k py-a- )T

La variable n normalmente toma el valor 0.8, por lo que todo el exponente vale
aproximadamente 5.

Cualquier cambio en k, en la densidad de la camara de combustion o en la velocidad, produce
un cambio en la presion de la quinta potencia.

CONFIGURACIONES DEL GRANO

Hay dos métodos para meter el grano en la carcasa:

e CARTUCHO: Introducimos el grano en la carcasa, ambos fabricados aparte. La carcasa
debe ser desmontable.

e COLADA: Tenemos una carcasa en la que introducimos el grano liquido (fundido) y ese
grano se somete a un curado que lo solidifica. De esta forma la carcasa puede ser mas
ligeray con menos puntos débiles.

Case with
Forward Insulation inner liner
support

Cartridge : Aft
Grain Case  Flange insulation
Cartridge—loaded grain Case—bonded grain

(free—standing)

FIGURE 11-14. Simplificd schematic diagrams of a free-standing (or cartridge-loaded)
and a case-bonded grain.
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TIPOS DE COMBUSTION

La variacion del &rea quemada nos variaré los gases y por tanto, el empuje. Solo depende de la
geometria. Habré varios tipos de combustion segun la forma de la cdmara:

constantes.
funcionamiento.

durante la operacion.

Re‘ngsr've
Neutral

COMBUSTION NEUTRA: el &rea en combustion y el empuje se mantienen mas o menos
COMBUSTION PROGRESIVA: la superficie y el empuje iran creciendo con el

COMBUSTION REGRESIVA: el &rea en combustion y el empuije van disminuyendo

progressies

Pressure (or thrust)

FIGURE 11-15. Classification of grains according to their

characteristics.

Banded insulation Charmber
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Star (newtral)

Time

pressure-time

Con camaras de combustion “tipo cigarro”
conseguimos una combustién neutra.
Conseguimos una combustién progresiva
mediante una perforacion cilindrica.

Con multiples perforaciones podemos
conseguir una combustion progresiva o
regresiva.

El empuje neutro es habitual que se consiga
mediante camaras con forma de estrella.

®

Wagan wheel Multiperfarated
(meutralh (peogressive-regrassivel

Dog bone Dandrite
(zase bonded)

FIGURE 11-16. Simplified diagrams of several grain configurations.



La combustion progresiva es la menos interesante ya que habra problemas de presion
al final.

El limite de deflagracion nos marca la presion minima que hay que tener en la cadmara
de combustion para tener una combustion autosostenida (que no se apague).

El disefio de la cAmara de combustion debe cumplir que

Pl > Pmin deflagracion
para que no se apague.

El linner se aplicaba en la parte més interna de la cAmara y permite una correcta union
grano-aislamiento.

En la realidad, la configuracion del grano varia con la longitud, por lo que seran dificiles
de conseguir las camaras de combustion ya que tienen que variar las areas, etc.
Normalmente, hay que recurrir a hacer el motor por segmentos.

Conseguiremos diferentes empujes con diferentes cAmaras.

/ ” Single grain. Boost with racial
burning, sestain with end berning

N Dwal end burning grains with twa
\\\\\ \"/‘ propeliants of difterent burning rates.

Q.\ Mol used today, because the

% manufacture is more expensive

.\_'__,q Single grain. Boost with large burning

area, sustain with smaller burnirg area

(both radial)
| L Single grain. Boost-sustain-boost,

with different burning areas

fall radial burning)
FIGURE 11-19. Several simplified schematic diagrams of grain configurations for an
initial period of high thrust followed by a lower-thrust period.
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En relacién a los requerimientos del motor cohete...

Los requerimientos son el impulso, la curva empuje/tiempo deseada y la velocidad.

Lo que va a definir los requisitos del motor sera...

- la mision que vaya a realizar

- la geometria, que se escogera para que encaje con los requerimientos

- laintegridad estructural del grano y el linner, que debe ser verificada para soportar
las aceleraciones sin romperse, ya que las grietas en el grano son muy peligrosas
(puede haber variaciones de presion)

- el combustible también se seleccionaré en relacion a los requerimientos

- el proceso de fabricacién del grano debe de ser repetible y sencillo

- como las cavidades internas se modifican se debe verificar que la combustion no es
inestable.

CLASIFICACION DE LOS COMBUSTIBLES SOLIDOS

La clasificacion se puede hacer segun diferentes criterios.
Tradicionalmente hay dos tipos, en funcion del tipo de grano:

> DOBLE BASE (DB)

Se usa una mezcla uniforme y homogénea como combustible. Normalmente se fabrican con
nitrocelulosa (NC) que es fibrosa, y nitroglicerina. Ademaés, se pueden afiadir pequefios
componentes que den alguna caracteristica.

La nitrocelulosa y la nitroglicerina son explosivas y actian como fuel-oxidante.

Anadir perclorato amonico o aluminio, aumenta la densidad y el impulso especifico, pero
tenemos maés gases de la combustion.

» COMBUSTIBLES COMPUESTOS

Tienen el grano heterogéneo. Podemos distinguir los cristales del polvo (aluminio
normalmente). Suelen estar compuestos por:

Oxidante — cristales
Matriz que lo mantienen todo unido—» HTPB
Fuel = polvo

Dentro de los composites tenemos varias opciones de combustible usuales:

1-  Un 60-72% de perclorato amonico (AP, actia como oxidante), un 22% de aluminioy
gueda un 8-16% para la matriz plastificante. Los porcentajes son en peso.

2- Aveces se afiaden pequerias cantidades de nitraminas (RDX, HMX, que son muy
explosivas) y dan mas performance al motor.

3- Aveces, lamatriz que se usa es un material energético en parte: la nitroglicerina.
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4- Hay variantes que proporcionan alta energia: mantienen el aluminio y quitan toda la
matriz para cambiarla por otro elemento explosivo, la nitroglicerina. Ademaés, se quita
algo de APy se afiade HMX (mas explosivo)

5- Otra opcidn es usar nitrato amonico como oxidante, en lugar del perclorato aménico
(AP). Si se afiade mucho HMX, se genera poco humo y dan un impulso especifico
razonable. Mejoramos las prestaciones. Se denominan variantes de baja energia.

Lo que ocasiona el humo son las particulas metélicas; los combustibles que llevan aluminio
generan mas humos, al eliminar el aluminio eliminamos los humos.
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Propellant Type Advaniages Disadvantapes
Draouble-hase Muodest cost; nontoxic clean exhaust, smokeléss; good burn rate Free-standang graim regumes siructural support; low
fextruded) control, wide range of burn raies; simple performance, low densily; high to intermediate
well:kmown process; good mechanscal properties; low hazard in manulscture; Gin kave storage
temperarure coefficient; very low preseare expoment; pluteau problems with NG bleeding out: diameter limived
burning is possible by availuble extrusion prosses, class 1.1
Daoukle-hase Wide range of burn raies; nontotc smokeless eshaust; relatively NG may bieed out or migrate; high to miermediate
{casiableg) safe 1o handle; simple, well-known process; modess cost; good manufncture hazard; low performance; low

mechanical properties; good burn rale control; low temperature  density; bigher cost than exireded DB class 1.1
ooeffickent; plateau burnimg can be achieved
Compoute-moditied double-base or Higher performance; good mechanical propertes; high density Morage stahelity can e marginal; complex Taciliches;
CMDB with some AP and Al (sp. gr. 1.83-1.86k less likely to have combustion stahility some smyoke in exhaus); high flame temperatare;
problems; intermediate cost; good background experience moisiire sensative; moderately loxic exhaust;
hazards in manufactare; modest ambient
temiperature mnge, the valoe of a is kigh (0LE to
0,95 moderately high temperatare coefficsant
Composite AP, Al, and PBAN or  Reliable; high density; long experience background; modess cost; Modes? ambient temperature range; high viscosity

PU or CTPB hinder pood aging: long cure time;, good performance; usaally stabie limits at maxlmwm solid loading: kigh Same
combustion; low to medium cost; wide temperaiure range; high  temperature; toxic, smoky exhaust; some are
density; low 1o moderate tempernlure senativity: good burn miustufe senabhive; some burn-fate modiers (@ g
rile conirnol; waually good physical propertics; class 1.3 arindines) are carcinogens
Compoute AP, Al, and HTPFR Shghtly befter solids loading % and performance than PRAN of Complei facilifses; mansture senutive; [airly hagh
binder; most common composize  CTPR; widest ambient temperatare Bmits; good bum-rate flame temperature; toxic, smoky exhawsi
propellant today oontrol; usually stable combustion; medium cost; good storage

stabiliy: widest range of burn rates: good physical properties,
pood experience; class [.1

Maodifled composate AP, Al PH Higher performance; good burn-rate contral; wsually stable Expensive, complex facilities: harardous procsssing,
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Composite with energetic binder
and plasticizer
such as NG, AP, HMX
Medified double-
base with HMX
Modified AN propellant with
HMX or RDX added

Ammonium nitrate plus polymer
binder {gas generator)

RDX/HMX with polymer

Highest performance; high density
(1.8 to 1.86); narrow range of burn rates

Higher performance; high density
(1.78 to 1.88); stable combustion; narrow range of burn rates
Fair performance; relatively clean; smokeless; nontoxic exhaust

Clean exhaust; little smoke; essentially nontoxic exhaust; low
temperature gas; usually siable combustion; modest cost; low
pressure exponent

Low smoke; nontoxic exhaust; lower combustion (emperature

Expensive; limited experience; impact sensitive; high
pressure exponent

Same as CMDB above; limited experience; most are
class 1.1; high cost

Relatively little experience; can be hazardous to
manufacture; need to stabilize AN to limit grain
growth; low burn rates; impact sensitive; medium
density; class 1.1 or 1.3

Low performance; low density; need to stabilize AN
to limit grain growth and avoid phase
transformations; moisture sensitive; low burn
rales

Low performance; low density; class 1.1

Otra clasificacién es en funcién de la cantidad (densidad) de humo que genere el sistema, lo
cual esta relacionado con el contenido en aluminio del combustible.

» Con humo
» Humo reducido
> Minimo humo

En funcion de lo propensos que sean los materiales a producir detonaciones o no. Cuanto
mayor sea la cantidad de combustible explosivo, mayor posibilidad de detonacion.

En funcion del proceso de fabricacion:

» Colada: mezcla sélida. Es un proceso mecanico. Se funde, se llenay se cura el grano.
» Extrusion: también es un proceso mecanico, se mezcla y mediante extrusion se
introduce en el molde.

A partir de ahora, hablaremos fundamentalmente refiriéndonos a los combustibles DB (doble
base)

RIESGOS ASOCIADOS AL COMBUSTIBLE SOLIDO

< Ignicion no intencionada: se pueden producir por corrientes, descargas
electroestéticas (chispa o arco eléctrico), fuegos en la zona de almacenaje, impactos
que liberan energia, absorcion de energia mecénica de forma continuada
(vibraciones), radiacion nuclear...
Los combustibles sélidos se pueden almacenar durante largos periodos de tiempo,
pero no eternamente, ya que los materiales se deterioran, se pueden dar giertas en el
grano y oxidacion...
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< Fallo de la carcasa: puede explotar por una sobrepresion, por cambios en el
combustible, porque el motor no haya sido bien fabricado, por cambios quimicos en el
combustible, por el manejo inadecuado, por obstrucciones en la tobera; y la absorcion
de humedad si el sellado no fuese el adecuado podria estropear el combustible y por
tanto, la carcasa.

<> Detonacion: la detonacion es una combustion muy rapiday violenta, a mayor
velocidad que la velocidad del sonido y hay energia en forma de ondas de choque. No
hay que confundir con la deflagracion que es una combustion rapida pero por debajo
de la velocidad del sonido.

< Toxicidad: Hay combustibles que originan gases toxicos, por ejemplo, el perclorato
amonico libera cloros y se forma HCl, gas de cloro... (altamente tdxicos). También hay
otros combustibles que liberan FlGor y Berilio (toxicos también).
El Cl es el que genera mayor problema en los combustibles solidos.

INGREDIENTES DE LAS MEZCLAS DE COMBUSTIBLE SOLIDO

% OXIDANTES INORGANICOS

El perclorato amonico es el mas usado y esta en pequefios cristales de color blanco. Tiene una
buena performance, calidad, uniformidad... La pega que tiene es que todos los oxidantes con
perclorato producen compuestos del cloro toxicos.

En algunos casos se usan nitratos: el nitrato aménico, que tiene menores prestaciones y menor
coste. Ademas, son relativamente ’no toxicos’. Se usan para motores de bajas prestaciones.

% OXIDANTES ORGANICOS O EXPLOSIVOS

Se usan en compuestos modificados de alta energia. En general generan pocos humos. Pueden
ser...

- Nitraminas (explosivos muy potentes) como el HMXy el RDX.

- Nitrocelulosa: fibrosa

- Nitroglicerina: es un plastificante liquido energético. El problema es que es muy
reactivo por separado (por golpes, etc), pero al mezclarse con nitrocelulosa se estabiliza.

Todos pueden ocasionar detonaciones.

% FUELS (COMBUSTIBLES)

El més usado es el polvo de aluminio. Supone entre el 14-20% del peso del motor. Durante la
combustién, se oxida y da lugar al 6xido de aluminio, lo cual es un problema porque a alta
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temperatura esta en estado liquido, pero en la tobera se solidifica y puede aglomerarse y crear
depositos.

El Boro es otra opcidn, es muy energético y mas ligero que el aluminio, pero es dificil quemarlo
con una buena eficiencia.

El Berilio es tedrico, solo se han hecho experimentos. Mejora el impulso especifico hasta 15 sy
es més dificil quemarlo ain que el Boro. El berilio en polvo ademas, es altamente toxico.

% BINDERS (MATRICES)
El binder es lo que genera la matriz y mantiene todo junto.

Se parte de mondmeros y prepolimeros que acaban polimerizando y formando una estructura
solida (goma). Estas gomas estan relacionadas con el coste, la capacidad de almacenamiento y
las propiedades mecénicas y quimicas del combustible.

EI HTPB es el binder més usado, con poca cantidad une mucho.

Hay otros compuestos minoritarios en los combustibles como son los...

% COMPUESTOS MODIFICADORES DE LA VELOCIDAD

Aceleran o deceleran la velocidad de la reaccion, modificando la curva de empuje.
% PLASTIFICANTES

Consiguen cambiar las propiedades mecanicas
% CURADORES

Permiten que el binder solidifique y que se vuelva duro.

TAMANO DE LAS PARTICULAS

En la reaccion, el tamarfio de las particulas nos determina la superficie que puede reaccionar.

%
&
|
|

/

[ae]
=]

|
]

|
| T 1
i\K
i 200 3

400

(=3

Incremeantal mass of major fractions,

=]

=]

10
Partiche diameter, pm

FIGURE 12-10. The oxdizer {AP) particle size distribution 15 a hlend of two or more

different particle sizes; this particular compasite propellant consists of a narrow cut at

about 10 pm and a broad region from 50 1o 200 pm.
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in Rocket Mator Design, Octaber 1971

TABLE 12-6. Typical Ingredients of Double-Base (DB) Propellants and Composite-
Modified Double-Base (CMDB) Propellants

Type Percent Acronym Typical Chemicals
Binder 050 M Nitrocellulose {solid), usually plasticized
with 20 to 50% nitroglycerine
Reactive plasticizer i NG Mitroglyeering
{hieuid explosive) DEGDN Diethylene glycol dinitrate
20-50 TEGDN Triethylene glycol dinitrate
1 PDMN Propanedial-dinitrate
TMETN Trimethylolethane trinitrate
Plasticizer DEP Diethyl phthalate
[organic liqu:d fuel) ThA Triacetin
DMP Dimethy] phthalate
010 Dioctile phthalate
EC Ethyl centralite
l DBP Dibutyl phthatate
Burn-rate PhSa Lead salicylate
modifier up to 3 PbSt Lead stearate
{ CuSa Copper salicylate
Cu5t Copper stearate
Coolant OxXM Oxamine
COpacifier C Carbon black (powder or graphite
powder)
Stabilizer and DED Diethyl diphenyl
or antioxidant =1 EC Ethyl centralite
{ DPA Diphenyl amine
Visible Aame { KMNO, Polassium nitrate
suppressant up to 2 K.S0, Potassium sulphate
Lubricant =03 5 Graphite
(for extruded Wax
propellant only)
Metal fuel® (=15 Al Aluminum, fine powder (solid)
Crystalline oxidizer? l AP Ammonium perchlorate
0-15 AN Ammonium nitrate
Solid explosive crystals® HMX Cyclotetramethylenetetranitramine
0-20 RDX Cyclotrimethylenetrinitramine
WO Mitroguanadine

® Several of these, but not all, are added to CMDB propellant.
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OTROS USOS DE LOS COMBUSTIBLES SOLIDOS

= Generadores de gas: generan gas, pero no empuje. Hay menores
temperaturas de combustion. Suelen ser compuestos a partir de nitratos
amaonicos. Generan compuestos sin humos.
Se usan por ejemplo en los airbag.

= Propulsantes para motores de bajos humos: tienen un uso militar para evitar
la deteccion. Hay que renunciar al aluminio. Seran doble base o doble base
modificados con HMX y AN.
Contienen solo del 1% al 6% de aluminio.

=>» Iniciadores: tienen que liberar calor y gas muy rapido para llenar la cAmara de
combustién y transmitir al grano esa energia.
Queremos que necesiten poca energia para iniciarse.
La polvora negra se usaba mucho antes.
Ahora se usan combustibles doble base con Boro (20-35%), nitrato potasico
(65-80%) y el correspondiente binder.

DIFERENTES PROCESOS DE FABRICACION

Si son composites se usan procesos de curado.
Si son DB se usan procesos mas complejos. — mezclar nitroglicerina y nitrocelulosa da un sélido
fuerte.

COMBUSTION DE LOS MOTORES DE COMBUSTIBLE SOLIDO

El proceso de combustion en un motor cohete es un proceso muy eficiente por laaltaPy T,
por lo que se produce una gran aceleracion de la reaccion y se alcanza mas o menos la
combustion completa.

La combustion tiene una eficiencia del 90-95%.

Es un proceso altamente complejo y multidimensional, se generan muchos productos
intermedios no lineales.

Para un combustible tipo doble base (nitrocelulosa + nitroglicerina) tenemos el siguiente tipo
de llama que se ve en el dibujo: en la punta hay una zona muy luminosa donde tiene lugar la
mayoria de la reaccién. También hay una zona oscura que emite radiacion no visible y después
otra zona pequefia y nuevamente brillante que es la zona de combustion primaria.

También hay una zona de degradacion donde el sélido en combustidn se ha vuelto liquido por
la alta temperatura. Esta degradacion facilita la combustion.
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La estructura de la llama es mas irregular para composites y cuesta diferenciar las partes.
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FIGURE 13-2. Diagram ol the Qickering, inegular combustion flame of a composite
propellant (69% AP, 19% Al ples binder and additives) in a strand burner with a
neutral atmosphere. (Adapted from Chapler | of Rel. 13-1 with permission of AIAA.)
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Hay una zona de llama visible que es donde se produce la combustién, la llama es entera
brillante (el Al es el responsable), es una llama irregular y ademas no hay zona oscura.

En la zona de degradacién el combustible esta en forma gaseosa (evaporado) para facilitar que
se produzca la combustion.
Hay otra zona de precalentado y finalmente esté el combustible sélido.

Para que haya una combustion tiene que haber un inicio (ignicién), es decir, al grano de
combustible sélido le tiene que llegar gas a una presion y temperatura determinada para que
se inicie la combustién y se mantenga.

La ignicion dura fracciones de segundo.

I T T7 Tehasest |
=—Phase || -hf:-]-IJ =
%
2800 | M —— 1600
A .I' S i

g+ i - e
= (=
E,_ 600~ | .. lgniter pressure 1200 &
5 | %, (pyrogen type) §
& T | \ 1 &
E 4001 / I \ —800
£ b
g q_f Motor chamber .l'i 1 =
£ ! prassure -
S 200 | 400

/ |

/ . | I ;

i b=l gl ff ospe ) I

0 40 BO 120 160 200 240 280 320

Time, milliseconds

FIGURE 13-3. Typical ignition pressure transient portion of motor chamber pressure-
titne trace with igniter pressure trace and ignition process phases shown. Electric signal
is received a few milliseconds before time zero.

FASE 1: es el periodo de retardo a la ignicion. Es el tiempo que hay desde que el ignidor recibe
la sefial de que hay que actuar hasta que en el primer grano comienza la combustion.

FASE 2: es el tiempo que transcurre desde que se empieza la combustion hasta que se lleva
todo el grano a combustion.

FASE 3: es el tiempo que pasa desde que entra todo en combustion hasta que se llega al
equilibrio.

A veces hay un proceso de extincion de la llama, esto sucede cuando...
- nos hemos quedado sin combustible
- el combustible que queda no llega al limite de deflagracion

Otras veces, Somos nosotros los que necesitamos provocar un apagado porque...
- el vehiculo ha llegado a la velocidad de vuelo que se queria
- como medida de seguridad en caso de incidente en vuelo
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- para evitar la colision de etapas
- en pruebas y desarrollo, para ver como va el combustible

¢Como se detiene la llama?

1- Esel proceso de extincidn de la llama méas importante. Mediante la despresurizacion
rapida de la cAmara: se incrementa de forma repentina el area de garganta o se abre
una trampilla, etc. Se cae por debajo del limite de deflagracion y la llama se apaga.

2- Enfases de desarrollo, si queremos parar la llama inyectamos algun liquido que frene
la combustion, agua por ejemplo.

3- Disminuyendo la presién en la camara de combustion (P,) para caer por debajo del
limite de deflagracion

INESTABILIDADES EN LA COMBUSTION

Son peligrosas porque generan picos de presion, lo cual genera mas velocidad que acaba
causando una detonacion.

Se producen por...
- Resonancias acusticas u oscilaciones debidas a la presion.
- Desprendimiento de vértices, esto sélo ocurre en motores grandes con segmentos.

