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ABSTRACT

This article presents the con-
ceptual design of the structure 
of a three-stage rocket capable 
of carrying 200 kg to low Earth 
orbits, developed in the project of 
grade of two students of aeronau-
tical engineering from the Fun-
dación Universitaria Los Liberta-
dores. The design starts from the 
decision of how they are going 
to form the structure to protect 
three rocket engines inside, consi-
dering the force generated by the 
first one since this is the largest, 

followed by the design of the profi-
les that make up the structure and 
selection of a lightweight material 
such as aluminum (Al) to support 
efforts up to 280 N/mm2, hence 
the calculation of total area, the 
required areas and moments of 
inertia, begins with the calculation 
of the stringer profile, followed by 
the bulkhead profile and even the 
rivet diameter obtaining dimen-
sioning, structural distribution 
and the final configuration of the 
structure.
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Tecnologia e Inovação

RESUMO

O presente artigo apresenta o des-
enho conceitual da estrutura de 
um foguete de três etapas capaz 
de transportar 200 kg a órbitas 
baixas da terra, desenvolvido no 
projeto de pesquisa de dois estu-
dantes de engenharia aeronáu-
tica da Fundação Universitária 
Los Libertadores. Parte do des-
enho começa desde a escolha de 
como formarão a estrutura para 
poder resguardar três motores 
foguete em seu interior, conside-
rando a força geradora pelo pri-

meiro deles, já que este é o maior, 
seguido pelo design dos perfis que 
compõem a estrutura e seleção de 
um material leve como o alumínio 
(Al) para apoiar esforços de até 
280 N/mm2, portanto o cálculo 
das áreas totais, as áreas reque-
ridas e os momentos de inércia, 
iniciam-se com o cálculo do per-
fil stringer, seguido pelo perfil do 
anteparo e inclusive o diâmetro 
do rebite, obtendo o dimensiona-
mento, a distribuição estrutural e 
a configuração final da estrutura.

PALAVRAS-CHAVE:

área, esforço, espessura, anteparo, 
momento de inércia, stringer.
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RESUMEN

El presente artículo muestra el 
diseño conceptual de la estruc-
tura de un cohete de tres etapas 
capaz de trasportar 200 kg a órbi-
tas bajas de la Tierra, desarrollado 
en el proyecto de investigación 
de dos estudiantes de ingeniería 
aeronáutica de la Fundación Uni-
versitaria Los Libertadores. El 
diseño parte desde la selección de 
la forma en que se va a formar la 
estructura para poder resguardar 
tres motores cohete en su inte-
rior teniendo en cuenta la fuerza 
generada por el primero de ellos 

PALABRAS CLAVE:

área, esfuerzo, espesor, mamparo, 
momento de inercia, stringer.

ya que esta es la mayor, seguido 
del diseño de los perfiles que com-
pondrán la estructura y la selec-
ción de un material liviano como el 
aluminio (Al) para soportar esfuer-
zos de hasta 280 N/mm2, de allí 
el cálculo de las áreas totales, las 
áreas requeridas y los momentos 
de inercia, se inicia con el cálculo 
del perfil stringer, seguido por el 
perfil mamparo e incluso el diá-
metro del remache obteniendo el 
dimensionamiento, la distribución 
estructural y la configuración final 
de la estructura.
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se hace necesario el uso de una 
estructura resistente y liviana, no 
sólo para acoplar todo el sistema 
de propulsión, también los otros 
sistemas necesarios y la carga 
paga que se va a transportar. 
Uno de los sistemas más impor-
tantes en un cohete es la estruc-
tura, puesto que esta da forma 
y soporta las fuerzas generadas 
por la aceleración del cohete y las 
que el aire genera sobre el mismo; 
igualmente, resguarda y une los 
diferentes motores cohete o el 
sistema de propulsión que impulsa 
las diferentes etapas del vehículo.