Pressure

Burring tirme

FIGURE 13-5. Simplified diagram showing two periods of combustion instability in
the pressure—time history, with enlargements of two sections of this curve. The dashed
lines show the upper and lower boundaries of the high-frequency pressure oscillations,
and the dot-dash curve is the behavior without instability after a slight change in
propellant formulation, The vibration period shows a rise in the mean pressure. With
vibration, the effective burning time is reduced and the average thrust is higher. The
total impulse is essentially unchanged.

COMPONENTES DEL COHETE DE COMBUSTIBLE SOLIDO

% CARCASA
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Contiene el grano y soporta las altas presiones internas y las fuerzas de la maniobra de vuelo.
La carcasa puede tener alas o aletas y ésta tiene que soportarlas.

Se usan tres tipos de carcasas:
- Carcasas metélicas: de aluminio, acero o titanio (aleaciones)
- Carcasas de Materiales compuestos: con fibras en una matriz
- Combinaciones de las anteriores: metalica recubierta de fibra de carbono.

Las estructuras se pueden analizar para sistemas cilindricos. Los esfuerzos longitudinales serén
la mitad de los tangenciales:

PR
Og = ZO'L = T

Siendo R el radio y d el espesor.
Por tanto, en las paredes del cilindro el grosor sera el doble que en la punta esférica.

Para motores de gran tamafio, se necesitan varias piezas (segmentos) que luego se unen
mediante medios mecanicos.

Total propellant weight 1.106,280 Ibf
Total RSAM waight 1,256,592 Ibf
Maximum thrus! (in vacuum) 3,060,000 Ibf
Buming action time at 70°F 123.7 gec
Assembled motor length 1513 inch
Diamater of case 146 inch
Propellant mass fractlon (motor) 88.29%
Temperature limits 4010 120°F
Chamber pressure max/av, 910/862 psia

Specific Impulse, altitude 268.2 sac

Propaliant:
70% AP
16% Al
14% PBAN & curative
Burn rate 0.434 inJsec

FIGURE 14-2. Simplified diagram of the four segments of the Space Shuttle solid
rocket motor. Details of the thrust vector actuating mechanism or the ignition system
are not shown. (Courtesy of NASA and Thioko! Propulsion, a Division of Cordant
Technologies, Inc.)

% TOBERA

Tendrén que resistir la temperaturay la erosion a la que estan expuestas.

- TOBERAS FIJAS: son las més sencillas y las que se usan en misiles tacticos de corto
alcance.

- TOBERAS MOVILES: proporcionan capacidad de vectorizacion del empuije (por tanto,
maés control en vuelo) y se usan sobre todo en misiones espaciales.
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- TOBERAS SUMERGIDAS: las toberas suelen ser sumergidas (dentro de la camara de
combustién). Es movil y ademas ahorra longitud.

Lingr — glans hanolsc tape

Throat pyrolytic graphite weshers 3 s s b i s
Throst Infet: graphite -\|I | |r Lirver: silica phunols tape _}
/
= ) Thercant inbt
™ carban phenalso -, L \ PO koo Y i J
- _.'u_" ' BN _l.'ll"_ ? -‘-H"-u_‘- z {

St shail —
Insulinison —

Simel shell —

Pa reiably mubmerged nocsbs Fxtwrrial maorsls

- TOBERAS EXTENSIBLES: hay dos relaciones de areasy se optimiza el impulso

especifico.
- TOBERA BLOST-TUBE-MOUNTED: la cAmara de combustion se ensancha hasta que se
une la tobera. En los motores tacticos que tienen el didmetro limitado se desplaza el centro de

gravedad.

Moveable nozzie with flexible joint
{allow confrolled deflection of the
thrust axis and this allows
venicle maneuvers)

Fixed nozzie {simplest)
{a) ()]

T

Stored position
Subrmerged nozzle Extendable exit cone, 2 sliding Extended
{sharter averall length) concept. Allows large nozzle at high position
(c) altitude, but minimizes vehicle

length and wolume during ascent,

MNozzle with blast tube
(reeded in same tactical missiles
for balancing the certer of gravity)

(e}

FIGURE 14-6. Simplified diagrams of five common nozzle configurations,

Normalmente, las toberas se hacen con materiales ablativos, asi se autorrefrigeran (a veces se
elimina material al ser ablativos). El disefio tienen que tener en cuenta que se puede dar esta
eliminacion del material en la garganta y esto puede causar una bajada de presion en la
camara.
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% INICIADOR

Puede estar al final de la camara de combustion (parte superior) y el propio flujo favorece la
iniciacion. También puede estar en la parte trasera, en la zona de la tobera; asi, el propio gas
elimina el iniciador cuando comienza la combustion.

Aft, external

Forward, internal Forward, external
(supported by nozzle exit cone)

- IGNIDOR PIROTECNICO: son pequefios pellets que se queman muy rapido. Usan combustibles
solidos explosivos. Hay varias etapas:

1 - Hay una sefial eléctrica que libra energia en una cantidad muy pequefia. La
polvora pirotécnica es muy sensible a esto.

2 — Carga del booster: se inicia por el calor liberado antes

3 —Se inician los pellets y generan la combustion del grano

- IGNIDOR PIROGENICO: en lugar de haber una “cesta” con pellets, tenemos un motor cohete
en miniatura.

= Imitiator squit

Sate and arm ".l"- I". F __,r"‘-lll'!ﬁt plate
dence ; Main charge
(Turn or pull to arm)

~ pellets

Electrical

COTNRRCor E'..: {j‘:i A o
LA FREET:
o L s

T ey

Booster charge

FIGURE 14-14. Tvpical pyrotechnic igniter with three different propellant charges that
ignile in sequence.
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TEMA 6 — COHETES DE PROPULSANTE LIQUIDQ

Un sistema de propulsion de combustible liquido tiene dos partes:

e Motor cohete propiamente dicho
e Tanques o depositos: Conjunto de tanques que permiten el almacenamiento y entrega
al motor.

Es mucho mas complejo, tiene muchas mas piezas moéviles y proporciona prestaciones
superiores a un cohete de combustible sélido.

Un motor cohete consiste en...

» Una o més thrust chambers, formadas por:
- inyector
- camara de combustion
- tobera
= Mecanismos de alimentacion: sirven para introducir el combustible en el inyector
= Fuente de potencia: acciona los mecanismos
= Sistema de tuberias y mecanismos
= Sistema de control para regular el empuje y el flujo de combustible
= Sistema de vectorizacion del empuije (si lo hay)
= Estructura que permite transmitir el empuje desde las camaras, etc al equipo

Hydraulic/pneumatic Gimbal bearing
interfaces

Low-prassurg

Oxidizer duct axidizes luriopump
with flexible
wints ~  Electrical

=\ ha 1
=+ interface panei

s = | P e
Low-pressure St /ﬂ.— 7
fuel turbapurmp y | [ A ¥ Low-pressure fusl
[{ B M Wy ,./f/ turbopump duct

— s -
Pego accumillator ’ - = Power head, thrust

Main 1\4‘1

chamber, and turbopumps

i ""q{ﬁ' Fuel pump
fuel valve | | __,) discharge pipe
Controller — -— High-pressure

fuel turbopump

—— ."‘ T Structure for
.—t-/ ,/\ y,  altaching

/e |——-'"_’y-.'./. 50 Eimbal actuator
] e ]
L)

— —

Mozzie R
==/
e\

Mozzie exit
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En laimagen vemos todos los mecanismos alrededor de la cdmara de combustion.

Dentro del motor cohete de combustible liquido, los combustibles estaran en los tanques. El
combustible es el fluido de trabajo y la fuente de potencia.

Hay 3 tipos de combustible, es decir, el combustible puede ser el...

=>» Oxidante: oxigeno liguido, &cido nitrico, tetradxido de nitrégeno, etc.

=>» Fuel: keroseno, alcohol, hidrégeno liquido

= Compuestos quimicos 0 mezclas donde la misma sustancia es oxidante y combustible,
y se autodescompone, no necesita otras sustancias, por ejemplo, la hidracina.

Cuando hablamos de motores de combustible sélido, el propio grano del motor (DB o
compuesto) contenia todos los ingredientes para la combustion; ahora al estar separado
(excepto la hidracina) debemos saber cudl es la proporcion de la mezcla combustible-oxidante.
Se busca la relacion que proporcione el maximo empuje especifico.

Mixture ratio:
mo
r=—
mg

Hay que conseguir la misma mezcla en cualquier punto de la camara de combustion.

CARACTERISTICAS DE LOS PROPULSANTES (nos interesa que las tengan)

o0 Punto de congelacién muy bajo: permite al cohete operar en condiciones frias en
tierray en el espacio

0 Alta densidad: nos interesa cuanta masa inyectamos por unidad de tiempo, si el
combustible es mas denso, entra mas masa en menos tiempo.

o0 Estabilidad: es un factor importante porque simplifica la logistica. Ademés cuando
pasa mucho tiempo desde que se hace hasta que se usa el cohete se evita la
descomposicion del propulsante que tenemos almacenado. Por ejemplo, los
criogénicos, se evaporan de un 1-20% al dia.

o Transferencia de calor: queremos alta conductividad térmica y alto calor especifico y
gue se descomponga a altas temperaturas. Nos interesa para refrigerar la tobera.

0 Presién de vapor baja: evitara fendmenos de cavitacion en las bombas

o0 Variacion con la temperatura minima: las propiedades fisicas no deben variar mucho
con la temperatura.
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DISTINTOS TIPO DE PROPULSANTES QUE PODEMOS ENCONTRAR EN EL
COMBUSTIBLE LIQUIDO

e OXIDANTES
El oxigeno liquido y el tetradxido de nitrégeno son los mas importantes.

- FLUOR
Es el oxidante més energético. Tiene una elevada densidad, pero es extremadamente toxico y
corrosivo. Proporciona el maximo empuje.

- OXIGENO LiQUIDO (LOX)
Es el que mas se usa como oxidante. Se quema con una llama brillante y amarilla, cuando
guema hidrocarburos.
Las mezclas tipicas con LOX son:

LOX — Keroseno

LOX — Gasolina

LOX = H;

LOX —alcoholes
No es corrosivo ni toxico.
El problema es que se evapora rdpidamente y no se puede almacenar durante largos periodos
de tiempo. Los sistemas deben estar bien aislados para no absorber calor y asi reducir las
pérdidas por evaporacion.

- PEROXIDO DE OXIGENO (H,0,)
Puede usarse también como monopropelente, ya que se puede descomponer en agua y
oxigeno liberando calor. La concentracion debe ser del 70-99% en hidrégeno.

1
H,0, - H,0 +§02 + calor

Se crea una mezcla hipergdlica al mezclarlo con hidracina, es decir, no necesitamos aporte
externo para que se produzca la reaccion de combustion.

También se usa la mezcla H,O,-Keroseno.

El peroxido de oxigeno causa quemaduras y puede igniciarse y quemar madera, aceites,
materiales 6rganicos... Por ello es inestable y no se puede almacenar por mucho tiempo.

- ACIDO NITRICO (HNO3)

No es el més importante, se usa con una concentracion del 5-27% de NO, disuelto. Es
altamente corrosivo y pocos materiales lo pueden almacenar.

Normalmente se mezcla con gasolinas, hidracinas, alcoholes... y la combustidn es espontanea.
Tiene una elevada densidad por lo que los tanques pueden tener un menor tamario.

-TETRAOXIDO DE NITROGENO (N;0,)

Es bastante importante junto con el oxigeno (que es el mas importante de todos). Estos dos
son los més habituales.

Elevada densidad.

Es el oxidante que se usa cuando se hacen mezclas hipergolicas - con 3 tipos de hidracinas:
hidracina, MMH, UDMH.
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Se puede almacenar de forma indefinida y tiene buena estabilidad, por eso se usa para
controles de actitud como oxidante.

Da una mezcla hipergoélica con muchos combustibles y puede entrar en ignicion con muchos
materiales comunes (peligroso).

Se us6 junto con UDMH en motores rusos y junto con MMH para maniobras orbitales.

e COMBUSTIBLES

- FUEL BASADO EN HIDROCARBUROS:

Esta siendo muy importante Gltimamente. Normalmente se combustionan con LOX donde la
llama producida es amarilla y muy brillante. Dan buenas prestaciones.

Se puede almacenar en condiciones normales (no hay que criogenizarlos, ya son liquidos) y no
es peligroso.

EIRP-1 es un tipo de keroseno. Se usa junto con el LOX en muchos motores cohete actuales.

- METANO (CH,):

Es una alternativa al keroseno y es sencillo de criogenizar (hacerlo liquido) y es un compuesto
maés denso que el hidrégeno liquido y tiene un coste menor. Da buenas prestaciones. Se le
considera por esto una alternativa interesante el H liquido para vehiculos lanzadores y
controles de actitud; aunque no consigue dar las mismas prestaciones.

Tiene una caracteristica llama azul.

- HIDROGENO LIQUIDO (Hy):

Cuando se quema con LOX da prestaciones muy altas, un alto empuje especifico - es lo que

usan los cohetes de alto empuje.

Llama incolora.

Es un buen refrigerante.

Presenta las siguientes desventajas:
- tienen una alta densidad por lo que los tanques son muy grandes y ocupan
mucho espacio
- lalicuefaccion del H, se produce a temperaturas muy muy bajas que limitan
los materiales que se pueden usar en tanques, tuberias, bombas... Al tener una
temperatura tan baja hay que aislar mucho para que no se evapore. El frio que
se escapa del tanque puede dar hielo, se solidifica incluso el aire que hay
alrededor y es peligroso para los lanzadores.
-lamezcla del H2 con el aire es altamente “explosiva’” (se provoca facilmente
la combustion) para un rango muy alto de proporcion H,-O,. Es muy facil
conseguir la inflamacion. Lo es que da agua como producto (no es toxico) y gas
practicamente invisible.

- HIDRACINA (N,H,) Y SUS VARIANTES:
Se puede usar como bipropelente la mezcla hidracina-N,O, 0 como monopropelente.
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Es toxico, liquido incoloro y tiene un punto de congelacion cerca de los 0°C.

Sus vapores dan mezclas explosivas con el aire y se producen la ignicién espontanea (en este
sentido son peligrosas)

La ventaja es que la hidracina pura permanece estable y puede almacenarse durante largos
periodos de tiempo (al igual que el N,O4, por lo que es una buena mezcla)

Como monopropulsante, cuando se encuentra con impurezas o a altas temperaturas, se
descompone y libera energia. Genera un producto muy téxico, cancerigeno.

Variantes comunes de la hidracina:

- Dimeltihidracina asimétrica (UDMH): es alin més estable que la hidracina, tiene una
temperatura de solidificacion a una temperatura mas baja, por lo que hay menos riesgo de que
se formen cristales y se bloqueen conductos o se solidifiquen.

Al quemarse con oxidantes da prestaciones levemente menores que la hidracina. Se usa en
cohetes rusos y chinos y cohetes pequerios.
También es toxica.

- Monometilhidracina (MMH): se usa mucho en USA sobre todo en motores pequefios
de control de actitud. Normalmente se usa con el oxidante N,O,.

Tiene un rango de temperaturas mejor que la hidracina pura, es la hidracina més toxicay se
igniciona facilmente con el aire.

La hidracina y sus derivados se usan para cohetes que van a operar muchos afios después, por
ejemplo, las sondas planetarias

-

= TABLE 5-8. Theoretical Performance of Liquid Rocket Propellant Combinations
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Los monopropelentes y los propulsantes de gas son casos especiales.

e MONOPROPELENTES

Los propulsantes que actian como monopropelentes son un solo compuesto que es capaz de
reaccionar y autodescomponerse. Asi solo hay que trabajar con un producto. Se pueden
activar con temperatura o catalizadores.

-HIDRACINA
Se usa para generadores de gas o control de actitud. Con un catalizador solido precalentado,
es un excelente monorpopelente.

e PROPULSANTE GAS

- GAS PRESURIZADO

No es un combustible ni un oxidante estrictamente, pero hay cohetes que usan un gas
presurizado y es exitoso en el control de actitud.

El sistema a presion libera por una o més toberas el gas. Si ademas ese gas se calienta se
pueden conseguir impulsos especificos mayores. Los impulsos especificos son bastante
limitados, pero la simplicidad es maxima.
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50 100 150 200
1.6 T e —
{ r— Ligquid Huorine |
K
L4 {
| |
] i -]
12 ™ | ] |
TN, , I Nitromethane
! N | F“-l"fur_w ale L=
] ™ [ T 1 Choy T——
‘o | o\%&,, i | | My ;? — Hydrazine hydrate
o = f — 22ine %.. F
| i 1 i | ! Aniiing I
z |- \‘- | ,
SRR I AR
| Ubpgyy [~ RP-1
£ 08 [ I E—
= i L -_-_-_-.
UE-,' f 1 == %i[ Aviation E3soling
06 { -+ + 4+ | | B e
| | R . ] ~ =
T 4 341 ethang
04 ! "‘Lwﬂ'"“hang -
] -""h l L
- |
i 1 i
02t | P z
,—ucljuid hydwgen o
: [
i [ [ [ 1] |

=400 =300 =200 -100 0 + 100 +200
Temperature, *F

FIGURE 7-1. Specific gravities of several liquid propellants as a function of temperature,
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TANQUES DE ALMACENAMIENTO DE PROPULSANTE

El combustible y el propulsante no es lo mismo. El propulsante es el combustible mas el
oxidante, o en casos especiales, el monopropelente.

Los propulsantes por tanto se almacenan en dos tanques = uno para el combustible y otro
para el propulsante. Ademaés, hay al menos otro tanque con gas a alta presion que se usa para
presurizar los otros tanques y facilitar su vaciado.

Hay diferentes formas para los tanques, las més usadas con la esferay el cilindro.
El tanque esférico es dificil de rellenar pero es el més 6ptimo. En realidad el que mas se usa es
el cilindrico con bordes esféricos.

La forma 6ptima es la esférica, pero hace dificil aprovechar otras zonas; los cilindros con
medias elipses en los extremos es lo que mejor funciona.

3 Oxidizer

A/ Se=eee

Spharical tanks  Tandem tanks, Tandemtanks Concentric tanks Multi-tank
extarnal piping with common
bulkhead,
imternal piping

FIGURE &-5. Typical tank arrangements for large turbopump-fed liquid propellant
rocket engines,

Los materiales que se usan para los tanques son:
- aluminio
- acero inoxidable
- titanio
- aleaciones de acero
- materiales compuestos que se estan introduciendo ultimamente ya que es
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muy completo almacenar combustibles criogénicos, por tanto, se buscan
materiales compuestos recubiertos de metales que eviten fugas, etc. Por
ejemplo, la fibra de carbono.

Los propulsantes criogénicos hacen muy dificil el almacenamiento porque se licuan muy por
debajo de la temperatura externa. Por tanto, lo que hay alrededor del tanque del combustible
solidifica y condensa, cargando al cohete con mas peso.

Incluso con un buen aislamiento térmico, los combustibles criogénicos se evaporan en el
deposito, por eso no pueden mantenerse en el depdsito por mucho tiempo. Antes de cargar el
tanque hay que vaciar el aire que tienen dentro y se suelen rellenar justo antes de usarse.

Se suele poner espuma aislante sobre todo el tanque para aislar al médximo con el minimo peso
(la espuma pesa poco) para que el hidrégeno de dentro no se caliente.

High-preszsure gas
Oxidizer Fuel
tank tank

| | | | Oixidizer Fuel
tank tank

E‘ "Walve "Walve

Thrust chamber Thrust chamber

[a)] Pump-fed rocket [b] Pressure-fed racket

SISTEMAS DE ALIMENTACION

Los sistemas de alimentacion que se usan para llevar el combustible a los inyectores son:

- Turbobombas: lo que lleva el combustible a la camara de combustion.
- Sistemas presurizados: la inyeccion de gases lleva el combustible. Puede ser el gas del propio
combustible. Pueden ser sistemas de presion no constante o de presion regulada.

El sistema de presurizacion de gas es la opcién elegida cuando haya que mover poca masa de
propulsante y cuando haya baja presion en la cdmara de combustién. Los tanques hacen
mucha masa inerte si se necesita mucha presion.

En las turbobombas, como las presiones son menores, el tamafio del tanque también lo es.
Para grandes volumenes de propulsante y presiones altas en la cAmara de combustién son
mejores las prestaciones de las turbobombas. Se reduce la presion del tanque de 10 a 40
veces.
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e SISTEMA DE ALIMENTACION DE GAS A PRESION

Hay dos tipos habituales:
- Presion de gas regulada
- Blow-down: la presién del gas no es constante

- Presion de gas regulada: una vez que los tanques se han llenado, tenemos un gas a alta
presion en otro tanque, y al abrir el paso de ese gas, a medida que baja el nivel de los
propulsantes, se sustituye por gas a cierta presion.

Una vez que el depdsito esta vacio, el gas limpia todo el sistema, empujando todos los restos
de combustible. Asi, usamos la totalidad del combustible. En cualquier momento de la
operacion tenemos la misma presion de alimentacion y la misma capacidad de meter el
combustible.

Fuel Tank Oxidizer Tank
Pressurized

'\;.
Control Valves @

9

-1
Y

ombuslion} <
Chambar |

(/ Heat exchanger

Nozzle

- Blow-down: tenemos tanques mas grandes que solo estan llenos parcialmente de
combustible y oxidante. Se llenan completamente con gas a presion, que empuja el
propulsante. Lo normal es que sea mas ligero que el de presién regulada ya que ahorramos
tanques y el sistema de presurizacion constante. Lo malo es que el gas cada vez va perdiendo
presion, cada vez podemos inyectar menos combustible porque cuando se va consumiendo el
combustible, el gas se expande.

3 cit
:ré’t' - -
" —'é i _"‘\I
b} o]
m-.C w -
Epae i e
toa "- : ‘ 164
= 2 R ¢ L
an-f;r 3 we ‘a2
I
|

62 Judit Gonzélez Gutiérrez



e SISTEMA DE ALIMENTACION CON TURBOBOMBAS

Los propulsantes se presurizan mediante bombas activadas por turbinas, activadas a su vez por
la expansion de un gas caliente. Las bombas presurizan los depésitos y a su vez las bombas de
combustible que lo llevan hasta la camara de combustion.

Fuel : Oxidizer Fuel = Oxidizer Fuel Oxidizer

] ' Tt ] 1f
[ |

(a) (GGas generaior i) Swged combusiion (¢} Expander

FIGURE 13.3 Turbopump systerns for rockets; P = pump, T = turbine, and C = combustor.

Se quema una parte del combustible y del oxidante y los gases se usan para la turbina.

Se usan en motores de gran potencia como los booster y los motores principales de grandes
lanzadores de misiles y cohetes de gran alcance.

Son mas ligeros que otras alternativas y funcionan durante un largo tiempo.

También hay dos tipos fundamentales de clasificacion:

En funcion del uso que se dé a los gases que activan las turbobombas...

- Motores de ciclo abierto (importantes): El gas se echa fuera del motor (por la borda)
una vez expandido en la tobera, o se inyecta en la tobera lejos de la garganta, en una zona de
baja temperatura.

- Motores de ciclo cerrado: el fluido se inyecta en la zona de alta presion de la tobera
(antes de la garganta) para aprovechar toda su energia. Se consigue algo més de prestaciones.
Se consiguen impulsos especificos superiores a los de los ciclos abiertos.

En funcién de lo que hacemos con los gases que han servido para activar la turbina:

- Generador de gas: los gases que van a utilizarse para activar la turbina proceden de
un generador de gas independiente de la camara de combustion. Es un ciclo simple y con
presiones menores. Tiene menos masa inerte, menos impulso especifico y menos coste.

Los gases se pueden usar para refrigerar la tobera.

- Ciclo de expansion: el combustible que refrigera el motor (normalmente es el H) se
calienta y se evapora; este flujo se usa para accionar una pequefia turbina de baja presién que
seralaque accioneel
El fuel criogénico que se calienta y obtiene energia de la refrigeracion de la camara de
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combustion se usa para activar la turbina de baja presion.
Todo el combustible se quema en la cdmara principal y se usa al maximo la eficiencia.
Es un ciclo cerrado.

- Staged-combustion cycle: el combustible que refrigera se quema con una parte del
oxidante; los gases accionan las turbinas y desde ahi se inyecta en la cAmara de combustion y
acababa de quemarse con todo el combustible.

Es un ciclo cerrado.

En los ciclos cerrados todo el combustible pasa por la bomba.
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THRUST CHAMBER

Es la camara de inyeccion y es donde se produce la aceleracion y combustion de los fluidos.

Los componentes principales son:
- inyectores
- cdmara de combustion
- tobera supersonica
- donde se montan los cables, sistemas, etc.
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A veces, ademas tienen:
- sistemas de ignicion
- sistemas de control de empuje necesarios

s INYECTOR

Son los que introducen los propulsantes liquidos en la camara de combustion. Se tiene que
conseguir que el chorro se convierta en pequefias gotas (atomizacion) y que se mezcle en las
proporciones adecuadas combustible-oxidante en todas las partes de la cAmara por igual.

Hay dos disefios de inyector:

- Impining-stream type: los mas antiguos, que usan chorros de propulsante que pasan
a través de agujeros. Hay pistas anulares en el plato, por las que estan circulando combustible
u oxidante, y en perpendicular a estas pistas se inyectan los chorros de combustible u
oxidante. Al chocar los dos chorros se produce la atomizacion. Si los chorros son iguales, la
mezcla es a partes iguales.
Son los inyectores que se usan para el RP-1 (oxigeno-hidrocarbuto)

- Coaxial hollow: los modernos tienen elementos inyectores cilindricos que se insertan
en el plato del inyector y generan un spray conico, el mismo inyector consigue la atomizacion
del chorro.

Son los inyectores que se usan con el oxigeno liquido y con H gaseoso. El tipo spray es que el
mAas se usa.
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Después de los inyectores esta la cAmara de combustion y la tobera.

< CAMARA DE COMBUSTION

Es la parte donde tiene lugar la mezcla y quemado de los propulsantes. Suelen ser cilindricas
con inyector plano (plato) con tobera convergente-divergente.

Elanchoy el largo de la cAmara de combustion serd el suficiente para que se produzca la
atomizacion y la combustion, pesando lo minimo posible y con la minima caida de presion
posible a través de las cAmaras de combustion.

Esta el problema de la transferencia de calor: la reaccion de combustion libera mucha energia,
por lo que se alcanzan altas temperaturas y la transferencia entre el flujo y las paredes de la
camara es importante. La transferencia de calor es maxima en la zona de la garganta.
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Thrust chamber contour

FIGURE 8-8. Typical axial heat transfer rate distribution for liquid propellant thrust
chambers and solid propellant rocket motors, The peak is always at the nozzle throat
and the lowest value is usually near the nozzle exit,

- Refrigeracion de la Thrust Chamber:
Las temperaturas que se alcanzan no las resisten los materiales, por lo que hay dos métodos
de refrigeracion:

1.- equilibrio térmico en la tobera (steady-state method)

2.- Unsteady-heat transfer

1.- Equilibrio térmico: la temperatura es estacionaria, hay un equilibrio térmico. Para las
toberas que trabajan en equilibrio térmico, hay dos técnicas de refrigeracion:

- Refrigeracion regenerativa: se construye una chaqueta de refrigeracion en la
tobera por donde va el combustible criogénico a una temperatura muy baja, y
este absorbe el calor. Es solo para motores muy grandes. Es una técnica muy
efectiva cuando hay altas tasas de transferencia de calor, pero genera mucho
peso.

- Refrigeracion mediante radiacion: se usa niobio o molibdeno como material
de la tobera. El calor se emite al exterior mediante radiacion por medio de

66 Judit Gonzélez Gutiérrez



estos materiales. Funciona bien a bajas presiones (el material se va a
deformar) y cuando hay bajas tasas de calentamiento.

2.- En la tobera no hay equilibrio térmico y la temperatura estd aumentando durante la
operacion: son toberas de material ablativo (se funde lentamente) en su interior que absorbe
el calor y es capaz de disiparlo. Cuando el material ablativo se funde, luego deja otro material
nuevo y frio a la vista.

Se usa en motores de combustible sélido.

Para disminuir la cantidad de calor que llega a la cAmara de combustiény a la tobera, se
puede hacer...

- mediante la inyeccion de algun liquido més frio a través de las paredes de la tobera
mediante pequefios orificios, generando una capa aislante.

- en el propio plato de inyectores se inyecta mas combustible en el aro mas exterior.
No se quema todo el combustible y hay menos calor (porque este ultimo aro esta pegado a la
pared)

Liguid propetiant Annular rone
injectar of extra fuel
injection

Film coalant
inpecian holes

Hat burning Liquid
solid prapeliant propailant
injection

Cool burning
solicd propeliant
or insulator

Manifzlds for
film coolant
injeciion

Graphite
! insert
Layer of Layer of
relatively I relatively
cool gas | coal gas

FIGURE B-11. Simplified diagrams of three different methods of forming a cool
boundary laver.

El sistema de las cAmaras de combustidn es especial si usamos sistemas de bajo nivel de
empuje (monopropulsante y gas presurizado frio o caliente). En el caso de los sistemas de
actitud, solo necesitamos pequefios impulsos que nos permitan corregir y modificar la actitud
del vehiculo.
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Hay tres tipos de sistemas de bajo empuije:

- Gas caliente: alta eficiencia. El gas es almacenado y calentado. Libera calor y da

buenas prestaciones.
- Gas frio: liberamos gases a presion. El impulso especifico es mas bajo.

Propellant injector
Propellant :

fine Ilf‘"' diffuser screens

! 20.30 mesh granules

| ¢ iridum-alumina catalyst

40:1 nozzle, radiation cocled,
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FIGURE 8-16. Typical hydrazine monopropellant small thrust chamber with catalyst
bed, showing different methods of injection.

- Monopropulsante: se usa hidracina. Da impulsos razonables. Se usa iridio o cobalto
como catalizador, que se pone encima del material poroso. Con estos catalizadores la
hidracina se descompone liberando calor. Se usan estos sistemas cuando la simplicidad es
importante.

< COMIENZO E IGNICION DE LA COMBUSTION

Se tiene que producir el arranque de la camara de combustién en el menor tiempo posible.
Tenemos que tener una combustion sostenida. Se comienza con una ignicidn con poco
combustible y oxidante, y se va afiadiendo mas. Es un proceso méas progresivo.
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Cuando no estamos usando un combustible hipergélico, evitamos que haya demasiado
combustible y oxidante en la cdmara (asi se evita la explosion) al afiadir el combustible y el
oxidante con un crecimiento progresivo.

A no ser que sea un combustible hipergolico, necesitamos una fuente externa para que
comience la combustion y que el fuego sea autosostenido.

Hay 5 tipos de sistemas de ignicion:

- Chispa mediante bujia: se usa con oxigeno-hidrocarburo y con oxigeno-
hidrogeno. Esta en el inyector. Permite maltiples reencendidos.

- Ignicion mediante cables calentados eléctricamente.

- Ignicion mediante un dispositivo pirotécnico: hay un pequefio cartucho de
combustible sélido, que se quema en pocos segundos. Una descarga eléctrica comienza la
ignicion e inicia la combustion. Es un sistema habitual. Puede estar dentro del inyector o en la
camara de combustion. El problema es que este método solo se puede usar una vez, no
permite reencendidos.

- Uso de una cadmara de precombustion: se situa justo antes del inyector. En
ella se quema un poco de combustible mas oxidante y a traves del inyector se lleva la mezcla
pequefia ya en combustion a la cAmara de combustion. También permite el reencendido del
motor.

- Ignicion mediante el uso de un fluido auxiliar: se inyecta una cierta cantidad
de este fluido y se produce el arranque.

La combustion de los combustibles liquidos es muy eficiente, un 95-99.5% de eficiencia en la
camara de combustion. La mayor parte de pérdidas que se producen es porque no se consigue
una buena mezcla (era lo que se usaba para refrigerar la camara mediante pelicula de
combustible justamente)

ZONAS DE LA COMBUSTION

En funcion de la presion y la temperatura, el combustible, el disefio... cambian las zonas dela
camara donde se producen los procesos.
Veamos esas zonas:

- Primera zona: inyeccion y atomizacion. Se vaporiza el combustible. La combustion es
poco rapida porque el flujo aln no esté caliente. Hay zonas en la cdmara de combustion ricas
en combustible y otras ricas en oxidante.

- Zona de combustion-rapida: el flujo esta a la mayor temperatura. Es donde esta
habiendo el mayor nimero de reacciones y de combustién. Las gotas liquidas que podrian
guedar se vaporizar por completo. Se mezclan las dos zonas, la rica en combustible y la rica en
oxidante. La mezcla aumenta el volumen y la velocidad 100 veces con la que sale por la tobera.
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- Stream tuve combustion zone: en la zona répida, la combustion no es completa, aun
sigue aumentando la velocidad, la entalpia, etc. El tiempo de residencia es muy pequefio. La
velocidad axial es grande. Se sigue produciendo reaccion.

Injection/ Rapid- Streamiube
stomization combustion cormbustion Transanic-flow zome

Supersonic
™ expansion

sonic-flow line

FIGURE 9-1. Division of combustion chamber into zones for analysis, (Reprinted with
permission from Ref. §-1. copyright by AIAA))
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TEMA 7 — MOTORES COHETE DE PROPULSANTE HIBRIDO

Los motores cohete de combustible sélido tienen uno de los dos propulsantes que intervienen
en la reaccion en fase solida y el otro en fase liquida. Normalmente, el oxidante es el liquido y
el combustible es el sélido.

Oxidante -> liquido
Combustible = sélido

Aunque es raro, también se ha hecho al revés.
Como habiamos visto ya, el oxidante liquido méas importante es el LOX.

Los combustibles hibridos solo han volado en vehiculos experimentales, nunca han entrado en
fase de produccion.

VENTAJAS DE LOS MOTORES HIiBRIDOS

- Proporcionan mayor seguridad en cuando a explosiones y detonaciones se refiere, durante el
almacenamiento, fabricacion y operacion. Hay menos riesgo de explosion porque el oxidante y
el combustible van separados y ademaés se puede controlar la combustién al tener una parte
como combustible solido.

- Capacidad de reencendido (se puede detener el funcionamiento parando el flujo de oxidante)

- Relativa simplicidad que permite motores mas econdmicos respecto a los cohetes de
combustible liquido, ya que los sistemas de bombas se puede obviar y si son necesarios, serén
sencillos. Sin embargo, son algo més complejos que los cohetes de combustible sélido.

- Impulso especifico mayor que los cohetes de combustible sélido.
- Densidad especifica mayor que los cohetes de combustible liquido bipropulsantes.

- Capacidad para poder modificar su empuje dentro de un cierto rango de valores.

DESVENTAJAS DE LOS MOTORES SOLIDOS

- La mezcla que se consigue, y por tanto, el impulso especifico, puede variar durante la
aceleracion.

- Menor densidad especifica que los cohetes de propulsante solido.

- La camara de combustion es dificil de construir (en cuanto a geometria) por las cavidades que
se necesitan para hacer llegar el oxidante al combustible, por lo que es muy comun que
gueden remanentes que no sean capaces de entrar en combustion.
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- Se dan inestabilidades en el proceso de combustion y variaciones en la presion de dentro de
la cAmara, que son de gran amplitud y baja frecuencia. Esto hace que sea dificil mantener una
combustién homogénea.

- La dindmica interna es muy compleja (debido a la compleja cAmara de combustion, etc) por
lo que es muy dificil el proceso de disefio y escalado de estos motores.

APLICACIONES DE LOS MOTORES HIiBRIDOS

- Como booster de vehiculos lanzadores o etapas superiores y para los sistemas de maniobras
de satélites (se necesitan reencendidos, para esto también se usaban motores de propulsante
liquido).

- Misiones de larga duracion que requieren de combustibles que sean almacenables y no
toxicos.

- Solo se ha usado realmente en una nave tripulada alada, el Boeing.

PROPULSANTES ENSAYADOS PARA MOTORES HIBRIDOS

Perodxido de hidrogeno (pureza 90-95%)
HTPB como combustible

El peroxido de hidrégeno puede permanecer almacenado durante varios mesesy es
econdmico. El HTPB se usaba como matriz en propulsantes solidos DB, es barato, facil de
obtener y no se autodegrada.

LOX como oxidante
HTPB como combustible

Se usa en motores grandes. El oxigeno liquido ha sido ampliamente usado en la carrera
espacial ya que es seguro, da grandes prestaciones y tiene un precio bajo. Esta mezcla produce
unos gases de escape a penas sin humos y no toxicos.

N,O 6xido nitroso
HAN (hidroxi amonium nitrato)

Esta mezcla tiene caracteristicas termodinamicas y una densidad especifica interesante.
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INESTABILIDAD DE LA COMBUSTION

La inestabilidad en la combustion es una caracteristica del combustible hibrido. Esta
caracteristica hace que se dificulte su desarrollo, ya que son propulsantes muy propensos a
producir inestabilidades.

Hay dos tipos de inestabilidad:

- Inestabilidad acustica: se produce por el propio proceso de combustion, ya que se
dan altas presiones (de alta frecuencia)

- Inestabilidad no acustica: se producen porque el flujo es no homogéneo, esto esta
causado por inyectar el flujo por la parte superior de la cAmara (no es capaz de distribuirse
correctamente). Se producen turbulencias, etc.

Se esté estudiando como se produce la combustion de los propulsantes liquidos, para poder
evitar los problemas que en ella surgen.
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TEMA 8 — PROPULSION ELECTRICA

Todos los tipos de motores que hemos visto hasta ahora proporcionaban un empuje elevado
respecto a la masa del sistema y casi todos se podian utilizar para todas las aplicaciones.

Hay otro tipo de tecnologia, la propulsion eléctrica, la cual, por su principio de funcionamiento
consigue una eficiencia mas alta (la cual esta determinada por el impulso especifico, para una
cierta cantidad de combustible que empuje se obtiene)

Los motores de propulsion eléctrica usan muy poco combustible y generan mucho empuje
porgue expulsan el fluido de trabajo a velocidades muy elevadas.

Como se libera un gasto méasico muy pequefio, aungue la velocidad de escape sea muy alta, el
impulso especifico es muy grande. Como la fuerza instantanea es muy pequefia, el empuje es
pequefio y la aceleracién también es pequefia.

Estos sistemas no se pueden usar en aplicaciones terrestres (misiles) ni en etapas que vayan a
abandonar la tierra (no pueden vencer la g). Solo los usaremos en maniobras orbitales. Por
ejemplo, para cambiar de Orbita, se necesita impulsar durante mucho tiempo con poca
velocidad, que es justamente lo que proporcionan los cohetes de propulsion eléctrica.

Los sistemas de propulsion eléctrica usan energia eléctrica para calentar o eyectar el material
propulsante de la aeronave. La fuente de energia eléctrica es independiente del propulsante
en si mismo.

Habiamos visto que los propulsantes quimicos, cuando comenzaba la ignicion, estaba en ellos
contenida la energia necesaria para que se produjera toda la reaccién. Sin embargo, en los
eléctricos, tendremos que darle una energia externa al fluido y conseguir asi la aceleracion.

SUBSISTEMAS DE UN COHETE ELECTRICO

e FUENTE DE POTENCIA: Cualquier sistema que sea capaz de generar energia eléctrica.
El Gnico requisito es quesea capaz de proporcionar la cantidad de energia necesaria.

e DISPOSITIVOS DE CONVERSION: transforman la energia eléctrica de la fuente en la
forma de electricidad que necesita el combustible. Por ejemplo, los paneles solares
proporcionan electricidad a cierto voltaje y éste habra que adecuarlo al combustible.

e SISTEMA PROPULSIVO: Es el sistema de almacenamiento, medicion y entrega del
propulsante.

e CAMARA DE EMPUIJE (THRUSTERS CHAMBERS): Son sistemas en los que se convierte
la energia que recibimos en energia cinética del propulsante. La energia cinética del
propulsante proporciona el empuje necesario al sistema.
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TIPOS DE SISTEMAS DE PROPULSION ELECTRICA

Fundamentalmente son tres:

Electrotérmicos
Electroestaticos
Electromagnéticos

Sistemas de propulsion ELECTROTERMICOS: el propulsante se calienta eléctricamente
(con una fuente de energia eléctrica) y una vez calentado es expandido durante un
proceso termodindmico en la tobera convergente-divergente (se acelera
supersénicamente a travées de ella) como en los cohetes de propulsante liquido.

Si calentamos la hidracina (usada como monopropelente), aumentamos su
performance.

Sistemas de propulsion ELECTROESTATICOS: la aceleracion se genera por la
interaccion de campos electroestaticos que acttian sobre particulas con carga (si
fuesen particulas neutras, el campo no las afectaria). Estas particulas con carga son
iones atémicos, droplets (gotas de fluido) o coloides (particulas en suspension).

Con iones nos referimos a atomos a los que se les ha eliminado al menos un electrén.
La particula se acelerara en la direccion del campo.

En este caso no se necesita tobera.

El gasto masico es tan bajo que no se considera como fluido si no como atomos
individuales.

Sistemas de propulsién ELECTROMAGNETICOS: la aceleracion se genera por la
interaccion de un campo eléctrico y un campo magnético dentro de un plasma. El
plasma es un gas a alta temperatura, con una densidad elevada y una carga eléctrica
neutra, ademas de ser buenos conductores.

TABLE 19-1. Typical Performance Parameters of Various Types of Electrical Propulsion Systems

Thrust Specific Thruster Kinetic Power

Range Impulse Efficiency” Thrust Typical per Unil Thrust
Type (mN) (sec) (%) Duration Propellants (W/mN)
Resistojet (thermal) 200-300 200-350 65-90 Months NH4 NaHy Hy 0.5-6
Arcjet (thermal) 2001000 4001000 30-50 Muonths H..MN..MN;H; ,NH; 2-3
fon engine (.01-200 13005000 6080 Months Xe.Kr.Ar 10-70
Solid pulsed plasma (PPT) 0.05-10 &00-2000 1 Years Teflon 10-50
Magnetoplasma dynamic (MPD)  0.001-2000 20005000 30-50 Weeks ArXeH;.Li 100
Hall thruster 0.01--2000 15002000 30-50 Months Xe Ar 100
Monoepropellant rocket” 30- 100,000 200-250 B7-97 Hours or N:H,

minutes

"Listed for comparison only.
"See Eq. 19-3.
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APLICACIONES DE LOS SISTEMAS PROPULSIVOS ELECTRICOS

- Corregir Orbitas y trayectorias en las Orbitas de satélites

- Incrementar la velocidad de satélite en un campo gravitacional débil a cierta distancia
de la tierra. Por ejemplo, en el caso de una elevacion de érbita de un satélite LEO a una
posicion GEO. Ahora ya se usan para cambiar de la érbita de transferencia a la érbita
final, se necesita méas tiempo que con combustible liquido, pero el ahorro merece la
pena.

- Pruebas espaciales y viajes interplanetarios.

El propulsante usado suele ser un gas noble, cominmente el Xe.

Los sistemas propulsivos eléctricos demandan mucha energia eléctrica al satélite.

TIPOS DE MOTORES ELECTRICOS

e Resistojet
Motores Electrotérmicos
o Arcojet

e Electroestatico

e electromagnético Motores eléctricos no térmicos
- Hall effect
-MPDy PPT

MOTORES ELECTROTERMICOS

e RESISTOJET

Es un motor electrotérmico.

Es el tipo de motor eléctrico més sencillo. Se compone de una resistencia eléctrica que disipa
potencia, liberando calor. Con este calor el combustible se calienta por conveccion (conveccion
entre la resistencia caliente y el propulsante).

La potencia que proporcionan esta entre 1W y varios kW. Uno de los satélites mas grandes
consume 15 kW aprox.

Los materiales limitan las temperaturas a unos 2700K, consiguiéndose asi un impulso
especifico de unos 300s.