El diseño de la estructura de un 
cohete es parte crucial en su diseño, 
ya que esta debe calcularse para 
resistir todos los esfuerzos que se 
puedan generar por acción propia 
del cohete o por factores externos; 
además, debe ser lo más liviana 

posible para que esta demande la 
menor cantidad de empuje para ele-
varla junto con los demás sistemas. 
El tamaño de la estructura y la canti-
dad de componentes que la forman 
representan no sólo masa que se 
traduce a peso, también material 
que genera gastos económicos, por 
lo que el diseño de esta no debe ser 
solamente técnicamente posible, 
también económicamente viable. 

El diseño de la estructura debe 
satisfacer varios requerimientos, 
entre los cuales están el dar la 
forma y configuración definitiva 
del cohete. Es decir, estar hecha 
de tal forma que cumpla el diseño 
para poder ubicar los otros sis-
temas dentro de ella. Sumado a 
cumplir con un tamaño especí-
fico, que estará condicionado al 
tamaño de los motores cohete y 
de los demás sistemas que estén 

Figura 1. Estructura diseñada con mamparos y stringer`s [1].

INTRODUCCIÓN

Los cohetes son vehículos desa-
rrollados para trasportar una 
carga útil a distintas alturas desde 
la superficie de la Tierra. Estos 
vehículos funcionan basados en 
la propulsión a chorro, la cual ha 
sido estudiada desde hace varios 
siglos; sin embargo, no fue sino 
hasta mediados de la década de 
1950 cuando se dio el apogeo de 
este medio de transporte. Los 
cohetes funcionan gracias a un 
motor, llamado motor cohete, el 
cual genera la propulsión necesa-
ria para contrarrestar la fuerza de 
atracción gravitacional y elevar el 
cohete a la altura necesaria; no 
obstante, es muy difícil y arries-
gado unir la carga a estos motores 
directamente, además de que es 
necesario la utilización de otros 
componentes y sistemas para 
hacer funcionar correctamente 
dichos motores. Por lo tanto, 

en el cohete. Se debe seleccionar 
el material, la forma y tamaño de 
los diferentes componentes, los 
cuales no generen mucho peso y 
resistan todos los esfuerzos que 
se lleguen a presentar.

Esta investigación se desarrolló 
con el propósito de poder cons-
truir el cohete que se diseñó en el 
territorio colombiano, por lo que 
es una prioridad que los materia-
les usados como materia prima 
sean de fácil acceso para la indus-
tria en Colombia y, además de ello, 
sea económicamente posible su 
desarrollo. Este proyecto estuvo 
basado en el estudio de la trayec-
toria de vuelo para un cohete con 
unas posibles características [1].

Para el diseño del cohete se 
determinó que este estaría for-
mado por tres motores cohete 
que representaran cada una de las 
etapas, puesto que esta cantidad 

permite optimizar el rendimiento 
del cohete. Los motores estarían 
puestos en serie, por lo que la lon-
gitud total de la estructura sería 
igual a la suma de las longitudes 
de cada uno de los motores. Al 
ser todos de un mismo diámetro, 
se optó por usar la misma téc-
nica de construcción que la usada 
para construir el fuselaje de los 
aviones comerciales, la cual está 
formada por dos figuras princi-
pales: los stringer’s, componen-
tes encargados de soportar las 
cargas axiales generadas por los 
motores cohete, ubicados longi-
tudinalmente y a los cuales irán 
ancladas las láminas que compo-
nen la piel de la estructura, y los 
mamparos, ubicados transver-
salmente y de forma cilíndrica, 
cuya función principal es reducir 
la deformación de los stringer’s en 
forma de ondulado. Los cálculos 
se realizaron para secciones de 
un metro de longitud [1].
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STRINGER’S

Los stringer`s dan la longitud total 
a la estructura y están conforma-
dos por un perfil en forma de “U”, 
el cual permite tener una mayor 
área para distribuir el esfuerzo. 
En la figura 2 se puede observar la 
forma del perfil stringer, en el que 
los valores de a (14 mm) y el espe-
sor (1 mm) se hallaron de forma 
iterativa al observar distintos pro-
blemas con el área requerida para 
el perfil, el área total del mismo y 
el diámetro del remache que une 
la piel y el perfil mamparo con el 
stringer. La cantidad de stringer`s 
también se seleccionó teniendo 
en cuenta los anteriores paráme-
tros, y reduciendo, en lo más que 
se pudiera, el número de los mis-
mos para disminuir el peso de la 
estructura en su configuración 
final [1].