Cualquier gas se puede calentar por conveccion y luego acelerarse y conseguir empuje a traves
de una tobera.
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Con hidrdégeno se han conseguido los impulsos especificos mayores, pero su elevada densidad
y otros motivos hacen que no se use.

Los motores de tipo resistojet usan habitualmente hidracina como monopropulsante, ya que
con ayuda de un catalizador y el calor aportado por conveccién hacemos que la hidracina se
degrade mucho més rapidamente. Con la hidracina conseguimos mas eficiencia porque su
propia degradacion es exotérmica (expulsa calor) y necesitamos aportarle menos calor.

El resistojet es un dispositivo simple, facil de controlar y con una corriente eléctrica baja es
suficiente para calentar la resistencia y generar un empuje y una eficiencia (1) altos.

TABLE 19-2. Comparison of Electrical Propulsion Systems

Type

Resisiojet
{electrothermal)

Arcyet
(electrothermal
& electromagnetic)

lon propulsion
(electrostatic)

Pulsed plasma
(PPT)

[clectromagnetic)

MPD

Steady-state plasma

(electromagnetic)

Hall thruster
ielectromapnetic)

Advantages

Disadvantages

Comments

Simple device; easy to

control; simple power
conditioning; low cost;
relatively high thrust
and efficiency; can use
many propellants,
including hydrazine
augmeniation

Direct heating of gas;

low voltage: relatively

simple devics; relatively

high thrust; can use
catalyvtic hydrazine
aupgmentation. inert
propellant

High specific impulse;

high efficiency; inert
propeilant (xenon)

Simple device; low

power; sodid
propeilant; no gas or
liquid feed system: no
zero-g effects on
propellant

Can be relatively simple;

high f,; high thrust
per unil area

Desirable [, rangs;

compact, relatively
simpie power
conditioning; inert
propellant {Xe)

Lowest f; heat loss;
gas dissociation;
indirect heating of
gds; erosion

Low efficiency; srosion
at high power; low 7;
high current; heavy
wiring; heal loss; more
complex power
conditioning

Complex power
conditioning; high
voltages; single
propellant only; low
thrust per unit area;
heavy power supply

Low thrust; Teflon
reaction products ars
toxic, may be corrosive
or condensable;
inefficient

Difficult to sumulate
analytically; high
specific power; heavy
power supply

Single propetlant; high
beamn divergence;
Erosion

Operational

High-thrust
umits need P,
of 100 kKW
or more.
Operational

Flown in
satellites
(D51

Operational

Several have
flown

Operational

El impulso méximo que pueden generar depende de las temperaturas que pueden soportar los
materiales y de la densidad especifica del propulsante.

Escoger una buena presion en la camara de combustidn es importante, ya que si se escoge una
demasiado elevada habr&a muchas pérdidas por calor, se erosionard mas rapido la tobera... Y
todo esto producird menos eficiencia, menos impulso especifico.

Judit Gonzélez Gutiérrez
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e ARCOJET

Es un sistema poco importante.

También es un motor electrotérmico. La corriente fluye desde un catodo hacia un anodo de la
thrust chamber. Esta corriente eléctrica pasa a través de un gas que ha sido ionizado. Por
donde pasa la corriente, se alcanzan unos 20.000K.

Con este método se introduce maés calor en el gas.

La chispa del arco eléctrico que se genera erosiona constantemente la tobera y hace que su
vida util sea limitada.

Tiene un impulso especifico bajo, una baja eficiencia,

Para que salte la chispa del arco eléctrico tiene que haber mucha diferencia de potencial entre
el catodo y el &nodo.

El uso de hidracina también favorece en este caso el aumento de eficiencia.

MOTORES ELECTRICOS NO TERMICOS

Mediante las fuerzas de Coulomb o de Lorenz, es decir, mediante fuerzas electroestaticas o
fuerzas electromagnéticas, conseguimos cierto empuje. Ahora ya no dependemos de una
tobera ya que no es necesario tener una variacion en el rea para conseguir acelerar el gas.

e  SISTEMAS ELECTROESTATICOS
Se usa la fuerza de Coulomb para acelerar un combustible compuesto por particulas cargadas.

Los propulsantes mas comunes tienen iones positivos y suelen ser atomos pesados. Es decir, se
buscan &tomos con el mayor peso atémico posible (se suele usar el Xe).

Por tanto, un paso importante es conseguir atomos con carga eléctrica, es decir, iones. Segun
el método que usan para conseguir los iones, los motores se clasifican en un tipo u otro.
Pueden ser:

- Motores que funcionan mediante un bombardeo de electrones
- lon contact thrusters (motores de contacto i6nico)
- Field admission thrusters (motores que funcionan por emisién de campo)

En cualquiera de los casos, comenzamos a expulsar particulas cargadas. Nuestro vehiculo se
cargard de carga negativa y a la vez que expulsa ésta, atrae la carga positiva del chorro de
salida. Por ello, necesitan sistemas de neutralizacion del chorro de salida. Esto se consigue con
otro chorro con la carga opuesta. A través del neutralizador se proporciona un chorro de
electrones que apenas causa empuje (tienen muy poca masa al lado de los protones).
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- Motores que funcionan mediante un bombardeo de electrones: se consiguen iones
positivos del gas o del vapor (Xe o Hg) mediante el bombardeo que causan electrones emitidos
de un catodo caliente. En estos motores idnicos, la aceleracion se consigue mediante

- Motores de contacto idnico: los iones positivos se obtienen haciendo pasar el
propulsante vaporizado a través de unas rejillas de tungsteno, entre las cuales se crea un
campo axial. Normalmente se usa el Cesio. Al atravesar las rejillas, se impulsan los atomos a
alta velocidad.

- Motores de emision de campo: los iones se obtienen a través de una fuente de metal
liquido en un campo eléctrico alto. Se consigue micropropulsién. Un empuje bajo y un impulso
especifico alto.

De todos los vistos hasta ahora, los mas operacionales e importantes en un futuro son el
Resistojet, y los motores idnicos y de bombardeo de electrones.

e SISTEMAS ELECTROMAGNETICOS
Aceleran el gas propulsante que ha sido calentado por el plasma.

El plasma conduce la electricidad a una temperatura de unos 5000K. Cuando un conductor
lleva corriente en perpendicular a un campo magnético, se genera una fuerza sobre el
conductor que forma 90° con la corriente y con el campo.

No se necesita neutralizacion.

Tiene un empuje por unidad de &rea alto, ya que emitimos plasma que tiene mayor densidad
que las mezclas idnicas usadas antes.

Basicamente, lo que hacemos en los sistemas electromagnéticos es:

- crear cierto volumen de plasma que es un gas que conduce la electricidad

- establecer cierta corriente que atraviese este plasma, lo conseguimos aplicando un
campo eléctrico entre el polo positivo y el negativo

-acelerar el propulsante en la direccion del empuje debido a un intenso campo
magnético.

Hay dos subtipos:
- Hall-effect (importante)
- MPD-magneto-dynamic-plasma y PPT-pulsed-plasma

- Convencional Thrusters: MPD y PPT
Estan basados en la aceleracion de Faraday. Un plasma conductor genera una corriente en la
direccion del campo eléctrico aplicado, pero perpendicular al campo magnético.

Tanto en MPD como en PPT, un plasma conductor hace que circule a través de él una corriente
eléctrica, y en perpendicular, un campo magnético.

79 Judit Gonzélez Gutiérrez



La direccion del empuje es en el sentido del producto vectorial del campo eléctrico y
magneético.

Los MPD son solo experimentales.

Los PPT se han usado, son mas sencillos porque su operacion es intermitente (pulse).

-Tipo (D): se inserta plasma en el seno de un campo magnético inducido més la
corriente, asi el plasma se acelera.

- Tipo (2): se usa teflén, parte de él se vaporiza al pasar la corriente eléctrica. Asf se
genera plasmay se acelera mediante un campo magnético autoinducido (autoinducido es que
se genera por el hecho de que por él pase la corriente)

Proporcionan micropropulsion.

Rail
anodir

Fasma arc

induced magnetic leld, 8 "= Rail cathode

Capacitor

- Hall-effect
cuando la densidad del plasma es lo suficientemente pequefia y el campo es lo
suficientemente grande, se genera el efecto Hall.

Anode ring and _Annular cylindrical cavity
gas distributor

Propellant | e
feed " L_|' ) I -

' ‘ =)
4|.| Hollow

{b) Cylindrical Hall accelerator

—- Radial magnetic
tield

= Hall current

FIGURE 19-10. Linear and cylindrical Hall accelerator configurations showing how an
apphied axial field results in a transverse current that accelerates the plasma. The Hall
current peaks when the external resistance is absent (i.e., shorted). The presence of any
significant axial current density 7, represents an inefhciency in Hall devices.

Es un campo magnético radial.
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Los propulsores Hall atrapan electrones en un campo magnético y luego utilizan los electrones
para ionizar el propelente, y acelerar los iones de manera eficiente para producir impulso, y
neutralizar los iones en la pluma.

Hay varios modelos en operacion para satélites eléctricos de puesta en drbita y control de
actitud.

Se suelen poner cuatro propulsores Hall en parrilla para generar mas empuje.
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TEMA 9 — TRHUST VECTOR CONTROL

El objetivo siempre sera alcanzar cierta posicion con el lanzador o misil. Para corregir y
modificar la trayectoria seguida necesitamos unos dispositivos.

Para controlar la aerodindmica del vehiculo se usan unas aletas, que son unas superficies
aerodindmicas. A veces, las aletas no son suficientes (en las fases primeras del vuelo con poca
velocidad) o no sirven (en el espacio).

La otra opcién son pequefios motores de control de actitud (en el espacio) o la vectorizacion
del empuije.

La vectorizacion del empuje consiste en actuar sobre el sistema propulsivo y cambiar la
direccion del empuje y que se asi, se consiga un cierto empuje.

Cualquier sistema propulsivo quimico puede usar vectorizacion.

FORMAS DE VECTORIZACION

e PARA MOTORES DE UNA SOLA TOBERA

- Deflexion de la tobera o de la thrust chamber (mover alguno de estos dos
componentes)

- Colocar cuerpos esbeltos aerodinamicos a la salida de la tobera que resistan el calor.
Al crear cierto &ngulo, se genera un momento y se deflecta el chorro de salida de la tobera.
Se usa en misiles de distancia corta.

- Introducir o inyectar fluido en la tobera por algun lateral para conseguir una
distribucion asimétrica del empuje.

- Dispositivos externos que no forman parte del propio sistema de propulsion.

) Flexible Flexible
Gi E?M o larinated nozzie Jet vanes
Inge bearing foint

ANCRle

\
:‘f’El\\

b S g
Universal joint Nozzle is held by ring | Sealed rotary ball Four rotating heat
suspension for thrust | of alternate layers of | joint resistant aerodynamic
chamber moided eiastomer and vanes in jet
spherically formed
sheet metal
L S 5 L's
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Small control
Jetavator Jettabs Side injection thrust
chambers

Rotating airfoil Four paddles that Secondary fluid Two or more
shaped collar, gim- rotate in and out of injection on one side | gimbalied auxiliary
balled near nozzie the hot gas fiow at a time thrust chambers
exit

3 3 5 L

FIGURE 16-3. Simple schematic diagrams of eight different TVC mechanisms.
Actuators and structural details are not shown. The letter L means it is used with liquid
propellant rocket engines and S means it is used with solid propellant motors.

La deflexion mecanica de la tobera para el combustible sélido es la de mayor eficiencia. Con la

temperatura, la goma que permite el movimiento de la tobera se ablanda y hace que se mueva
maés facilmente.

Downstream pivot paint

Upstream pivot point
|

FIGURE 16-4. Two| methods of using flexible nozzle bearings with different locations
for the center of rotation. The bearing support ring is made of metal or plastic sheet
shims formed into rings with spherical contours (white) bonded together by layers of
molded elastomer or rubber (black stripes). Although only five elastomeric layers are
shown for clarity, many flexible bearings have 10 to 20 layers. (Copied with permission
from Ref. 16-1.)
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En motores de combustible liquido, se usa un gimbal. Los actuadores estan conectados a la
toberay a la thrust chamber y mueven el mecanismo.

Vehicle attach flange

Alignment
bushings

Engine attach flange

FIGURE 16-6. Gimbal bearing of the Space Shuttle main engine. (Courtesy of the
Boeing Company, Rocketdyne Propulsion & Power.)

Tienen un peso razonable y no disminuyen el empuje que se genera.

e PARA MOTORES DE MULTIPLES TOBERAS O CAMARAS DE COMBUSTION
En este caso es més facil vectorizar el empuje.

Hay varias opciones de conseguirlo:

- Tener gimbales sobre las cAmaras de empuje o sobre las toberas para generar
deflexiones del &ngulo puede dar un cambio en el alabeo con una leve variacion de estas
deflexiones angulares. Normalmente se usan 4.

(217 20 20
By Ze 0@

Pitch Yaw Roll

e W

FIGURE 16-10. Differential throttling with four fixed-position thrust chambers can
provide flight maneuvers. In this simple diagram the shaded nozzle exits indicate a
throttled condition or reduced thrust. The larger forces from the unthrottled engines
impose turning moments on the vehicle. For roll control the nozzles are slightly inclined
and their individual thrust vectors do not go through the center of gravity of the vehicle.
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- Empuje diferencial: mediante la diferencia de estrangulamiento con 4 toberas o 4 camaras de
combustidn fijas consigues varias configuraciones de vuelo.

Para vectorizar el empuje necesitas el motor encendido - problema
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MISIL: CONCEPTO

n&ﬂ es un proyectil aéreo propulsado y guiado, cuyo objetivo es llevar la carga bélica al

obj

e

lentemente del vehFcqu lanzador

. Destrucuon. decide cuando mento de deton’ar lhﬁarga_ explosiva o autodestruirse.

* Los misiles, en general, se suelen caracterizar respe

* Precision.

¢ Autonomia.

e Maniobrabilidad y velocidad.
¢ Tecnologia usada.

CLASIFICACION SEGUN ALCANCE

BALISTICOS

Parte de su trayectoria es fuera
de la atmosfera.

Motores cohete prop. liquido /
ESTRATEGICOS solido

Alcance superior a 100km

ALCANCE objetivos importantes. CRUCERO

Distancia que
puede recorrer el
misil TACTICOS

Alcance menor de 100km

Gran parte de su trayectoria es
un vuelo nivelado y planificado

Motores turborreactor

motor cohete prop. solido.
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LANZADOR

BLANCO

ACION DE LA
BLANCO

 Lanzado desde tierra o

SSM SAM AGM AAM
Surface-Surface Missile Surface-Air Missile Air-Ground Missile Air-Air Missile

® Desde tierra o ® Desde aeronave * Desde aeronave
superficie superficie o Contra blanco en tierra « Contra blanco aéreo
 Contra blanco en tierra e Contra blanco aereo o superficie
o superficie
* Antiaéreo * Anticarro
* Anticarro o Antimisil o Antibunker
* Crucero « Antibuque
 Antibuque/ « Crucero
antisubmarino At « Sidewinder
* Sparrow
* Maverick o AMRAAM
* Mistral * Harpoon o |RIS-T
* Aspide * HARM * Meteor
* TAURUS-KEPD 350



Radar — autoguiado « el equipo radar esta en el misil.

Radar — teleguiado. * el equipo radar esta fuera del misil.
Infrarrojo / ptico — autoguiado. * el sistema IR/Gptico esta en el misil.
Infrarrojo / 6ptico — teleguiado. « el sistema IR/6ptico esta fuera del misil.

ESTRUCTUSA

IR / 6ptico
Unidad de guiado <
| misil
—

Impacto / proximidad
Cabeza de guerr: <
Fragmentacion / carga hueca

Configuracion aerodindmica
Unidad de control <
- Deflexion del empuje

. ete / turborreactor 6
Propulsién [—
estatorreactor

09/05/2015



09/05/2015

e

g e

wmns COMPONENTES - VISTA

ESTABILIZADORAS

ALETAS

x < DIRECCIONALES
,*‘2&:“\_’\( =
e sy
MOTOR .

- ! .
COHETE ‘*Qi e N
4 _ —
CABEZA DE “M &
o,

GUERRA

ESPOLETA DE
PROXIMIDAD
ELECTRONICA
DE GUIADO Y
CONTROL
DETECTOR
m

QUE ES UNA EXPLOSION, TIPOS

* Emisién repentina de una elevada cantidad de energia
al medio.
* Tipos de explosiones:
e Explosion mecanica
e Explosion luminosa
* Explosion quimica
 Explosion nuclear

* Los efectos: gases (' tpay 1'P), ruido y efectos
mecanicos.
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! /TXPLO?NO,M,

SENSIBILIDAD, CEBO

* Explosivo: sustancia que bajo una influencia externa
de energia suficiente es capaz de producir una
explosion.

!”’EﬁLOSlvo, %

SENSIBILIDAD, CEBO

* Sensibilidad, es la cantidad de energia minima
necesaria para inicia la explosion.

* Algunos explosivos solo se pueden iniciar con otros
explosivos.
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! /”EXPLOEVOM ,

SENSIBILIDAD, CEBO

* Formas de aplicar energia al
explosivo:
* Mecanica: golpe, caida.
e Eléctrica: chispa.
e Térmica: llama, objetos
incandescentes, mecha lenta.

 Por onda de choque: una
explosion cercana.

* - iniciador, espoleta, tren
explosivo

CADENA EXPLOSIVA

* Dispositivo armado - asegurado

UBICACION DE
LA ESPOLETA

MULTIPLICADOR
PRINCIPAL
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=~ CARACTERISTICAS
FUNDAMENTALES DE LAS
REACCIONES EXPLOSIVAS

* Gases: 1000 litros por kg de explosivo
aproximadamente.

¢ Calor: en forma de gases calientes, 2000-4000K.
® Duracion de la explosion del orden de ms.

* No es necesario el oxigeno de la atmosfera para
producirse.

!”D‘Ecom POM

EXPLOSIVOS

* Reaccion de descomposicion:
Explosivo(s) = gas + gas +... + energia

* Amatol 80/20 (Trilita y Nitrato Amonico)
2 C6H2CH3(NO2)3 + 21 NO3NH4 >
-2 14 CO2 + 47 H20 + 24 N2

* Condiciones de funcionamiento = régimen de
descomposicion
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TERMICA

¢ Accion prolongada sobre el explosivo de la
temperatura ambiente. Almacenamiento.

¢ El explosivo puede exudar parte de su composicion.

¢ Condiciones atmosféricas, humedad, incidencia de
UV, variaciones extremas de tpa, impurezas, favorecen
la descomposicién térmica.

DEFLAGRACION

* Lareaccion se propaga del exterior al interior del
explosivo por capas.

¢ Lareaccion en cadena se mantiene debido a la
conductividad del material.

* Velocidad de deflagracion es mayor que la velocidad
del sonido en el aire, pero menor que la velocidad del
sonido en el explosivo



DEFLAGRACION

¢ La presidon atmosférica influye en la velocidad de la deflagracion
de la forma:

V=a.-p"

* Donde:
¢ V =velocidad de combustion
e A =cte. segun la tpa del propulsante
¢ P = presion atmosférica
e N = cte. segin la composicion del explosivo

* Los explosivos que trabajan en este régimen se denominan
polvoras propulsoras (motores cohete y cartucheria). La
velocidad de avance de la combustion es menor de 2000m/s.

DETONACION

¢ Es la reaccion de descomposicion del explosivo mas
violenta.

* El mecanismo de avance de la reaccion es la onda de
choque.

¢ Velocidad de avance es mayor de 2000m/s.

¢ Comienza en el punto de inicio y avanza en todas
direcciones.
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EXPLOSIVOS

¢ En funcion de su sensibilidad.
* Por su constitucion fisica.

¢ Por su aplicacion.

¢ Composicion quimica.

CLASIFICACION GENERAL

¢ En funcion de su sensibilidad:

 Explosivos primarios: elevada sensibilidad e inestables.
En pequefias cantidades. Iniciadores, estopines o cebos.

 Explosivos secundarios: menor sensibilidad, mayor
potenciay facilidad de manejo. Iniciacién por un
explosivo primario.

 Explosivos terciarios: mayor insensibilidad, mezclas de
Nitrato Amonico y combustible liquido.

09/05/2015
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POR SU CONSTITUCION

* Explosivos puros: moléculas con propiedades
explosivas.

* Explosivos de doble base: mezcla mecanica de dos
explosivos puros.

* Mezcla explosivo(s) y sustancias no explosivas:
modificar ciertas caracteristicas.

* Mezclas de sustancias no explosivas.

—POR'S ;
PROPULSORES, ROMPEDORES E
INICIADORES

* Explosivos iniciadores.

* Explosivos rompedores: explosivos secundarios o
terciarios, en régimen de detonacion, con aplicaciones
de destruccion.

* Pélvoras propulsoras: aquellos explosivos (solo
secundarios), en régimen de deflagracion, para
propulsar algun tipo de dispositivo o arma.

11
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POR SU COMPOSICION QUIMICA

* N/A

%C’TERES QUE M LA

EXPLOSION

* Para una sustancia explosiva dada se pueden obtener
diferentes resultados segtin una serie de factores.

12



09/05/2015

PROPORCION DE INGREDIENTES

* En las aplicaciones reales no se usan explosivos puros.

* Energiay cantidad de gases producidos en la explosion
variara.

* Homogeneidad de la mezcla.

CATALIZADORES, MODIFICADORES

¢ Catalizadores: en pequefias cantidades, varian la
velocidad de reaccion aumentandola o
disminuyéndola; se conserva integro durante todo el
proceso.

* Los modificadores: corrigen o modifican alguna
variable de la explosion o caracteristicas mecanicas.
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! —PRESION Y TME

AMBIENTE

¢ Temperatura inicial del explosivo = temperatura
ambiente

¢ Temperatura final de los gases depende de la energia
producida en la reaccién

°Y
* de la temperatura inicial de los reactivos antes de la
reaccion.

!”P’”R”Esu’m Y TEM

AMBIENTE

* En cartucheria, la temperatura del tubo puede influir
sobre la presion de los gases.

* Velocidades en boca diferente segtin el tubo esté
caliente o frio.

09/05/2015
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AMBIENTE

P ———— i ¥ R |

!’ﬁfﬂéN Y TEM
AMBIENTE

* En régimen de deflagracion:
+ presion ambiente = + velocidad de reaccién

* Si la velocidad de reaccion es excesiva puede pasar a
detonacién

09/05/2015
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DENSIDAD DEL EXPLOSIVO

* Concentracion de energia que se puede obtener del
explosivo.

¢ Diferentes densidades segtin sea poroso o no.

* A mayor densidad e igualdad de peso, menor tamafio
del dispositivo explosivo.

DENSIDAD DE CARGA

¢ Llenado del recipiente de explosivo.
* Recipiente vacio - recipiente completamente lleno.

* Modifica la fuerza del explosivo.
(W
A= —
i
w = masa del explosivo, en kg.

V = volumen del recipiente, en litros.

09/05/2015

16



09/05/2015

ATRAQUE

* Resistencia que pone el recipiente a la expansion de los
gases producidos.

DIAMETRO DEL CARTUCHO

* Una vez aplicada la energia necesaria para la
detonacidn es necesario un tamafio minimo de la masa
explosiva para que la reaccion se autosostenga.

Tiempo - distancia 2 diametro

17
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TAMANO DEL GRANO

® Determina la duracién
de la reaccién
(deflagracion).

* Debido a la superficie
expuesta.

* + tamafo de grano 2> +
duracion de la
deflagraciéon

e m— S

TAMANO DEL GRANO

* Variacion de la superficie expuesta a medida que el
grano se consume.

4,
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FORMA DE LA CARGA

* Emision de gas se da en
direccion perpendicular a
la superficie en cuestion.

e Posibilidad de concentrar
el efecto de la explosion
en cierta direccion.

19



EFECTOS DE LA EXPLOSION

* Gases.
* Onda expansiva.
* Fragmentos .

GASES

* En torno 1000l/kg de explosivo (1 atm)

¢ Efecto rompedor

09/05/2015
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* Gases acumulados alrededor del explosivo (100.000 atm)
Expansion muy rapida
Incremento subito de la presion

» Expansion de todas direcciones, perdida de energia'y
velocidad - estampido.

* Propiedades similares a las de cualquier onda mecanica.

* Expansion + succion.

21
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FRAGMENTOS

¢ Carcasa del explosivo
* Objetos empujados

* Mayor alcance que la onda
expansiva

22
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TECNOLOGIAS DE SEGUIMIENTO

)

e e

INFRARROJO

* Energia térmica

* Franja anterior al visible (VIS)
® Objetosa T>0 K

® Emision propia o reflejada

u(A) (W/m3)

¢DAnde esta mi

¢Cémo lo
llveo)l?

T=5500K

T=4000K

/7 1=3800K
/

09/05/2015
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FUNDAMENTO TEORICO IR

* Magnitudes en la emision IR:

e Intensidad

* Longitud de onda
¢ Emision:

e +tpa 2 + intensidad

e Espectro de radiacidn, segun composicion de cuerpo
¢ Espectro:

¢ Continuo o discontinuo

e Emision o absorcion

EMISION Y ABSORCION

® Mecanismos de transmision de calor:
e Conduccion
e Conveccion
e Radiacion

¢ Balance térmico:
e Calor absorbido - calor emitido
* Seguin material, conductividad térmica, superficie.

09/05/2015
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EMISION DISCRETA DE ENERGIA

¢ La energia que emite o puede absorber un cuerpo tiene
una energia caracteristica propia.

¢ El espectro de energia es caracteristico de cada atomo

Espectro de emision y de absol de un mismo elemento

=0 |
I

oooooooo

SION DE ENER N
AVION

* Deteccidon sera mas
exitosa en chorro de
gasesy zonas calientes.

¢ La posicion relativa del
blanco influye.

* Atmosfera absorbe
energia, alcance
limitado.

¢ Contramedidas.
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DETECTORES (1)

¢ Detectan la energia IR

* Determinar posicidn relativa.
¢ Seguimiento del blanco.

* Generar variables analizables por la electrénica de
guiado.

e Parte dptica y parte electronica.
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SENSOR

* Fuente de calor lejana = sensor muy sensible.

* Limitacion de tamafio.

* Ruido térmico del propio sensor = refrigeracion.
¢ Misiles autoguiados = domo.

* Sensores en vehiculo lanzador - teleguiado.

* No determina la distancia al blanco.

EVOLUCION DE LOS SENSORES (1)

* Unico sensor + reticulo modulador
* Se genera una senal codificada
¢ Indica el error de apuntamiento al blanco
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EVOLUCION DE LOS SENSORES (2)

e Tipo CCD
® Reconocer silueta del blanco
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CONCLUSIONES GUIADO IR

¢ Sistema pasivo.
¢ Corto alcance (<4okm).

¢ Dificil de detectar un
misil con este guiado.

¢ [luminacién IR artificial
con mala visibilidad.

¢ Complemento a otros
sensores.

* Contramedidas.
¢ Contra-contramedidas...

Standoff Land Attack Missile (SLAM)

30



RADAR - MW

¢ Franja entre radio e IR.

* Emision - rebote - recepcion.
* Determinar:

¢ Distancia

e Rumbo relativo

e Velocidad relativa

e

/
FUNDAMENTO TEORICO MW

¢ Emision artificial.

* La onda tiene que recorrer dos veces la distancia al
blanco.

* Alcance hasta el horizonte, en funcion de la altura.

* La energia recibida depende de la superficie aparente
del blanco (RCS).

09/05/2015
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FUNDAMENTO TEORICO MW

e Caracteristicas de la senal:

e Intensidad
* Longitud de onda
* Onda continua (CW) o pulsante (PW)

/FF:_{““‘_‘—__.,E{

DETECTORES MW

* Emisor + receptor.
® Una o dos antenas.

¢ Antena en el misil, el
lanzador o en ambos.

* Parte mecanica y parte
electronica.

potencia eléctrica.

* Para largo alcance.
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CONCLUSIONES GUIADO MW

* Se puede interceptary
perturbar.

* Sistema activo, se puede
elegir los parametros de
onda mas interesantes
segun el blanco a detectar.

* Largo alcance. i,

* Seobtiene informacion de 'ZHgE, JoASY
posicién y velocidad. gl A

* Requiere instalacion mas
compleja.

* Independencia de la
meteorologia.

SISTEMAS DE GUIADO

¢Mi posicion
respecto al

blanco?

33
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SISTEMAS DE GUIADO

* HOMMING

* Emision de energia hacia el blanco y/o desde el blanco; se
detecta el origen de emision/reflejo.

* Se determina la linea de visién: LOS
® Segun el tipo de sensor (activo o pasivo, posicion), hay
varios tipos.

HOMMING ACTIVO

* El blanco no emite energia.

® Sensor en misil (emisor +
receptor).

® Lanzador no interviene.

09/05/2015
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HOMMING SEMIACTIVO

* Blanco no emite energia. \ﬁi

* Emisor en el lanzador. N/
. . Radar Waves from_—

® Receptor en misil. \

® Lanzador
vulnerable/detectable.

® Misil mas sencillo.

® Combinacidn activo +
semiactivo.

e Radar o laser.

HOMMING PASIVO

* Fuente energia el blanco.
° |R

* Radio/MW

¢ Dificil de detectar
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GUIADO LINE OF SIGHT

* Se define la L.O.S. entre lanzador y blanco.

e Visualmente ( <5km)
e Radar
® Caracteristicas:
e Lanzador busca y sigue al blanco durante todo el disparo.
e Partipacion activa del lanzador.
e El misil no lleva ningln sensor para detectar el blanco.

e El misil lleva sensores para recibir instrucciones o
determinar su posicién respecto la L.O.S.

=~ L.0.S. BEAM"

* El misil detecta su posicidn respecto la LOS y calcula la
maniobra adecuada.

* El vehiculo lanzador “dibuja” la LOS con haz radar o laser.

* El haz esta modulado.

* El misil cuenta con sensores para recibir energia del haz.

Targei

* El blanco recibe la energia del haz. N\

Target Tracking &
Guidance Radar

/

I‘( GMm
"

Launcher
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Missile

Coded Laser

Guidance
and Control
Laser
Projection
Unit

Telescope/
Camera

Target

Line of Sight Sight

COMMAND L.O.S.

El sistema de calculo de la
trayectoria esta en el vehiculo
lanzador.

Es necesario ver la posicién del
misil respecto la L.O.S..

El misil lleva algun tipo de baliza,
IR, radar.
El lanzador recibe esa energia.

El lanzador transmite la
maniobra a realizar, cable, fibra
optica, MW.

Deteccidn por parte del blanco
mas dificil.
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MANUAL C.L.O.S.

¢ |dentificacion y seguimiento del blanco: manual.

* El operador dirige el misil a lo largo del vuelo.

* Visores 6pticos o IR.

* Bengala en la parte trasera del misil.

® Enlace de datos por cable. ;
! 05 P 7

¢ Sistema sencillo. Ve Y

® |nmune a contramedidas.
® Operador entrenado.

09/05/2015
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SEMIAUTOMATIC C.L.O.S.

* |dentificaciony
seguimiento: manual.

® Pilotado del misil:
automatico.

TARGET TRACKING % | missiL

08

® Cadmara paralela al visc " [
del tirador. | Il 'a'.agap"g."e.ﬁ"*

® Vulnerable a operaTon---”|
contramedidas, bengal
codificada.

GUIDANGE
SYSTEM

® Instruccion mas sencilla

S.A.C.L.O.S.

09/05/2015
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e 3 Light Source
Modulator {LSM)

”Tﬁ ™ — ‘---__ 7 ...
TOW 2B Aero
Digital
?5;!:? 3;,"” g Electronics Unit
/;—'—;,—i— o

AUTOMATIC C.L.O.S.

* Tirador identifica y autoriza el disparo.
* Sistema detecta y sigue al blanco.

09/05/2015
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C.L.O.S.

Un solo vehiculo
lanzador

Multiples disparos

41



OTROS SISTEMAS DE GUIADO

® Los sistemas homming y LOS requieren una serie de
sensores que aporten informacion adicional.

e |nercial

e Sideral
e Referencias terrestres
e GPS
* La combinacién de varios de estos sistemas proporciona
informacidn mas precisa y resistente a contramedidas.

INERCIAL

® Los misiles no llevan tubo pitot como los aviones.

® Para determinar la posicién y velocidad, se mide
continuamente la aceleracion sufrida por el misil.

® Las condiciones iniciales son la posicion y velocidad del
vehiculo lanzador.
e Aceleracién = velocidad

SENIOR CLUSTER OF
§ ACCELEROMETERS

e Velocidad = posicion s

MOUNTED ON COMMON
RIGID BASE ATTACHED
T HOST VEHICLE

(b} Gimba.ed

(a) Strapdown

09/05/2015
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INERCIAL

INERCIAL

® La unidad inercia del misil es el dispositivo
mecanico/dptico/electronico que mide la aceleracion y
giros sufridos por el misil para determinar su posicion en
el espacio.

® La unidad de control recibira esta informacién y la
comparara con la que deberia tener segun la situacién
relativa del blanco.
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SIDERAL

e Star tracker

* Compara la imagen con una base de datos.

* Misiles balisticos en la fase del vuelo fuera de la
atmosfera.

GPS

® Constelacién de satélites en orbitas y posicion conocidas
con precision.

® Emiten una sefal sincronizada.

* El desfase en la recepcion corresponde a la distancia a
cada satélite.

GPS satelites (orbiting 18,000

e fiometers sbovs art)
broadcast coded signals.

Aﬁn missile compares signals from
diferent satelites 1o calculate it latitude,
fongitude, alt time.

e, alttude, and
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~COMBINACION D DE
GUIADO

* Ningun sistema de guiado o navegacion es capaz de
aportar todos los datos necesarios para el misil/sistema
de control.

¢ Se utilizan varios dispositivos para proporcionar datos
complementarios.

® Ciertos misiles pueden obtener el mismo dato de
diferentes fuentes:

* Incrementar precision.

e Resistencia a contramedidas

09/05/2015
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Introduccion

Un misil es un proyectil autopropulsado
qgue puede ser guiado durante toda o parte
de su trayectoria, propulsado por cohete o
motor de reaccion.

* Generalmente los misiles son usados
como arma y tienen una o mas cabezas
de guerra explosivas, aunque también
pueden usarse otros tipos de arma en
el misil.

Los hay de tamanos y alcance muy
variados, desde los misiles antitanque
qgue pueden ser llevados y lanzados por
una sola persona hasta los enormes
misiles balisticos intercontinentales.

Grado Ing. Aeroespacial

Cohetes y Misiles




Introduccion

Ciertos sistemas similares pueden ocasionar alguna confusion con sus
nombres:

Grado Ing. Aeroespacial

e «Misil» describe una municidon autopropulsada guiada.
«Cohete» describe una municion autopropulsada no guiada.
Las municiones guiadas sin motor son conocidas como bombas guiadas.

El término misil «misil balistico» puede aplicarse a una municion que
sigue una trayectoria balistica.

«Misil de crucero» se refiere a municion que genera sustentacion (se
desplaza como una aeronave de ala fija).
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GBU-15 (Guided Bomb 15)




Introduccion

De forma mas especifica, un misil guiado puede dividirse habitualmente
en cuatro subsistemas:

Grado Ing. Aeroespacial

1. Fuselaje y superficies aerodinamicas: El tipo y tamano depende
mucho de las caracteristicas del sistemas de guiado, el tamano del
motor o el de la cabeza de guerra.

2. Guiado: El tipo de guiado depende del motor, cabeza de guerra y
amenaza. Mas concretamente, la eleccion del tipo de guiado depende
del sistema de armas que va a hacer uso de él en su conjunto, las
caracteristicas del blanco y otros factores.
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Canards

Rocket motor

Warliet'ld Airframe

/ /
( ]
Seeker / /“ \

Tail fins (control surfaces)

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris




Introduccion

De forma mas especifica, un misil guiado puede dividirse habitualmente
en cuatro subsistemas:

Grado Ing. Aeroespacial

3. Motor: Las caracteristicas del motor dependen de los requisitos de
guiado, la amenaza a abatir y las caracteristicas de fuselaje y sistema
de control.

. Cabeza de guerra: Dependiente de la amenaza y el tipo de guiado.

Canards

Warhead / Airframe
C | {/ : | ﬁ/

Seeker / \ / \

Tail fins (control surfaces)
Habitualmente, el proceso de disefio es definir los requisitos de guiado
(e.g. precision, tiempo de respuesta, alcance..) en funcién de la
amenaza, seleccionar un fuselaje y superficies de control que puedan
proporcionar las prestaciones requeridas, dimensionar el motor en base
a la amenaza y consideraciones estructurales y de fuselaje, y dimensionar
la cabeza de guerra segun el guiado y la estructura/fuselaje.

Rocket motor

Cohetes y Misiles




Introduccion

I Radome

2 Planar array active radar
antenna

3 Proximity fuze antenna
(one of four spaced at 90°)

4 Warhead

5 Fuzing unit

6 Fixed wings

7 Umbilical connector

8 Moving control fins

9 Nozzle

10 Rear detection antenna
11 Hydraulic power unit
12 Autopilot

13 Electric converter

14 Rocket motor

15 Guidance section

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris

Grado Ing. Aeroespacial
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Disen

Ademas de lo ya indicado hay otros factores basicos que afectan al
disefio de cualquier sistema de armas. En general el disefio de cualquier
misil se centra en ser capaz de alcanzar a la amenaza definida en un

ambiente de operacion dado, con la utilizacion de las mas avanzadas
capacidades y a un minimo coste.

Una decision clave en cualquier disefio de misil es la seleccién de un
sistema propulsivo. Los factores clave al seleccionar un tipo de motor
son:

* Incremento del calentamiento aerodinamico a medida que aumenta
la velocidad de vuelo.

Resistencia aerodinamica, que disminuye la velocidad del misil.
Maxima altitud a la que debe operar el misil.
Maximo y minimo alcance de interceptacion requerido.

Grado Ing. Aeroespacial
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Disen
Los sistemas propulsivos empleados en misiles, pueden clasificarse en
funciéon de su modo de operacion:

Grado Ing. Aeroespacial

* All-Boost: Un motor de este tipo tipicamente hara que el misil
acelere rapidamente, originando una alta velocidad pico. Sin
embargo esto ocasiona elevada resistencia, calentamiento
aerodinamico y un breve tiempo de vuelo para un rango
determinado. Es adecuado para ataque por la parte trasera y
persecuciones desde la cola.

Thrust
A
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Disen
Los sistemas propulsivos empleados en misiles, pueden clasificarse en
funciéon de su modo de operacion:

* All-Sustain: Un motor de este tipo experimenta aceleraciones mas
bajas, que resultan en una menor resistencia aerodinamica y mayor
tiempo de vuelo para un cierto alcance. Como el motor opera
durante un periodo prolongado, puede utilizarse para vencer a la
gravedad en ataques de tipo busqueda (look-up engagement) y para

proporcionar la suficiente velocidad para realizar maniobras a
elevadas altitudes.

Thrust
A

All sustain

Grado Ing. Aeroespacial
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Disen
Los sistemas propulsivos empleados en misiles, pueden clasificarse en
funciéon de su modo de operacion:

Grado Ing. Aeroespacial

° Boost-Sustain: Representa el intento de combinar las mejores
caracteristicas de ambos disefios.
Thrust

ml

Boost sustain

w » Time
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La amenaza tipicamente describe lo que el blanco puede hacer, en
términos de prestaciones, que se traducen en lo que el misil tendra

entonces que ser capaz de hacer, en términos de prestaciones. Los
factores mas importantes de la amenaza son:

* La velocidad de acercamiento: Combinacion de la velocidad del
interceptacion y el blanco.

* Altitud de “engagement”: Rango de altitudes en el que cabe esperar
la operacion del blanco.

* Rango para el “engagement”: Limite desde el cual puede lanzarse el
misil.

Grado Ing. Aeroespacial
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Diseno
El desarrollo de los sistemas de un misil requiere que

se involucren un amplio numero de disciplinas y en
general se desarrolla en cuatro fases:

Grado Ing. Aeroespacial

* Definicion del concepto: Se proponen uno o
varios meétodos de guiado y se examina la Concept
viabilidad y compatibilidad con los objetivos vy l
limitaciones del sistema. Se adopta un concepto
como opcion base.

Requirements

Requisitos: Se formular requisitos para los —n-*
subsistemas y componentes, en particular, Design
capacidad del misil (aceleracion tiempo de l
respuesta), funcion del sensor (seguimiento,

iluminacidén) precision o sistemas de control. Tras
algunas iteraciones se inicia el disefio analitico. }

Cohetes y Misiles

Evaluation

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris




El desarrollo de los sistemas de un misil requiere
que se involucren un amplio numero de

disciplinas y en general se desarrolla en cuatro
fases:

° Disefio: La ley de guiado es refinada vy
detallada, se disena el piloto automatico y los
correspondientes controles de los
actuadores. Se idea el sensor de seguimiento
embarcado y el sistema de estabilizacion.

Evaluacion: Un proceso de evaluacion
mediante  simulaciones inicialmente vy
ensayos después permite verificar el diseno,
las prestacion previstas, definir las zonas de
efectividad y analizar resultados post-vuelo.

Concept

l

Requirements

—]

Design

l

Evaluation

Grado Ing. Aeroespacial
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Introduccion

Grado Ing. Aeroespacial

Armamento Aéreo. Tierra - Tierra

Bombas (no guiadas)
- T
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Introduccion

Algunos conceptos basicos:
* Detector — Sequidor: proporciona informacion del blanco al
misil.
* Buscador: proporciona la velocidad angular de la linea misil—
blanco, distancia al blanco, angulo de linea de mira, etc.

* Navegacion: accion de determinar el propio vector de
estado(posicion, velocidad y altitud).

* Guiado: accion de aplicar una cierta ley de variaciéon en la
direccion de un movil para que, partiendo de una posicion
dada, alcance otro punto.

Grado Ing. Aeroespacial
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Clasificacion misiles. Misién
Tactico
* Misiles que vuelan dentro de la atmosfera con alcance hasta 2000km.

Grado Ing. Aeroespacial

* Puden ser:
Aire / Aire
Superficie / Aire
Aire / Superficie
Superficie / Superficie
Balisticos

Estratégico

* Muy largo alcance

Inyectores
Balisticos(ICBM)
Crucero
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Clasificacion misiles. Mision
Misiles Aire-Aire

* Disparados desde una aeronave con el propdsito de destruir a otra
aeronave.

Grado Ing. Aeroespacial

* Habitualmente propulsados por uno o mas motores cohete,
normalmente de combustible sdélido, aunque en el momento hay
motores de tipo estatorreactor (Meteor) finalizando el desarrollo y
permiten mantener una velocidad media elevada.

* Suelen agruparse en dos categorias en funcion del alcance:

De corto alcance, también Illamados “dogfight” o “dentro del
alcance visual” (WVR). Tienden a usar guia por infrarrojos.
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Medio o largo alcance, "mas alld del alcance visual" (BVR). Cuentan
con algun tipo de guia por radar.

INERTIAL
REFERENCE
Ui TARGET
DETECTING ACTUATOR
BATTERIES DEVICE
ANTENNA

TRANSMITTER ARMAMENT
SECTION

ELECTRONICS
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Clasificacion misiles. Misién
Misiles Aire-Superficie
* Un misil aire-superficie (air-to-surface missile, ASM) o misil aire-tierra
(air-to-ground missile, AGM) es aquél disefado para ser lanzado

desde una aeronave militar y atacar objetivos en tierra, en mar, o
ambos.

* Similares a las bombas guiadas pero disponen de alguna forma con un
sistema de propulsion.

* Los dos sistemas de propulsion mas comunes para los misiles aire-
superficie son los motores cohete (corto alcance) y los motores a
reaccion (largo alcance).