El área del perfil stringer (Fstr ) 
estará dada por la sumatoria de las 
áreas que componen la figura del 
mismo, mediante la ecuación que 
se muestra a continuación [2].

Fstr=5ta+2th       (1)

Donde t es el espesor del stringer, 
a es una medida de diseño y h es 
la altura de las aletas de punta. Sin 
embargo, el área total del stringer 
(Fstr bm ) estará dada por la suma-
toria entre el área del stringer y el 
área de la piel (Fskn bm ), que a su vez 
estará relacionada con la distancia 
entre líneas media de dos stringer 
(b) y separación entre los puntos 
intermedios de dos stringer (bm). 

Fstr bm=Fstr+Fskn bm    (2)

Fskn bm=tbm      (3)

bm=  b            (4)

b=             (5)

Donde v es la periferia del motor 
cohete y  es la cantidad de stringers 
que componen la estructura [2].

Para el cálculo del área requerida 
por el stringer (Freq ) se necesita 
tener en cuenta el factor de segu-
ridad (Ju) con el cual se realiza 
los cálculos y la fuerza máxima de 
empuje que soportara la estruc-
tura (p), los cuales corresponden 
a 2 y 552023,1495 N, respetiva-
mente [1]. Un factor importante 
que influye en esta área es el valor 
de la falla local al límite elástico 
(σcripp ), el cual está relacionado 
con el valor de la falla local al 
límite elástico con una elongación 
del 0.2 % (σ0.2), que depende del 
material seleccionado. 

Figura 2. Perfil stringer [1].

Figura 3. Distancias utilizadas para el 
cálculo del área total del stringer [4].

Para el proyecto se determinó que 
el material a utilizar es el aluminio 
AL2024-T3, que cuenta con un 
σ0.2 = 280 N/mm2 [3].

Freq=    =    (6)

σcripp=0.92,……0.94·σ0.2 (7)

Donde nstr es la cantidad de 
stringer’s de la estructura y 
Pstr es la fuerza ejercida sobre 
estos. Obtenidos los dos valo-
res de las áreas total y reque-
rida por el stringer, se compara, 
puesto que se debe cumplir con 
la condición de:

Fstrbn  > Freq (8)

Si esto no se cumple, se debe iterar 
los valores de a y del espesor hasta 
que se cumpla dicha condición [3].

Una vez se tenga el valor del área 
total que cumpla con la condición, 
se procede a calcular el momento 
de inercia del perfil. Para calcular 
el momento total de inercia (Jstre ) 
se toma el centroide del área strin-
ger respecto a un eje neutro; el 
momento de inercia permite obte-
ner una indicación de la rigidez de 
la pieza, es decir, la resistencia que 
pone está a flexionarse bajo car-
gas [3]. La forma escogida para 
los stringer fue de “U”, conectando 
figuras simples, como rectángulos, 
entre sí. Así, el momento de inercia 
total será la sumatoria del momento 
para cada uno de sus componentes 
geométricos. El stringer se ha divi-

dido en siete rectángulos para faci-
litar su cálculo [4].

Para calcular el momento total de 
inercia se necesitan el área de cada 
sección del stringer (Ai ), la distan-
cia del centroide hasta el eje neutro 
(zi ), el momento de inercia de cada 
una de las figuras que componen 
el perfil stringer (Jyi ), la distan-
cia desde el eje hasta el centro de 
gravedad de todo el stringer (Zs ) y 
el momento de inercia respecto al 
perfil ( ) [3].