* Algunos misiles aire-superficie soviéticos son propulsados por
estatorreactores, proporcionandoles un largo alcance y una alta
velocidad al mismo tiempo. ‘
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Clasificacion misiles. Misién
Misiles Aire-Superficie
* El sistema de guiado para los misiles aire-superficie normalmente es

mediante guia laser, guia infrarroja, guia Optica o mediante senales
GPS. El tipo de guia depende del tipo de objetivo.

* Pueden ser activos, semi-activos y pasivos, ademas, los misiles de
crucero se desplazan a un punto geométrico indicado.

Se definen varias subcategorias:

Misiles guiados antitanque (ATGM) lanzados desde el aire
(normalmente desde helicépteros) (FGM-148 Javelin)

Misiles de crucero lanzados desde el aire. (AGIVI-129 ACIM) (Stand-off)

Stand-off: Se van a lanzar a muchas millas del objetivo, fuera del
alcance del enemigo. Disponen de sistema inercial (INS) y GPS, fase
final con guia infraroja o tv.

Misiles antibuque lanzados desde el aire. (AGIVI-84 Harpoon)
Misiles antirradiacion. (AGIM-88 HARIM)

Grado Ing. Aeroespacial

7]
Q
—]
-
%]
up—
=
)
7]
Q
s
(5}
=
=)
()



http://es.wikipedia.org/wiki/FGM-148_Javelin
http://es.wikipedia.org/wiki/AGM-129_ACM
http://es.wikipedia.org/wiki/AGM-84_Harpoon
http://es.wikipedia.org/wiki/AGM-88_HARM

Clasificacion misiles. Misién
Misiles Aire-Superficie

* Algunos misiles se han desarrollado en versiones aire-tierra y tierra-
tierra. Por ejemplo: Tomahawk, Penguin o AGM-84 Harpoon.

Grado Ing. Aeroespacial

x . W
Una de las ventajas de los misiles aire-tierra, es la distancia de uso.
Esto permite a los pilotos lanzar el misil fuera de la cobertura de la

defensa antiaérea enemiga.
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La mayoria de los misiles aire-tierra son del estilo dispara y olvida.

Hay gran variedad de misiles, depende del blanco que queramos
destruir.




Clasificacion misiles. Mision

Misiles Tierra - Aire

Un misil superficie-aire o misil tierra-aire es aquél disenado para ser
lanzado desde la superficie terrestre, por una persona (misil portatil)
o una instalacion (plataforma de misiles), y alcanzar a aeronaves en
vuelo, como aviones o helicdpteros.

Se trata por tanto de un sistema antiaéreo.
Pueden ser también de guiado activo, semi-activo o pasivos.

Grado Ing. Aeroespacial
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Clasificacion misiles. Mision

Misiles Tierra - Aire

* Principalmente utilizan dos posibles sistemas de guiado:

Por infrarrojos (corto alcance): alcance maximo de 6,5 km y detectar a un
posible objetivo a 10 km de distancia.

Guiados por radar (largo alcance): blancos a mucha mayor distancia.

Suelen ser mas grandes, debido a su mayor carga de combustible.
Como d esve ntaj a Patriot Air & Missile Defense System: How Patriot Works

resultan mas
vulnerables; el
conjunto de las
armas y, en su caso, W L s

; ,\,\) ramming them;
7 V1)) Microwave . 16 per launcher.

el vehiculo que las | o Length 171 .
{ | ' : Weight: 688 Ibs.

porta resulta un ' - NS

s 7 . E - 1 . ’ N Guidance Enhanced
blanco mas facil de ; i : S dancsEntoncs
\ [3] Missile Launcher. Warhead explodes
Ioca I |Za r y d IfI'CI I d e Launcher points and fires 1 near the target; four
m Radar Set. [2] Control Station. a missile, which is @ Patriot missile. per launcher. Missile
Radar sweeps the sky for Operators communicate shipped ready to launch The missile is tracked features enhanced
mover. threats. If an incoming with friendly forces, in a canister. A missile can by the radar set and fuzing and guidance
object is found, the radar monitor threats, and be made ready to fire in guided to a target with capabilities.
helps determine if it is a prioritize targets, but the  less than 9 seconds. The  help from the control Length: 17.4 ft.
missile, fighter jet, cruise system is capable of launcher can be remotely  station's computer and Weight: 2000 Ibs.
missile, or a remotely working autonomously.  located from the radar. its own homing sensors.  Speed: Mach 5+
piloted vehicle.
Copyright © 2002 Raytheon Company
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Clasificacion misiles. Mision

Misiles de crucero

Misil que usa alas de sustentacion y mas comunmente un sistema de
propulsion por reactor para permitir un vuelo sostenido y largo alcance.

Grado Ing. Aeroespacial

* Estan disefados para llevar una gran carga de explosivos convencionales o
cabezas nucleares a cientos de kildmetros de distancia con una punteria
excelente.

La mayoria vuelan a velocidades sub-sdnicas, baja cota para evitar ser
detectados por los radares y navegacion autonoma.

Pueden ser clasificados por tamafio, velocidad (subsdnica o supersdnica) y
alcance, y adicionalmente por método de lanzamiento terrestre, aéreo,
desde buques o submarinos. A menudo se fabrican diferentes versiones del
mismo misil para ser lanzadas desde diferentes plataformas.

Cohetes y Misiles

Los sistemas de guia pueden variar. Algunos de estos pueden estar
equipados con una variedad de sistemas de navegacién ( navegacion
inercial, TERCOM o navegacion por satélite).




Clasificacion misiles. Mision
Misiles balisticos

Un misil balistico es un misil, generalmente sin alas ni estabilizadores,
con una trayectoria predefinida que no puede ser modificada después
de que el misil ha acabado su combustible, y que sigue por tanto a
partir de ese punto una trayectoria balistica.

* Para poder tener largos alcances los misiles balisticos deben ser
lanzados a alturas muy elevadas y por lo general drbitas de baja
altitud.

* Los misiles balisticos modernos tienen varias fases de cohetes y su
rumbo se puede cambiar ligeramente entre una etapa vy la siguiente.

Grado Ing. Aeroespacial
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Clasificacion misiles. Mision
Misiles balisticos

Los misiles balisticos tienen un uso muy variado y se suelen dividir en
varias categorias:

* intercontinentales (ICBM) son de gran alcance (mas de 5500 km).
de lanzamiento submarino (SLBM).

de alcance intermedio IRBM (Intermediate Range Ballistic Missile).

de alcance medio MRBM (Medium Range Ballistic Missile).

de corto alcance SRBM (Short Range Ballistic Missile).

Grado Ing. Aeroespacial
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Clasificacion misiles. Misién
Misiles balisticos
 Intercontinentales (ICBM) son de gran alcance (mas de 5500 km).

Grado Ing. Aeroespacial

Usa una trayectoria balistica que implica un importante ascenso y
descenso, incluyendo trayectorias suborbitales y parcialmente
orbitales.

El alcance maximo de un ICBM esta delimitado por los pactos de
control de armas que prohiben vuelos orbitales o parcialmente
orbitales.

Actualmente, soélo tres paises tienen sistemas de misiles
balisticos intercontinentales: EE.UU, Rusia y China. Francia
dispone de IRBM de muy largo alcance y esta finalizando el
desarrollo de un ICBM de lanzamiento submarino. India se
encuentra también en los estados finales de desarrollo de un
ICBM propio.

Cohetes y Misiles

En general, cualquier pais capaz de colocar un ingenio en el
espacio podria desarrollar un ICBM en breve periodo de tiempo.




Clasificacion misiles. Misién
Misiles balisticos
 Intercontinentales (ICBM) son de gran alcance (mas de 5500 km).

o
=
o
S
o,
%)
Q
©
=t
Q
<
6D
=
Py
=
.=
©
St
&)

Por lo general, llevan VRMIs (MIRVs o Multiple Independently targetable
Reentry Vehicle,) cada uno de los cuales, puede llevar varias ojivas
nucleares en forma independiente y separada, permitiendo a un solo misil
ICBM impactar en muchos objetivos en territorio enemigo, diferentes bases
militares y ciudades, con un Unico lanzamiento.

Los nuevos misiles ——

BALLISTIC FLIGHT

I C B M u S a n RNV ELECTRICAL DISCONNECT .

e,

~

WARHEAD PRE-ARM ~..__
T

combustible sdélido, s et

il \. RV PITCH, RETRO PITCH,
\ AND SPIN ROCKETS FIRED
TUMBLE AND
ENTER EINAL COUNTDOWM -...

— RETRO ROCKETS
RV MECHANICAL DISCONNECT . FIRED
q u e p u e d e Se r THIRD STAGE JETTISON . T !',1\
//

AERODYNAMIC RE-ENTRY
ATTITUDE STABILIZATION
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SECOND STAGE BURHOUT

almacenado \\\
durante largo N

tiempo en las et srace ot - ____
estaciones LT ATITE
lanzadoras y estar
listos para el

MAXIMUM »
AERODYNAMIC -
HEATING

\
i
1
MAXIMUM l
DECELERATIOH nvvme !

NORTH POLE WARHEAD ARMED

N,

Al

WARHEAD DETONATION
(AIRBURST) .

DISTANCE FROM LAUNCH TO TARGET

PROGROMMED PITCH-OVER -~ APPROXIMATLY 6000 MILES

WARHEAD DETONATION
(GROUND BURST)

Y FLIGHT CHARACTERISTICS
f P TIME ALTITUDE  RANGE
. Z X
a n Za l I I I e ntO e n G5 LAUNCH CONTROL FACILITY (LCF) / i
DISTANCE FROM LCF TO LF RANGES FROM IGHITION 0 0 0
4T0 14 MILES STAGE2
IGNITION 61 SECS  100,000-FT 18 NAUTICAL MILES

plazo muy breve.

IGNITION 126 SECS 300,000 FT 120 HAUTICAL MILES

MINUTEMAN Il BALLISTIC FLIGHT PROFILE SEPARATION 191SECS 750000 FT 210 NAUTICAL MILES




Designacion OTAN

La designacion basica de cada misil se basa en un conjunto de letras,
gue siguen una secuencia. La secuencia indica lo siguiente:

Grado Ing. Aeroespacial

e 12 Letra: El entorno desde el que se lanzd el arma (Lanzador: Air,
Surface, Ground)

e 22 Letra: La mision principal del arma
* 32 Letra: El tipo de arma

Ejemplos de designaciones de misiles:
* AGM - (A) Air-launched (G) Surface-attack (M) Guided missile
* AIM - (A) Air-launched (I) Intercept-aerial (M) Guided missile
* ATM - (A) Air-launched (T) Training (M) Guided missile
* RIM - (R) Ship-launched (I) Intercept-aerial (M) Guided missile
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Designacion OTAN

12 Letra, El lanzador:

A Air
B Multiple: Capable of being launched from more than one
environment

C Coffin or Container: Stored horizontally or at less than a 45
degree angle in a protective enclosure and launched from the
ground

Individual or Infantry
Land or Silo
Mobile

Soft Pad: Partially or unprotected in storage and launched
from the ground

U Underwater: Launched from a submarine
R Surface ship.

Grado Ing. Aeroespacial
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Designacion OTAN

22 Letra, mision principal del arma u objetivo:
* D Decoy: Senuelos

Grado Ing. Aeroespacial

E Special Electronic Vehicles designed or modified with
electronics equipment for communications, countermeasures,
electronic radiation sounding, or other electronic recording or relay
missions

Surface Attack
Intercept-Aerial
Drone

Space

Cohetes y Misiles

Training
Underwater attack Vehicles designed to destroy enemy
submarines or other underwater targets, or to detonate underwater

W  Weather Vehicles designed to observe, record, or relay data
pertaining to meteorological phenomena-




Designacion OTAN

32 Letra, El tipo de arma:
M  Misil
R Rocket.

N Probe: Sonda, vehiculo instrumentado no-orbital para
controlar y transmitir la informacion ambiental.

Grado Ing. Aeroespacial

X Experimental
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Presentacion a completar con las explicaciones dadas en clase, las
referencias bibliogrdficas y web.
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Introduccion

Control y estabilidad son conceptos relacionados y por lo
general opuestos:

* Control: capacidad del vehiculo para modificar su
trayectoria a voluntad.

* Estabilidad: capacidad del misil para mantener la
trayectoria original frente perturbaciones (voluntarias o
involuntarias).

Normalmente se cumple que a mayor control
(maniobrabilidad) menor estabilidad y viceversa, esta
caracteristica se determina en el disefio del misil segun el
tipo de mision.

Grado Ing. Aeroespacial
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Introduccion

El control de |la aeronave se puede obtener de varias formas:

* Control aerodinamico: superficies moviles producen fuerzas o
momentos de torsion.

* Control por empuje: desviando el empuje del motor cohete o
motores cohete especificos.

Es posible que el misil cuente con una combinacion de ambos tipos de
control.

La estabilidad del misil se puede obtener de varias formas:

* Estabilidad natural: el misil cuenta con superficies fijas colocadas
adecuadamente para orientar al misil con la corriente de aire.

* Estabilidad artificial: el misil cuenta con sensores de la actitud que
detectan una salida de la trayectoria involuntaria y realizan Ia
maniobra correctiva adecuada (el misil tiene el control adecuado
para ello).

Grado Ing. Aeroespacial
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Introduccion

El misil al moverse por el espacio tiene seis grados de libertad: tres
direcciones de traslacion y tres rotaciones a lo largo y sobre los ejes
cuerpo del misil (X,, Y,, Z,).

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris

De forma compacta, la traslacion y rotacion de un cuerpo rigido puede
expresarse matematicamente mediante las siguientes expresiones:
Translation : Z F=ma,

id
Rotation : T=—(rxmV

donde 2F es el sumatorio de fuerzas que actuan sobre el misil y Zt el
torque neto aplicado.

Grado Ing. Aeroespacial
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Tipos de control

Control aerodinamico

Producen una fuerza o momento con la magnitud y orientacion
adecuado mediante la interaccion de una superficie moévil con el fluido.
El misil ha de estar dentro de la atmosfera, ademas la capacidad de
mando de la superficie depende de la altitud de vuelo (o lo que es lo
mismo de |la densidad) y de la velocidad.
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La mayoria de misiles aéreos utilizan algun tipo de control
aerodinamico. En misiles balisticos, este tipo de control solo seria util
en Ia parte del Vue|0 atmOSfénCO. Wing control (e.g., Sparrow 11T AIM-TF): \\

s I

Ve

-

Cohetes y Misiles

Tail control {e.g.. Phoenix AIM-54A):

O —

L1

_}LI_I—I_

L____________J

Canard® (e.g., Sidewinder AIM-9):
[ ,

—FE

2 /

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris




Tipos de control

Control mediante empuje

La fuerza y momentos de giro necesarios para maniobrar son
producidos por motores cohete del misil, no depende del aire; por lo
gue el misil conserva la misma capacidad de maniobra
independientemente de las condiciones de vuelo o atmosféricas.

Este tipo de control se utiliza en misiles aéreos que requieran una
maniobrabilidad elevada en un corto espacio de tiempo (y distancia

por lo tanto) asi como en misiles balisticos pues permite maniobrar en
cualquier fase de su vuelo.

Grado Ing. Aeroespacial
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Configuraciones tipicas

Control canard: Controles
delanteros y superficies fijas
sustentadoras detras.

Grado Ing. Aeroespacial

Control cldgsico: Control en la parte
trasera y alas sustentadoras <= - FES osico
delante de los mandos.

Control deflexion del  ala:
Superficies sustentadora y de
control en parte intermedia del
cuerpo. Superficies fijas
estabilizadoras detras.

HAnpg PER ALA
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Control deflexion del chorro:
Control deflectando la direccidn
del empuje, sustentacion por alas
fijas y/o fuselaje.




Configuraciones tipicas

En general todas estas configuraciones tienen en comun
una colocacion cruciforme en linea de las alas vy
estabilizadores:

Maniobra en cualquier sentido, maxima rapidez de
respuesta.

Desacoplamiento de cadenas de guiado en picado vy
guinada.
Comportamiento en balanceo mas asequible.

Con los controles y alas en linea, el comportamiento es
coherente a bajos y altos angulos de ataque.

Grado Ing. Aeroespacial
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Configuraciones tipicas. Comparacién

Rapidez de la respuesta dinamica.
Comportamiento por deflexion del mando:

Grado Ing. Aeroespacial

* Canard. Por deflexion estela, debido al control, aparece fuerza
en el ala del mismo orden y signo contrario. Se obtiene
sustentacion nula inicial, creciendo rapidamente con aumento
angulo de ataque. Respuesta intermedia.

/ﬁ“‘”‘ = 1.

e
KX=0 o~ et —T— "

Cohetes y Misiles

: FING)w

Clasico. Al deflectar control aparece en él sustentacién inicial
contraria a la deseada. Lenta respuesta dinamica puesto que
comienza con retardo.

Fuente: Apuntes Misiles Il, P. Sanz-Ardnguez



Configuraciones tipicas. Comparacién

Rapidez de la respuesta dinamica.
Comportamiento por deflexion del mando:

 Mando por ala. Al deflectar el ala se obtiene inmediatamente
una sustentacion inicial, positiva por tanto la respuesta dinamica
es la mas rapida de todas.

A

=0 \_ -

Fig. 9 Fuente: Apuntes Misiles Il, P. Sanz-Ardnguez

e Control por chorro. Similar al clasico. Lenta y con retardo

Grado Ing. Aeroespacial
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Configuraciones tipicas. Comparacién

Realizacion mecanica:

Canard. Simple toda la electronica, controles vy
buscador por delante del motor y sin interferir con él.
Se complica si exige control de alabeo.

Clasico. Complicada, envio de cables por fuera del
motor y actuadores que interfieren con la tobera.

Mando por ala. Diseno muy complicado para conseguir
que las alas y sus mecanismos estén por delante del
motor.

Control por chorro. Complicado. Interfieren actuadores
con tobera.

Grado Ing. Aeroespacial
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Configuraciones tipicas. Comparacién

Momento de Charnela

Deben ser bajos para permitir el uso de servomotores
pequenos al no exigir potencias elevadas:

Grado Ing. Aeroespacial

* Canard. Momentos altos. Incidencia efectiva del flujo
en los controles superioralareal: i, = a + 6.

Clasico. Momentos bajos. Incidencia efectiva menor
que lareal:i, = a - 6.

Mando por ala. Momentos muy altos. Incidencia
efectiva muy alta como en el canard y ademas las
fuerzas aerodinamicas en los controles (las alas) son
muy altas
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Control por chorro. Momentos pequenos. Similar al
control clasico.




Configuraciones tipicas. Comparacién

Angulo de ataque en vuelo

Interesan valores pequenos de angulo de ataque en vuelo, pues
las refracciones y errores en el radome seran menores,
resistencia inducida menor y normalmente ventajas para el
sistema de guiado:
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 Canard. Angulos de ataque mayores debido a la pérdida por
la estela de los controles.

Clasico. Mejor pues las alas no estan en la estela de los
controles.

Cohetes y Misiles

Mando por ala. Angulo de atague muy pequefio pues una
gran parte de la sustentacion se obtiene a partir de Ia
deflexion del mando. El mejor de todos.

Control por chorro. Similar al clasico si dispone de superficies
sustentadoras. En caso contrario (como suele ocurrir) angulo
de ataque grande.




Configuraciones tipicas. Comparacién

Control de alabeo

Canard. Control imposible si se utilizan so6lo los canard
puesto que (C,). = (Cy), - Puede solventarse mediante el uso
de Rolerones en las alas (ruedas dentadas libres) para evitar
la velocidad de giro. Si se pretende control en angulo de
alabeo alerones en las alas.

Clasico. Facil por deflexion diferencial de controles.

Mando por ala. Posible por deflexion diferencial de las alas.
Estudio aerodinamico complicado.

Control por chorro. Posible con dos o mas toberas.

Grado Ing. Aeroespacial
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Configuraciones tipicas. Comparacién

Comportamiento en transodnico

Maximo efecto de la deflexion de estela de unas superficies
delanteras sobre las traseras es maximo en transonico:

Canard. Superficies delanteras pequenas y traseras grandes,
por lo tanto la pérdida de estabilidad en transodnico
relativamente pequeia.

Clasico. Superficies delanteras grandes, traseras pequenas,
por ello gran perdida de estabilidad en transodnico.

Mando por ala. Similar o peor que el clasico.

Control por chorro. Depende de los conjuntos de superficies
aerodinamicas, si es unico el comportamiento es bueno.

Grado Ing. Aeroespacial
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Configuraciones tipicas. Comparacién

Entrada en perdida o saturacion

La entrada en pérdida en subsonico, o |la saturacion supersonica,
ocurren cuando una superficie sustentadora determinada esta

sometida a la incidencia efectiva maxima.
t e
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|

|

| ¢

| Sulrsornwco
I

( Lma_g) L' Fuente: Apuntes Misiles Il, P. Sanz-Aranguez

° Canard. Los canards estan sometidos a una incidencia
efectiva i, = a + 6, luego la pérdida se presentara
normalmente en el control antes que en las las. Entra en
pérdida relativamente pronto. El comportamiento sera mas
0 menos bueno segun el diseno.
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Configuraciones tipicas. Comparacién

Entrada en perdida o saturacion

Clasico. Los controles estan sometidos a una incidencia
efectiva i, * a - 8, luego las alas entraran normalmente en
pérdida antes que los controles. La pérdida se presentara
relativamente tarde lo que es favorable.

Mando por ala. Las alas estan sometidos a i, = o + 6, por ello
entran pronto en pérdida y por tanto el comportamiento es
peor que los anteriores desde este punto de vista.

Control por chorro. Superficies aerodinamicas no tienen
ningun tipo de deflexion 6. Su comportamiento en cuanto a
entrada en pérdida estara situado entre canard vy clasico.

Grado Ing. Aeroespacial
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Configuraciones no tipicas

Triforme

Presenta varias desventajas:
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* Acoplamiento entre cadenas de pilotaje en picado y guifiada.

« Area total de las requerida practicamente igual a una
configuracion cruciforme (no ahorra resistencia aerodinamica).

No se ahorra peso. Aunque se ahorra un ala no se disminuye el
peso, ya que la carga alar (por ala) es mayor que en
configuracion cruciforme, lo que requiere sujeciones mas
pesadas.
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Configuraciones no tipicas

Mono-ala

Presenta varias desventajas:

Grado Ing. Aeroespacial

* Para realizar una maniobra lateral exige un balanceo. Respuesta
dindmica lenta.

Configuracion totalmente asimétrica, acoplamiento entre
cadenas de guiado en guinada, picado y balanceo.

Como ventaja:

Para largos alcances (misiles crucero) o exigencias de planeo
grandes, con vuelo estabilizado horizontal de larga duracién, vy
relativamente pequenas exigencias de maniobra y rapidez de
respuesta es la configuracion indicada, con un ahorro de peso
importante frente a la cruciforme. '

Cohetes y Misiles
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Configuraciones no tipicas

Cruciforme “interdigita”

Se situan los controles girados 45° respecto a las alas.

Refiriendose a wuna configuracion Canard como ejemplo, la
configuracion es muy estable con pequenos angulos de ataque,
puesto que las alas quedan fuera de la estela de los controles.
Cuanto mas grande sea el angulo de ataque, las alas entran en la
estela de torbellinos de los controles, disminuyendo el angulo de
ataque efectivo del ala y tendiendo a hacerlo menos estable, o
incluso inestable.

Comportamiento dificil de controlar. Normalmente el misil opera en
angulo de ataque grandes durante parte del vuelo, condiciones en
las que debe tener comportamiento mas predecible y manejable.

Grado Ing. Aeroespacial
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Configuraciones no tipicas

Sin alas y control en cola

Es la configuracion mas sencilla, consta de una serie de superficies
moviles (o superficie fija con parte moévil) situadas en la parte
trasera del cuerpo del misil (por detras del centro de gravedad).

La sustentacion producida es en su totalidad debida al fuselaje; las
aletas producen una sustentacion en la direccion opuesta a la que
se quiere maniobrar para gue la sustentacion del fuselaje produzca
la maniobra.

Dado que el fuselaje produce muy poca sustentacidon, proporciona
poca maniobrabilidad al misil, aunque se puede usar en
combinacion con control por desviacion de empuje.

Grado Ing. Aeroespacial
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Configuraciones no tipicas

Variantes del canard

En algunos disefios se puede acompafiar las aletas moviles (canard)
con aletas fijas que producen un efecto desestabilizante vy
multiplican el efecto del canard solo.

Grado Ing. Aeroespacial
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Estabilidad

Al igual que es necesario que el misil tenga capacidad para
modificar su trayectoria a lo largo del vuelo, también lo es que el
misil sea inmune a perturbaciones externas de su trayectoria,
como rafagas de viento, asi como para reducir la carga de trabajo
del sistema de control y actuadores asociados o simplificar el
sistema.

Cada uno de los tres angulos que definen la orientacion del misil
(rumbo, elevaciéon y alabeo) puede normalmente estudiarse vy
por lo tanto controlarse de forma independiente; asi mismo,
debido a la geometria del misil, suele haber poco acople entre
ejes.

Los ejes de cabeceo y guinada, a efectos de estudio, son iguales,
ya que cada eje se puede calcular de manera independiente (se
suele decir que son canales diferentes).

Grado Ing. Aeroespacial
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Estabilidad

Por lo general, de los tres ejes, dos suelen ser controlados y
el tercero se estabiliza:

* Cabeceo y guinada controlados, alabeo estabilizado; e;j.:
Sidewinder.

* Cabeceo y alabeo controlados, guinada estabilizada; e;j.:
TAURUS.

* Cabeceo controlable, alabeo constante y guinada
estabilizada; ej.: MISTRAL, misiles anticarro antiguos.

Grado Ing. Aeroespacial
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Estabilidad

La condicion de estabilidad para un misil aerodinamico viene

representada en la figura.

La cantidad M, es una medida de la
sensibilidad del disefio a los cambios en
el momento de cabeceo con el angulo
de ataque.

Valores positivos pequenos de M, y un
diseno ligeramente inestable puede ser
asumido, sin embargo un valor negativo
elevado es preferible para la estabilidad
del autopilot y los lazos de control de
actitud.

Un M, de valor cero o ligeramente
negativo (disefo bastante estable) es Ia
mejor solucién de compromiso.

Center of

oravity
Center of = <

pressure

ia) Stable condition: M, <0

Center of
Center of pressure
gravity

{b} Unstable condition: M, =0

_ Fally-1gp)  95dCq,
i o= I ] = I ]
pitch pilch
(d = diameter ot the missile)

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris

Grado Ing. Aeroespacial
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Estabilidad

Las condiciones de estabilidad por tanto para el misil pueden
definirse en base a las posiciones del cp y el cg.

* Si el centro de presiones se encuentra
por delante del centro de gravedad, el
misil es estaticamente inestable.

* Si el centro de presiones se encuentra E;/f; ' Centerof

oravity
Center of = <

pressure

por detrds del centro de gravedad </
sera estaticamente estable. (%) Stable conditiva: Mg <0

e Si ambos coinciden entonces el misil '
tendra una estabilidad estatica neutra.

e

La distancia entre el centro de gravedad ——_ — A ~_
— o Center o
T\:g__?' — C;;;Zfﬁ prcslsuru[

y el centro de presiones se denomina sravity
margen EStétiCO. {b} Unstable condition: M, =0

_ Fally-1gp)  95dCq,
i o= I ] = I ]
pitch pilch
(d = diameter ot the missile)

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris
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Autopilot

El Autopilot es un sistema de lazo cerrado que forma parte del sistema
de control y guiado y que asegura que el misil desarrolle las

aceleraciones comandadas y mantenga la estabilidad mediante Ia

adecuada actuacion de las suinerficies de control.
Missile

Grado Ing. Aeroespacial

Guidance
law

Autopilot

Parasitic attitude loop

Measurement Missile-target
noise kinematics

a = Missile acceleration
a. = Commanded acceleration
A= Measured line-of-sight angle
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acceleration

Imitial
Miss conditions
distance

Fig. 3.22. Major subsystems of a missile guidance system.

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris
El control del misil se realiza fundamentalmente mediante un sistema
de autopilot para el alabeo y dos (esencialmente idénticos) para el
cabeceo y guinada.




Autopilot

Los requisitos y limitaciones del autopilot estan muy
relacionados con el disefno global, como caracteristicas
aerodinamicas y capacidades estructurales. En los autopilot de
misiles es habitual disefarlos de tal forma que estén limitadas
las aceleraciones laterales para asi prevenir tanto una saturacion
del angulo de ataque como un fallo estructural.

En la figura se ilustra el diagrama de bloques de un autopilot
genérico en el que se utilizan acelerometros para el control de Ia
aceleracion lateral del misil.

: :E ) Gain and c By _
* compensation Actuator Airframe
-~

Iy

Body mounted
rate gyro

[
Accelerometer
loop

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris

Accelerometer
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Autopilot

El control de |la aceleracion lateral se realiza de acuerdo con la
ley de guiado de navegacion proporcional, que requiere una
aceleracion lateral del misil proporcional a la velocidad a la que
varia el angulo que forma la line-of-sight (LOS) del misil.

Grado Ing. Aeroespacial

Ademas los girdoscopos montados en el misil permiten percibir la
velocidad a la que gira, parametro utilizado por el autopilot para
modificar los parametros de ganancia del control y amortiguar
asi la respuesta de periodo corto.
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Body mounted
rate gyro

[
Accelerometer
loop

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris
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Autopilot

Autopilot alabeo

La funcién principal del autopilot para el alabeo es estabilizar el misil
en dicho eje. Esto se realiza mediante un sensor capaz de percibir la
tasa de giro y deflectar las superficies de control para contrarrestar las
perturbaciones.

Grado Ing. Aeroespacial

El alabeo del misil puede ser ocasionado por:

* Carga asimétrica de las superficies de control o de sustentacion en
vuelo supersdnico (se produce cuando los angulos de cabeceo y
guifiada son diferentes).

* Perturbaciones atmosféricas, especialmente si el misil vuela
proximo al suelo.

Cohetes y Misiles

Amplifier

Roll rate + - 3
mmm:de P —1'-(_ )—F (prop. + Actuators Airframe
= integral)

K

5+,

Aurframe :

Rate
gyro

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris




Autopilot

Autopilot alabeo
Es necesario evitar el alabeo del misil por dos razones fundamentales:

Grado Ing. Aeroespacial

* Los retrasos en el sistema de guiado, cuando se gira a cierta
velocidad, pueden hacer que las aceleraciones laterales para la
correccion del rumbo se apliquen fuera del plano adecuado.

* Una velocidad de giro puede ocasionar que se pierda el blanco o la
capacidad de control aerodinamico.

Cuando los misiles se lanzan desde una aeronave pueden comenzar el
vuelo con una actitud diferente de su correcta orientacion para el
vuelo. Es habitual entonces que el misil deba girar tras el lanzamiento
para alinear la polarizacion del iluminador y la antena frontal del misil.
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Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris




Autopilot

Autopilot cabeceo/guiinada

Como ya se indicd, en un misil cruciforme los autopilot para cabeceo y
guinada son esencialmente idénticos.

Grado Ing. Aeroespacial

La variacién de la presion dinamica con las condiciones de vuelo
modifica las caracteristicas del autopilot, desde un extremo de
respuesta rapida con minima estabilidad en condiciones de alta presion
dinamica hasta el opuesto de respuesta relativamente lenta con una
maxima estabilidad a baja presion dinamica. Este efecto puede
minimizarse disponiendo de un selector de ganancia segun la altura,
antes del lanzamiento se configura la logica a seguir en funcion de la

Fin Fin

altura del lanzador y del objetivo. megrator  servos  angle

e, + Ky &
A - x > - r
= K —l-_(-__)—r _'f'“:-' i, Gz Gy —r-l.’qf_ _
Acceleration 4 — A . Acceleration
command Airframe  atcg
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Rate-damping
loop

Accelerometer loop

Arg

p=l |-

Accelerometer

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris
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to p|.[|:|1 elements dither Acceleration - Y 4
and yaw osc. command Integ. Act. Airframe
Gain _ .
setting Dither Dither ——

m output input =ynthetic Rate-damping

Kg | stability | Kg loon
R loop P

Raoll-rate + - Am];l“ﬁ‘:r + s KE Roll Iy 'y
command —-u}_)—- _iprf::p. + = K, . }—r— Actuators | — o rate .
Pe integral ) ! . a
R
Multiplier with rg, |* Gy [
variable gain K -
K,K; is held constant Accelerometer loop Gyro Airframe | 5
Rate (re Gy =
sy Accel Alrframe

Autopilot

Autopilot adaptativo

Frente al diseio convencional se han desarrollado también lo que se
conocen como sistemas adaptativos, que son aquellos con capacidad
para cambiar sus parametros de funcionamiento a través de un
proceso interno de medida, evaluacion y ajuste para adaptarse asi a un
ambiente cambiante.

Los sistemas auto-adaptativos proporcionan una buena estabilidad y
polos de alta frecuencia en la funcion de transferencia para el control
la guifada y el cabeceo. Este tipo de sistemas permiten ampliar la
envolvente de operacion Mach-Altura y disefios mas inestables.
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Superficies de control y actuadores

El sistema actuador esta formado por las superficies
aerodinamicas de control (o bien la tobera) y los
servomecanismos asociados y sera el responsable de
permitir que el misil modifique su actitud y por tanto su
trayectoria.
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Una gran variedad de servomecanismos han sido utilizados
en los misiles: hidraulicos, neumaticos o eléctricos
dependiendo del maximo momento que deben desarrollar.
Son una parte critica del misil y en buena medida limitan
las prestaciones del piloto automatico y por tanto del todo
el sistema de guiado.
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Superficies de control y actuadores

Los requisitos de los servos se desarrollan a partir una serie de
consideraciones en el sistema de guiado, entre los que destacan:

* La necesidad de una respuesta en frecuencia lo suficientemente alta
para permitir que el autopilot pueda estabilizar un diseno inestable
actuando con la suficiente rapidez

* La necesidad de una rigidez elevada que impida una degradacion de
las prestaciones a elevadas deflexiones o angulos de ataque.

Ademas se imponen otras restricciones en funciéon del espacio
disponible en la estructura o las condiciones de vuelo.

En misiles con duracion de vuelo limitada un sistema hidraulico es una
buena opcidon por prestaciones, peso y volumen. Los actuadores
eléctricos ofrecen buenas prestaciones.

Grado Ing. Aeroespacial
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Clasificacion misiles. Guiado

Clasificacion por forma operacion del sistema de guiado

Missile

Unguided

OMming Direct (or external gumdance )

Programmed Active Semiactive Passive  Command Beam CLOS  Pursuit
rider

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris
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Clasificacion misiles. Guiado

Clasificacion por forma operacion del sistema de guiado

1. Autoguiados (Homing)

Se denomina autoguiados a aquellos misiles que elaboran por si mismos

las ordenes de guiado y control,

para una vez lanzados dirigirse vy

alcanzar el blanco. Se pueden considerar de tres tipos:

a.

b.

Activos: el misil ilumina y localiza a su
objetivo por si mismo, generalmente
empleando un pequeno
transmisor/receptor de radar
localizado en la parte frontal.
Semi-Activo: Desde la base de
lanzamiento se ilumina y sigue al
blanco con un haz de radiacion que se
refleja y es recibida y detectada por el
misil.

Pasivos: Depende de emisiones
proporcionadas por el mismo objetivo
y sobre las que no se tiene ningun
control por el lanzador o misil

Active: Missile carnes source of radiation onboard.

llluminating signal —

\I

e ;CC”CQ( /,(, -"'""'"

~— Return

Semi-active: Missile uses external, controlled source of radiation.

IMuminating signal

T

Passive: Missile uses external, uncontrolled source of radiation.

3%
o

| )
e <eCCC \\“""Q

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris
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Clasificacion misiles. Guiado

Clasificacion por forma operacion del sistema de guiado

2. Guiado externo o directo

Grado Ing. Aeroespacial

a. Teleguiados: En los sistemas de telemando Ila base sigue
automaticamente al misil y al blanco con radares, conociendo sus
posiciones y velocidades de manera continua. Las sefiales de los
radares se procesan en la base para enviar automaticamente por
radio las érdenes de maniobra al misil.

. Haz director (beam rider): El blanco se sigue automaticamente con
un radar (y en ciertos casos con un haz laser). El misil se mantiene
dentro del haz, recibiendo la emision y utilizandola para ordenarse a
i mismo su mantenimiento lo mas cerca posible del eje del haz.

Target
\

s sk
”,”" .
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https://www.youtube.com/watch?v=6k_wHDleXio

Clasificacion misiles. Guiado

Clasificacion por forma operacion del sistema de guiado

2. Guiado externo o directo

Grado Ing. Aeroespacial

c. Linea de mira (CLOS): Similar al haz director pero se sigue al blanco
con la visual desde la estacién de seguimiento (telescopio o camara
TV automadtica). La desviacion angular de la posicion del misil
respecto a linea de mira se mide con un detector IR que capta la
radiacion emitida por unas bengalas en la cola del misil o el propio
motor. Esta desviacidn se procesa en la base para enviar al misil (por
radio o cable) la orden de maniobra.

-
: % Tracker
' |

. |
’ g’i/ Missile Launcher
& e

Lo “On
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https://youtu.be/YTkqffrr8xM?t=4m28s

Clasificacion misiles. Guiado

Clasificacion por forma operacion del sistema de guiado

3. Sistemas autonomos

Capaces de operar sin recibir informacién del blanco (habituales de
misiles estratégicos). Se pueden distinguir:

a. Inercial: El sistema de navegacion y guiado inercial se basa en la
utilizacion de sensores inerciales: giréscopos y acelerometros. Los
primeros proporcionan una referencia de actitud y los segundos
miden aceleracion. Los errores aumentan con el tiempo de vuelo,
debiendo de actualizarse la posicion cada cierto tiempo usandose en
combinacion GPS o referencia del terreno.

. Referencia del terreno: por comparacion con el relieve vy
caracteristicas del terreno mediante radio altimetros, imagen o radar
doopler.

. GPS: Navegacion basada en la recepcion de sefales GPS para seguir
la ruta defina hasta el objetivo.

Grado Ing. Aeroespacial
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Clasificacion misiles. Guiado

Clasificacion por la radiacion utilizada

Los mas habituales son:

Infrarrojo: ya sea en el infrarrojo cercano o el infrarrojo térmico.

TV: Guiado mediante la senal de TV en el espectro visible que capta la
correspondiente camara montada en el morro del misil y que sigue al
blanco.

Laser: Normalmente son de tipo semiactivo, un designador laser
sefala el blanco y el misil sigue el haz reflejado que detecta con un
sensor laser

Radar: Pueden operar en distintas frecuencias, siendo las mas
habituales las ondas milimétricas (94 o 60 GHz sistemas de tipo activo)
o bien sistemas de frecuencia superior a la banda S, tipicamente para
radares de seguimiento y tiro bandas X (5-10 GHz) y K (10-36 GHz).

Sonido: Unicamente experimental salvo en el caso de los torpedos.

Ultravioleta: Como ayuda a la deteccion y adquisicion del blanco en
algunos misiles IR. No se emplea como uUnica fuente de radiacion por
emitirse con una intensidad baja.

Grado Ing. Aeroespacial
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Unidad buscadora (seeker)

Las funciones principales del seeker son:

* Proporcionar las mediciones del movimiento del blanco requeridas
para poder aplicar la ley de guiado.

Grado Ing. Aeroespacial

Seguir al objetivo con la antena u otro dispositivo capaz de recibir la
energia radiada (radar, infrarrojo, laser u éptica).

Seguir al objetivo de forma continuada tras la adquisicion.
Medir la velocidad de variaciéon de la linea de visién (LOS).
Estabilizar el seeker frente a los cambios de actitud del misil.
Medir la velocidad de aproximacion

Missile

Cohetes y Misiles

Guidance
law

Autopilot

Parasitic attitude loop

Measurement [ Missile-target
noise kinematics

a = Missile acceleration
a. = Commanded acceleration
A= Measured line-of-sight angle

Target
acceleration

Initial
Miss conditions
Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris distance




Unidad buscadora (seeker)

El hardware tipico de un seeker consiste en dos os tres cunas
cardan sobre las cuales se montan girdscopos (convencionales o
|aser) y una antena. En los sistemas de radio frecuencia activos o
infrarrojos pasivos lo mas habitual es disponer de dos cunas
cardan, una para las mediciones de azimut y otra para las de
elevacion.

Cada una de las cunas lleva asociada un servomecanismo que

permite regular la orientacion de la antena/receptor en respuesta
a la senal de error medida en el seguimiento.

Grado Ing. Aeroespacial
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https://www.youtube.com/watch?v=y5y_e3AFKiY

Unidad buscadora (seeker)

La medicion fundamental obtenida de un sensor de guiado es la
posicion angular del blanco con respecto al eje central de la
antena o boresight.

Grado Ing. Aeroespacial

Otra definicion muy importante es la linea de vision o Line of Sight
(LOS), A, definida como el angulo entre la linea que pasa por el
blanco y el centro de la antena y una linea de referencia en un
sistema que no esté en rotacion.

La posicion angular del eje
del misil (asiento) se define
con respecto a la misma
linea de referencia inicial
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Al mismo tiempo la posicion
central de la antena se
definapor el angulo de la
cuna 9,

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris



Unidad buscadora (seeker)

Entonces, el angulo de la LOS viene dado por
A=Hy +60, +&

Donde € es el error verdadero de apuntamiento de la antena.
Puesto que el parametro A o su variacion respecto al tiempo es el
parametro a medir para realizar el guiado, es necesario eliminar el
movimiento del misil de los datos de medicion del LOS. Asi, es un

requisito del subsistema del seeker mantener a la antena
apuntando al blanco.

Grado Ing. Aeroespacial
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Unidad buscadora (seeker)

Otro aspecto importante con influencia en el seeker el radome, pieza que
forma el morro del misil y cubre el seeker. Su forma es un aspecto
importante del diseno del misil y ademas afecta de forma notable a la
trayectoria que sigue la radiacion electromagnética reflejada por el
blanco en su camino hasta la antena.

Grado Ing. Aeroespacial

Asi el error angular por aberracion (o refraccion) es el resultado de la
distorsion no lineal en la energia recibida al pasar a través de la cubierta
protectora antes de llegar al receptor.

Esta distorsion produce un falsa sefial de error en el apuntamiento de |a
antena €’ que se interpreta como un movimiento del blanco por parte del

Apparent LOS to target
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sistema de guiado.
El error por la aberracion del True LOS to target
radomo es uno de los errores M
gue contribuye en el error al

impacto con el blanco. " optcn o =\ — Radome

= Radome slope, R

Non-rotating
reference line

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris



Unidad buscadora (seeker)

Independientemente de la naturaleza del sensor del seeker los requisitos
para el domo protector son:

* Transmitir la energia con minimas pérdidas.
* Tener la minima resistencia aerodinamica.

* Transmitir la energia con la minima distorsion. Especificamente, el
cambio en la distorsién angular con la posicion del seeker ocasiona
problemas de guiado.

* Propiedades mecanicas adecuadas: suficiente resistencia, resistencia
al chogue térmico, resistencia a la erosion a alta velocidad, minima
absorcion de agua.

1) Ideal aerodynamic with (L/D) = 5.

)

2) Ideal electromagnetically with (L/D) = 1/2.

T
|

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris 3) Compromise radome with (L/D) = 3.

Grado Ing. Aeroespacial
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Unidad buscadora (seeker)

Sistemas Radar

En el uso de los sistemas radar cabe distinguir dos tecnologias
fundamentales:

* PESA (Passive Electronically Scanned Array). El disefo tradicional y aun
hoy mas habitual en la mayor parte de sistemas radar. Es un radar de
antenas en fase en el que una fuente central de radiofrecuencia envia
las sefales a los emisores de estado solido de la antena. La
interferencia entre los diferentes emisores genera el haz emitido.