Jstr= -(ΣA) (Zs
2)     (9)

=Σ +Σ     (10)

Zs=        (11)

Jyi=           (12)

Posteriormente se calcula el diá-
metro del remache (trem ) que une 
la piel y el mamparo con el stringer 
mediante una formula empírica, 
en la que las unidades de la ecua-
ción no coinciden con las unidades 
de medida, puesto que estas son 
tomadas por el autor como una 
aproximación; este dependerá de 
la fuerza de corte (Q) generada 
por el empuje máximo que debe 
soportar la estructura, el espesor 
del stringer (t) y el momento de 
inercia total del perfil Jstr. [3]

Q=Pstr  Ju=  Ju   (13)

trem=  Q      (14)

Este diámetro debe ser menor al 
valor de a  (ver Figura 2), puesto que 
el remache debe quedar dentro de 
las áreas horizontales para poder 
sujetar el stringer sin causar daño a 
este; de no ser así, se debe volver a 
iterar aumentando los valores de  a 
hasta obtener una medida del diá-
metro de remache cercano a 1/3 o 
1/2 del valor de a . 

Figura 4. Distribución de los stringer con piel para el cálculo del momento de inercia [4].

Figura 5. Stringer [1].
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MAMPAROS

Los mamparos son los encarga-
dos de dar la forma cilíndrica a la 
estructura y de unir esta con los 
motores cohete que llevan en su 
interior; los mamparos reducen la 
deformación de los stringer’s en 
forma de ondulado. Los valores b y 
c de la figura 6 se determinaron de 
forma iterativa al realizar los dife-
rentes cálculos; al no cumplirse 
con ciertos requisitos, se cambia-
ron las medidas hasta que b equi-
valiera a 8 mm y c a 16 mm [4].

Al igual que con el stringer, se cal-
cula el momento de inercia del 
perfil mamparo con la ecuación:

Jmamp  total=Σ  + (ΣA)(y2) (15)

Donde  y  corresponden a cada 
uno de los lados de los 5 rectangu-
los que forman la forma del perfil 
mamparo, mientras que  y  repre-
sentan el área y la distancia de los 
centroides al eje neutro que atra-
viesa horizontalmente el perfil, 
partiéndolo en dos partes iguales 
de cada una de las figuras, respec-
tivamente [3].

El espesor distribuido del mam-
paro con la piel (Sx) representa el 
espesor que debe tener el mam-
paro unido a la piel entre dos strin-
ger y se relaciona directamente 
con el espesor del mamparo (S).

Sx= S +       (16)

El mamparo debe soportar el 
esfuerzo generado tanto por fac-
tores propios del cohete, como 
por factores ajenos a este. En la 
gráfica de Johnson [3] se puede 

obtener un valor óptimo de 
esfuerzo de compresión crítica 
(σcrpp2) para cada mamparo. 

Con esta gráfica se puede estable-
cer el esfuerzo crítico al que va a 
someter el amparo y a qué punto 
se generaría una falla.

Para encontrar dichos valores 
es necesario conocer el valor de 
falla contra quiebre (λ), el radio de 
inercia del perfil mamparo (i) y el 
esfuerzo de compresión (  )  .

Figura 6. Perfil mamparo [4].

Figura 7. Valor óptimo de esfuerzo de compresión crítica. Fuente: Johnson [3].

Donde C tendrá valores de 4 o 2, 
tomándose el valor de 4 para una 
consideración pesimista acerca 
del diseño, mientras que l es la lon-
gitud de cada sección de la estruc-
tura, es decir, la distancia entre 
dos mamparos. El valor de σcrpp2 
se halla al ingresar con el valor del 
esfuerzo de compresión a través 
de las curvas de la figura 7, hasta 
hallar el valor de λ` (línea conti-
nua) y salir en línea recta hacia la 
izquierda (línea punteada) [3].

El momento de inercia requerido 
para el perfil mamparo estará defi-
nido por: 

Donde R representa el radio del 
mamparo y  es el módulo de elas-
ticidad propio del material. Al igual 
que en el stringer, el momento de 
inercia total debe ser mayor que el 
momento requerido por lo menos 
el doble.

Se debe calcular también la can-
tidad de flexión de la estructura 
en sentido longitudinal antes de 
generar una falla (Jx), con este 
valor y el valor de Thieleman (Y) se 
puede saber si la estructura nece-
sitara refuerzos y en que forma se 
deben colocar.

La Figura 8 determina, según Thie-
leman, como debe ser reforzada la 
estructura, dependiendo del valor 
desarrollado por el mismo autor 
(Y); si se determina que la estruc-
tura es orthotropica, la estructura 
debe ser reforzada con stringers 
y mamparos; si es isotrópica, no 
debe ser reforzada [2].

Igualmente, se calculó la carga 
de ondulación crítica en láminas 
planas (σKRB) y la carga de ondu-
lación crítica en láminas curvas 
(σKRR) y la tensión de ondulado 
(σKRBR) [3].

Esto con el fin de saber a qué car-
gas se someterán las distintas 
láminas que componen cada uno 
de los componentes de la estruc-
tura (stringer`s, mamparos y piel) 

y la carga total si se llegara a ondu-
lar dichas láminas.

Finalmente, se desarrolla la 
estructura, la cual estará com-
puesta por 45 stringer y 19 mam-
paros, con una longitud total de 
aproximadamente 18 metros y un 
diámetro máximo de 2.07 metros, 
obteniéndose la disposición final 
mostrada en la figura 1.

Figura 8. Curvas de post-ondulado [2].

Figura 9. Mamparo [1].
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RESULTADOS

El diseño contemplado en el pre-
sente artículo es un diseño con-
ceptual y preliminar, y aunque el 
modelo utilizado para el cálculo de 
la estructura es un modelo está-
tico, se parte desde el empuje 
máximo generado por el primer 
motor cohete, el cual es uno de 
los parámetros dinámicos más 
relevantes para realizar el cálculo 
correspondiente de los diferentes 
componentes. Durante la realiza-
ción de los cálculos se optó por usar 
un factor de seguridad de 2, con lo 
cual las condiciones de fatiga del 
material puede despreciarse. Sin 
embargo, para un diseño detallado 
se debe optar por usar un modelo 
dinámico, en el que las condiciones 
de fatiga y vibración no pueden ser 
despreciadas.

Tras el desarrollo del proyecto se 
obtuvieron los resultados que se 
muestran en las tablas 1 y 2, que 
son los de mayor interés para la 
investigación realizada.

Con estos resultados se puede 
decir que la estructura está debi-
damente diseñada para soportar y 
proteger el sistema de propulsión 
y carga paga del cohete; igual-
mente, las áreas calculadas son 
mayores que las requeridas y los 
esfuerzos que en esta actuarán 
son poco considerables con res-
pecto a los que generarían una 
falla en la estructura.

Se espera que este proyecto sirva 
como aporte al desarrollo de futu-
ras investigaciones y a una posi-
ble construcción de este vehículo 
para fines de interés nacional. El 
desarrollo del mismo se hizo como 
continuación de la tesis de maes-
tría desarrollada por Jhonathan 
Murcia P. (MSC en CIENCIAS-As-
tronomía),“Estudio de la trayec-
toria de un cohete de tres etapas 
lanzado desde el territorio Colom-
biano”, con el cual se comparó, 
obteniéndose buenos resultados 
para un futuro diseño detallado.

RECOMENDACIONES

El peso es uno de los factores más 
críticos en el diseño de vehículos 
espaciales, es por ello que se debe 
elegir materiales muy ligeros y fáci-
les de obtener cuando se diseña 
la estructura de esos, ya que esta 
deberá soportar todos los posibles 
acontecimientos relacionados con 
la resistencia de materiales y que 
pueden ser generados por factores 
propios del vehículo o externos.

Todas las medidas y materiales 
deben ser calculados y escogi-
dos para ser resistentes, dismi-
nuir peso y, si es posible, recursos 
económicos, pues un mal cálculo 
puede significar no solamente 
perdidas millonarias, también de 
vidas y catástrofes no deseadas.
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TABLA 2.

Resultados mamparos

PARÁMETRO VALOR

Jmamptotal 1500.66 mm4

Jmampreq 975.61 mm4

σcrpp2 60.16 N/mm2

ncrpp 114.66 N/mm

Jx 18.53 mm3

σKRB 1.40 N/mm2
σKRR 0.02 N/mm2
σKRBR 1.42 N/mm2

TABLA 1.

Resultados stringer

PARÁMETRO VALOR

Fstrbm 120.21 mm2

Freg 93.21 mm2

Jstr 2458.13 mm4

Q 2453.36 N

Trem 9.98 mm
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