* AESA (Active Electronically Scanned Array). Ultimo desarrollo. Radar
de antenas en fase cuyo elemento transmisor y receptor del eco de |la
sefial de radar enviada se compone de numerosos modulos
independientes instalados en una superficie plana. Cada uno de los
pequeinos modulos emite su propio haz de energia en diferentes
frecuencias.

Grado Ing. Aeroespacial
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Unidad buscadora (seeker)

Sistemas Radar

Un problema importante en el diseno de un sistema radar activo es
disponer del espacio para el sistema de guiado (especialmente en aire-
aire).

Considerando la ecuacidon de alcance del radar:

1
p PG2oR \ /4
max — \ 64w3P, ..

Donde: P, es la potencia pico transmitida, o la superficie eficaz al radar
del blanco, G la ganancia de la antena, A la longitud de onda empleada y
P..., [a potencia minima requerida para la deteccion.

Ademas la ganancia de l|la antena es proporcional a su area e
inversamente proporcional al cuadrado de la longitud de onda, con lo

cual:
1
p PAZk? \ A
max —\ 64m3P, . A2

Grado Ing. Aeroespacial
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Unidad buscadora (seeker)

Sistemas IR

La emision infrarroja ocupa la parte del espectro situada en longitudes
de onda desde los 0.7 hasta los 1000 micrometros. Cualquier cuerpo a
temperatura superior al 0 absoluto emite radiacion en la banda IR, la
cantidad total de potencia térmica radiada por un cuerpo y su
distribucion a través del espectro dependera de su temperatura y el
material del que esté compuesto.

Grado Ing. Aeroespacial

La deteccion de un blanco aéreo puede realizarse por las radiaciones de
la tobera de escape y de los gases, lo que requerira sensibilidad del
sensor a la emisidn en infrarrojo térmico entre 3 y 5 micrémetros.
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Antiguamente solo resultaban efectivos en
lanzamientos desde la cola, donde podia ““‘“"1%:;,;,:;, B [T |

Gamma Rays I

apreciar con mayor facilidad la presencia de
la estela y los motores. ,

., . Wavelength (microns)
La deteccion de blancos en tierra no J
calientes requiere de un sensor capaz de
percibir radiacion IR en longitudes de onda i it sl
entre los 12 y 18 micrometros.
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Unidad buscadora (seeker)

Sistemas IR

Visible
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Unidad buscadora (seeker)

Sistemas IR

El buscador infrarrojo consta habitualmente de los siguientes
componentes:
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1. Una plataforma movil que contiene los componentes dpticos para
recoger y focalizar la radiacion procedente del blanco.

2. Un sensor IR que convierte la radiacion incidente en seiales
eléctricas.

3. La electrdnica para el procesado de las sefales que salen del sensor
y convertirlas en comandos de guiado.

Un sistema de servos para el control de |la posicidon de la plataforma.
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Sistema de refrigeracion del sensor.

Seeker dome (or IRdome)

Cubierta protectora.

Sensor/
detector

Primary Spinning
. — .
mirror reticle

<:| IR radiation [ ]
Secondary

mirror



https://www.youtube.com/watch?v=y5y_e3AFKiY

Unidad buscadora (seeker)

Sistemas IR

La radiacion IR que atraviesa el domo y se refleja en los espejos que la
focalizan atraviesa una reticula que gira. La reticula interrumpe
periddicamente o modula la radiacion procedente del blanco, la unidad
de analisis proporciona una imagen bidimensional con el blanco vy el
fondo de escena.

El sistema puede emplear uno o varios detectores para percibir radiacion
IR en diferentes longitudes de onda.

Los desarrollos mas modernos se basan en la utilizacion de imagenes
obtenidas en el espectro IR mediante el uso de un sensor en dos
dimensiones equivalente al CCD de las camaras digitales. Requiere una
capacidad de analisis de las imagenes muy superior.
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Comparacion sistemas autoguiado

Autoguiado activo

La energia que ilumina el blanco se genera en el misil. Cuando el sistema
de guiado ha logrado bloguearlo el misil se dirige automaticamente a él,
por lo que el lanzador puede retirarse o dejar de emitir.

* Aplicacion Aire-Aire. El guiado del misil se puede utilizar en
combinacion con un radar exterior, que habitualmente sera de mayor
potencia, con una antena de mayores dimensiones y por tanto de
mayor alcance. No hay limite al nimero de lanzamientos que puede
realizar el interceptor.

Aplicacion Aire-Superficie. Utilizado principalmente contra blancos
tacticos (tangues, buques). La limitada movilidad del blanco hace que
el tiempo requerido para el lanzamiento no sea tan critico.
Normalmente sera el lanzador quien localice el blanco. Las
caracteristicas de “firma radar” de un blanco en superficie son mucho
mas precarias que las de un blanco aéreo y no ha resultado factible su
uso contra tanques hasta el desarrollo de radares de onda
milimétrica.

Grado Ing. Aeroespacial
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Comparacion sistemas autoguiado

Autoguiado activo

* Aplicacidn Superficie-Aire. La antena del misil se sincroniza con la del
punto de lanzamiento, cuando el radar del misil ha bloqueado el
blanco se produce el lanzamiento. Peso y volumen no criticos, pero el
guiado activo limitado a menores alcances. Habitual en la fase final de
los misiles anti aéreos de gran alcance pero con fase inicial-intermedia
de guiado por telemando.

Grado Ing. Aeroespacial

* Aplicacion Superficie-Superficie. En sistemas de largo alcance se
requieren otros medios de guiado hasta llevar el misil a una distancia
del blanco que permita la operacion del autoguiado activo.

Cohetes y Misiles

Radiaciones utilizadas

La utilizacion de microondas es normal en sistemas terminales
antiaéreos y antibuque: bandas C (4Ghz), X (6Ghz), K (15Ghz).

Contra blancos terrestres se precisan radares de onda milimétrica para
discriminar el blanco con precision.




Comparacion sistemas autoguiado

Autoguiado semiactivo

Un sistema exterior ilumina el blanco, el misil consta de un receptor y
una antena radar que recibe |la energia reflejada en el blanco. Capacidad
de alcance mayor que en los sistemas activos.
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* Aplicacion Aire-Aire. Sélo se puede atacar un blanco aunque si se
pueden lanzar multiples misiles. Tras el lanzamiento el interceptor
tiene una capacidad de maniobra limitada. Menor precision al ser esta
una funcion de la distancia desde la que se ilumina el blanco.

* Aplicacion Aire-Superficie. No se contempla el radar semiactivo por la
gran precision que se requiere, sin embargo si que es habitual Ia
utilizacion de laser.
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Comparacion sistemas autoguiado

Autoguiado semiactivo

* Aplicacidn Superficie-Aire. La gran ventaja es el aumento de alcance
pero con las limitaciones del niumero de blancos que se pueden seguir
y la necesidad de mantener la iluminacidn.

* Aplicacion Superficie-Superficie. La aplicacion practica mas comun es
el autoguiado semiactivo laser similar el caso aire-superficie.

Radiaciones utilizadas

Para atacar blancos aéreos se utilizan radares de microondas
normalmente en bandas S, C, X o K y contra blancos terrestres laser
infrarrojo con longitud de onda de aproximadamente 1 micrémetro.

En el mar el uso de radiacion laser resulta complejo por la absorciéon por
el agua o superficies mojadas.

Grado Ing. Aeroespacial
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Comparacion sistemas autoguiado

Autoguiado pasivo

Permite total independencia del avion u otra base de lanzamiento una
vez efectuado el disparo. Su empleo se limita a blancos que emitan que
producen una emision adecuada. Las condiciones ambientales afectan a
la emision y normalmente se consiguen alcances relativamente cortos.
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* Aplicacion Aire-Aire. El| mas clasico es la deteccion de radiaciéon IR
emitida por toberas y motores, chorro de gases y fuselaje. La
evolucion de los receptores permitio pasar de detectores de la banda
3um (metal caliente de toberas y turbina) a chorro de gases (4-5um) vy
finalmente el propio fuselaje (8-12um).
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* Aplicacidn Aire-Superficie. Se distinguen cinco tipos.
Radiacion IR
Radiacion visible
Radiacion de Onda Milimétrica (MMW)
Antirradar
Sonido




Comparacion sistemas autoguiado

Autoguiado pasivo

* Aplicacion Superficie-Aire. Guiado por infrarrojos de misiles de muy
corto alcance.

Grado Ing. Aeroespacial

Aplicacion Aire-Superficie. Son fundamentalmente dos los usos
tipicos: Para el guidado IIR de misiles anti-tanque y para la dispersion
de sub-municiones inteligentes lanzadas por misiles tierra-tierra,
capaces de guiarse con deteccion pasiva lIR o bien con radiémetro de
radiacion MMW.

Cohetes y Misiles




Comparacion sistemas autoguiado

Resumen ventajas e inconvenientes

Tipo de sistema

Ventajas

Inconvenientes

Pasivo

Semi-Activo

* Independencia del lanzador
tras el lanzamiento.
*Simplicidad.

e Largo alcance (transmisor
de alta potencia).

 Simplicidad en el misil.

* Todo blanco.

* Todo tiempo.

* Independencia del lanzador.
* Todo blanco.

* Todo tiempo.

* Alta precision.

*Solo blancos de
caracteristicas especificas.

*Efectos atmosféricos
importantes.

* Alcance relativamente corto.

*Lanzador comprometido
hasta el impacto.

*Interferencias en el
radioeléctrico.

*Relativo  corto  alcance
(transmisor pequefio).
*Mayor complicaciéon en el
misil.

*|Interferencias en el
radioeléctrico

Grado Ing. Aeroespacial
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Leyes de Guiado

Las siguientes reglas de interceptacion son posibles con misiles
autoguiados:

* Persecucion: El misil interceptador vuela directamente hacia el blanco
en todo momento. En el caso de persecucion con desviacion el
interceptor dirige su vector velocidad con un cierto angulo fijo
respecto al LOS entre misil y blanco.

Grado Ing. Aeroespacial

Impact point

Target trajector Y o —memdd Initial point

: — of target
Weapon trajectory - — 0 [pure} g
Constant (deviated)

- e Lead angle =
Launch point — g
— () for weapon (lead pursuit)

—r

* Colision: Si la velocidad y direccidon del blanco no varia el misil sigue
una trayectoria con rumbo fijo hasta el punto de colision. Ventaja de
minimizar el numero de maniobras. Tiempo de vuelo constante.
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Impact point Target trajectory PR— Initial point

-
) ) of target
Weapon trajectory Weapon trajectory is straight line.
) Lead collision flown by intercept.
/ LaUﬂChi‘-';"/T Collision course flown by weapon.

A

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris



Leyes de Guiado

Las siguientes reglas de interceptacion son posibles con misiles
autoguiados:

* Navegacion proporcional: Basicamente trata de ajustar la trayectoria
al curso de colision instantaneo. El cambio en la direccion del vector
velocidad del misil se realiza de forma proporcional a la velocidad
angular a la que varia la LOS. Método mas comun.

Impact point Target trajectory . g Initial point

Weapon trajectory of target

Line of sight rate forced

. to zero
Launch point

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris

Grado Ing. Aeroespacial

Cohetes y Misiles




Leyes de Guiado. Ec. fundamentales

Los sistemas de guiado pueden utilizar diversos métodos o leyes para
dirigir el misil a lo largo de una trayectoria o plan de vuelo para conseguir
interceptar un blanco. La informacion necesaria sobre la trayectoria del
blanco requerida por el sistema de guiado depende de la ley que se esté
utilizando.

La cinematica de una accion de ataque se ilustra en la figura, y es la base
para derivar las relaciones entre la velocidad del interceptador V|, la
velocidad del blanco V;, el angulo del interceptador A, el angulo del
blanco a y la distancia entre interceptador y blanco R.

La velocidad de acercamiento sera: ‘ Impact

¥ point
1

dR
E: VicosAd + Vycos(180 —aw) = Vycos A — Vycosa,

"

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris (a) Attack course kinematics )

Grado Ing. Aeroespacial
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Leyes de Guiado. Ec. fundamentales

dR
= Vicos A+ Vycos(180 —a)=Vicos A — Vycosa,

Los componentes de la velocidad ortogonales a R constan de dos partes:
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1. La componente de translacion.
2. La componente tangencial o de giro.

Eligiendo el interceptor como punto de referencia para la componente
tangencial, la segunda componente puede escribirse como:
dx

R (E) =VisinA — Vrsin(180 —a)=V;sinA — Vysinw

Impact
YA point

Las condiciones para los distintos e
tipos de trayectoria resultan de SN
mantener como constante alguno de / \

los parametros en las ecuaciones. / \

Cohetes y Misiles

J( [ R I
Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris

{a) Attack course kinematics }




Leyes de Guiado. Ec. fundamentales

Persecucion pura

El misil vuela directo hacia el blanco todo el tiempo. Asi la direccion del
misil se mantiene en todo momento en la LOS entre el misil y el blanco.
Normalmente la situacidon acaba con una persecucion por la cola. El misil
esta en giro constante.

El valor de A sera cero y por conveniencia se define un Unico angulo 6
gue es la orientacion de la LOS. Asi las ecuaciones del movimiento en

este caso seran Vr

dR
— =V — Vrsind,
T M T

R| — |=—Vycosh,
()=

Fundamentalmente dos desventajas: '}““
1. La maniobras requeridas por el misil se vuelven progresivamente H
mas exigentes.
La velocidad del misil debe ser considerablemente mayor que la del
blanco.

Grado Ing. Aeroespacial
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Leyes de Guiado. Ec. fundamentales

Persecucion pura

Si el blanco trata de evadirse las aceleraciones exigidas al misil en la fase
final pueden exceder la capacidad de maniobra aerodinamica del misil.
Ademas el misil se encontrara perdiendo velocidad puesto que el empuje
Unicamente esta activo durante parte del vuelo

La aplicacion mas favorable es contra blancos lentos o bien misiles
lanzados desde |la zona trasera del blanco.

Grado Ing. Aeroespacial
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Leyes de Guiado. Ec. fundamentales

Persecucion con desviacion

En la persecucion con desviacion la orientacion del interceptador es un

angulo fijo (A) por delante del blanco.

dR
i —Vycosh+ Vycosé,

dd
R (—) = Vysinid — Vysind,

dt

Resolviendo para R y 6 dados la velocidad del blanco y el misil se
determina que la aceleracién normal necesaria es:

an=—Vyt/g=(Vy/gR)[Vrsint — Vy] Tracking centroid

=
Vi

Fuente: Missile Guidance and Control Systems, G. M. Souris

Grado Ing. Aeroespacial
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Leyes de Guiado. Ec. fundamentales

Colision pura
El rumbo de colision pura es un vuelo del interceptador en linea recta de

tal manera que resulte en una colision contra el objetivo. Las ecuaciones
adoptan la forma:

Grado Ing. Aeroespacial

dR
— = —Vp cosh + Vr cos b,

# = constant,

h=sin"(Vr sinf / V),

dR
R=R,+ (=)t
(@)
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La trayectoria puede generarse entonces de manera sencilla.




Leyes de Guiado. Ec. fundamentales

Navegacion proporcional

La ley de navegacion mas ampliamente utilizada en misiles auto-guiados
de corto y medio alcance por su simplicidad y facilidad de
implementacion.

La ley de navegacion proporcional el vector velocidad gira
proporcionalmente al giro de la linea de mira, tratando de mantener el
paralelismo entre las LOS.

Esta relacion puede ser expresada de la siguiente manera:

di
ap=NV, (E)

Donde:
* a, es la aceleracion lateral requerida al misil
* N = Es la constante de navegacion.

* V. la velocidad de aproximacidn

* d\/dt |la velocidad de giro de la LOS medida por la unidad buscadora.

Grado Ing. Aeroespacial
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Leyes de Guiado. Ec. fundamentales

Con independencia del método elegido para la realizacion del guiado el
misil ha de ser capaz de desarrollar las g’s suficientes para alcanzar el
blanco.
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A altitudes bajas la aerodinamica no es un factor limitante ya que es
posible desarrollar maniobras que superan las limitaciones marcadas en
el piloto automatico. Sin embargo, a grandes alturas la capacidad de
desarrollar las g’s requeridas de maniobra sera el factor limitante.

Otro factor que también tiene influencia sobre las maximas g’s que sera
posible desarrollar por el misil es la actitud respecto del blanco.
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Sistemas telemando y haz director

El sistema por telemando se define por la condicion de que la trayectoria
del misil es consecuencia de la informacidon transmitida al misil desde
una fuente exterior.

Sistemas de guiado por telemando

Requieren de las siguientes operaciones:
* Seguimiento del misil, y del blanco si es movil, desde el exterior.

* Calculo de las desviaciones de la trayectoria nominal preestablecida
para la colision.

* Transmision de ordenes al misil, cuyo sistema de control debe
transformarlas en érdenes al sistema de mando, para modificar su
trayectoria y dirigirse al blanco.

Ademas podria dividirse en dos categorias generales: seguimiento por
radar y seguimiento optico. A partir de los datos de distancia y angulos
medidos para blanco y misil se transmite al misil por radio la senal de
error de la trayectoria. El sistema de control utiliza la informacién de
amplitud y direccion del error para corregir.

Grado Ing. Aeroespacial
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Sistemas telemando y haz director

Sistemas de guiado por telemando

Ademas podria dividirse en dos categorias generales: seguimiento por
radar y seguimiento optico. A partir de los datos de distancia y angulos
medidos para blanco y misil.

Grado Ing. Aeroespacial

* Aplicacion Aire-Aire. Dadas las grandes exigencias dinamicas de la
interceptacion aire-aire este sistema no es adecuado.

Aplicacion Aire-Superficie. La opcion mas tipica es el telemando sobre
el seguidor TV del misil, que transmite al avidén lanzador las imagenes
del blanco que capta en vuelo.
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Aplicacion Superficie-Aire. La mas adecuada para este tipo de guiado.
La forma mas usual es utilizar dos radares aunque hay variantes como
los sistema con un Unico radar para para misil y blanco, en este caso el
misil esta equipado con un repetidor para facilitar el seguimiento. El
misil debe permanecer en la visual de radar al blanco asi que la
trayectoria sera similar al guiado por haz director.




Sistemas telemando y haz director

Sistemas de guiado por telemando

* Aplicacion Superficie-Superficie. La aplicacion mas tipica es la anti-
tanque. En los escenarios tipicos las contramedidas radioeléctricas
suelen ser muy importantes y puesto que no suelen alcanzar
velocidades supersonicas es habitual emplear la transmision por
cable. Esto permite enviar grandes cantidades de datos, por ejemplo
de sensores IIR, con lo que el hombre no precisa tener una visidn
directa del blanco y puede hacer el seguimiento y envio de érdenes de
forma oculta.

Grado Ing. Aeroespacial
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Radiaciones utilizadas

Se utiliza una amplia gama de frecuencias radioeléctricas para los
sistemas radar de seguimiento. En el caso de seguimiento O&ptico
radiacion visible IIR e incluso MMW.




Sistemas telemando y haz director

Sistemas de guiado por haz director

Sistema que utiliza un haz dirigido, de forma que el eje del haz es una
linea en la que se desea que se situe el misil a lo largo del vuelo. El
equipo contenido en el misil puede determinar cuando el misil esta en el
centro del haz asi como la direccion y magnitud del error cuando el misil
se ha desviado del centro del haz.

La trayectoria cumple la condicion de que el radar, el misil y el blanco
estan siempre alineados, independientemente de la aplicacion.

El radar debe cumplir con dos especificaciones generales:
* Debe hacer el seguimiento continuo del blanco, en elevacion y azimut.

* El haz debe contener informacién de coordenadas que pueda utilizar
el receptor en el misil para guiarlo al centro del haz.

La rampa de lanzamiento debe estar orientada de forma que el misil se
pueda lanzar siguiendo el eje del haz, ya que el misil carece de capacidad
de orientacidn mientras se encuentre fuera del mismo.

Grado Ing. Aeroespacial
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Sistemas telemando y haz director

Sistemas de guiado por haz director

Hay varios métodos para introducir Ia
informacion de coordenadas necesaria en el haz
y detectarla.

En el caso de un haz radar con el barrido
representado en la figura. El centro del haz esta
apuntado segun un angulo con el eje barrido, y
el haz tiene un movimiento cénico de modo que
el centro del haz describe la circunferencia de
barrido. Si el receptor estuviera desplazado del
eje la amplitud de la sefal recibida estaria
modulada a la frecuencia de barrido de Ia
antena. T

I = intensidad de mWi .' "1
l! detectoda por € sk

.\
0 %0 1&0

Fuente: Apuntes Misiles Il, P. Sanz-Aranguez
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Sistemas telemando y haz director

Sistemas de guiado por haz director

Cuando la antena del receptor se desplaza del
eje de barrido al punto a, se produce una
modulacion sinusoidal de amplitud de la sefial lxm;;wﬁdffm”
recibida, tal que el maximo de amplitud es a 90°.
Analogamente, cuando la antena del receptor

esta en el punto b se obtiene una modulacion
reducida en amplitud y la amplitud maxima de la
sefal recibida es a 180° En el punto ¢, con la
antena del receptor en el eje de barrido, la senal

recibida es constante y no hay modulacion.

.\
0 %0 1&0

Fuente: Apuntes Misiles Il, P. Sanz-Aranguez
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Sistemas telemando y haz director

Sistemas de guiado por haz director

Para conocer la direccion y sentido del error se
compara con una modulacion de referencia.
Comparando las fases de las modulaciones con
al de referencia se obtienen las direcciones de
los errores.

La utilizacidn tactica de estos sistemas se limita a
aplicaciones superficie-aire, debido al nulo
comportamiento del haz radar en |las
proximidades del terreno que Unicamente hace
posible el uso de un haz director por laser.

itensidad. de radiation

I= i f
{/((-«:C(“.CC()M /'2,0)" el mMmast

.\
%0 ]60

Fuente: Apuntes Misiles Il, P. Sanz-Aranguez
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