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Introduccion:

El sistema de presurizacion de un vehiculo lanzador es el encargado de
proporcionar las condiciones necesarias para que el suministro del combustible y oxidante
sea el adecuado para generar y garantizar el empuje deseado en el propulsor permitiendo el
despegue del vehiculo de forma controlada y estable. Los sistemas de presurizacion para la
propulsién del vehiculo se rigen bajo el mismo concepto, poder establecer un flujo masico
constante en las lineas que alimentan a la camara de combustion conformando una mezcla
particular para una condicion.

La clasificacion de estos sistemas deriva en la forma de energia suministrada, por
ejemplo mediante la aplicacion de gas a presién o la variacion del volumen de los tanques o
bien suministrando cantidad de movimiento a los fluidos de forma mecanica. En el siguiente
diagrama se plantea una clasificacion amplia en cuanto a sistemas disponibles de
presurizacion [1].
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Figura 1- Sistemas de presurizacion
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De todas las variantes dos de los sistemas mas utilizados son el sistema de
alimentacion de gas presurizado y el sistema de alimentacién por bombas. En el sistema de
alimentacion de gas presurizado, se inyecta un gas inerte en los tanques de propelentes
asegurando un valor de presion elevado. Esta presidn es la que desplaza el combustible y
oxidante y ademas garantiza el valor adecuado de presion en la entrada de la camara de
combustiéon. Una desventaja de esta configuracion es que al usar presiones elevadas se
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necesita en los tanques de propelentes una cantidad de gas elevada y un reservorio de
gran tamano para almacenar el mismo, incrementando el peso del vehiculo.

Los motores cohetes con sistemas de alimentacién de gas presurizado resultan
mas robustos y confiables, debido a la simpleza de actuacién del mecanismo y por lo tanto
también resultan mas econdmicos. El primer vehiculo espacial presentaba un sistema de
alimentacion presurizado por gas (Goddard 1926). Desde entonces, ha habido dos tipos
comunes de sistemas de alimentacién presurizados y ambos se utilizan para ciertas
aplicaciones en la actualidad. El primero usa un regulador de presion de gas en la linea de
alimentacion o suministro generando una compensacién constante de la presion llevando al
propulsor a funcionar a una presién del tanque constante y empuje casi invariante. Figura 2.

RCS helium RCS propelant Gimballed
tanks manifold vaives OMS engine
(1 per aft pod)

Vernier
thrusters
(2 per aft
pod)

{12 per aft pod)

pressurization RCS oxidizer OMS
components tank oxidizer 1ank

OMS helium tank

Figura 2 - Sistema propulsor presurizado

El segundo tipo de sistema de alimentacion a presion de gas se llama “pre-purga
en sistema de alimentaciéon”. En estos, los tanques de propelentes se agrandan porque
almacenan no solo los propulsores sino también el gas de presurizacién a la presién maxima
inicial del tanque. No hay tanque de gas de alta presién separado ni regulador de presion.
La expansién del gas ya en los tanques prevé la expulsién de los propelentes de sus
tanques. El sistema de purga puede ser mas ligero que un sistema de presion regulada,
pero el empuje y las presiones disminuyen constantemente a medida que se consumen los
propulsores por lo que la eficiencia de los motores también se reducen.

Dentro de este mismo sistema podemos encontrar algunas variantes en cuanto al
gas utilizado para la presurizacion. Este puede ser inyectado en los tanques de forma
directa, puede precalentarse previo a la inyeccion aprovechando la expansion del gas y asi
reducir el volumen de los tanques auxiliares o bien se puede evaporar una porcion del
combustible criogénico precalentandolo y reinyectandolo en el tanque. El otro sistema es el
de alimentaciéon por bomba. En esta configuracion el desplazamiento de los propelentes es
logrado mediante una bomba instalada aguas arriba de la camara de combustion. Esta
bomba eleva la presion del combustible y oxidante para que entre a los inyectores con los
valores adecuados. En este caso el sistema de presurizacién solo debe garantizar una
presion minima en los tanques de propelentes de manera que a la entrada de la bomba
exista un valor de presion minima para evitar la cavitacion de la misma. En la mayoria de las
configuraciones se utiliza una turbobomba, estas turbinas derivan su poder de la expansion
de gases calientes, es decir, de la linea principal de propelentes se extrae una proporcion, la
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cual se hace combustionar en una camara interna (generador de gases) y dichos gases son
inyectados en la turbina. Los motores con turbobombas son preferenciales para vehiculos
de lanzamiento espacial de gran tamafio y gran carga util (alto empuje y duracion). Suelen
ser mas ligeros que otros tipos de sistema debido a la reduccién de carga no util derivada de
la eliminacion de tuberias tanques y accesorios adicionales [2] [3].

En el presente trabajo se realiza el disefio conceptual de dos sistemas de
presurizacion para un vehiculo lanzador de mediano porte; con alimentacion por gas con
regulador de presion y alimentacion por turbobomba para el caso de una primera etapa. En
ambos se plantean los unifilares correspondientes con los componentes basicos. Desde un
punto de vista analitico se realiza el calculo de la cantidad de masa presurizante necesaria
para garantizar un valor de presién y caudal masico en la entrada del motor.

Desarrollo y discusion:

Se plantean las siguientes problematicas; en un estado inicial previo al encendido
del motor, los tanques se encuentran cargados, ambos a una presién interior suficiente, que
otorga un valor adecuado de presion a los propelentes, que asegure el caudal. Al comenzar
la ignicion y el despegue, el nivel en dichos contenedores comienza a bajar, la presion por
ende disminuye y el flujo masico se reduce desplazando el punto de funcionamiento 6ptimo
del motor. Para conseguir que el caudal se mantenga constante y sea el requerido, se debe
suministrar energia al sistema, la energia para estas funciones proviene de un gas a alta
presién almacenado en un tanque auxiliar, bombas centrifugas con diferentes
accionamientos, o una combinacién de las dos. Para resolver este inconveniente se
proponen 2 sistemas de presurizacion donde se plantea el disefio basico y un calculo
preliminar analitico de la cantidad de masa presurizante. En los esquemas siguientes se
expondran los unifilares conceptuales de ambos sistemas de presurizacién asi como la
descripcion de su funcionamiento.

En el sistema presurizado sin bomba, el gas presurizado parte del tanque de
compensacion de helio, este se dirige hacia el regulador de presién el cual establece la
presion requerida en la linea de LOX (Oxidante) y CH4 (Combustible). (Figura 3). Se
distingue una valvula de presurizacion la cual permanece cerrada hasta el momento de la
compensacion en el lanzamiento. De forma simétrica en el tanque de LOX y CH4 se
distingue un arreglo de valvulas conformado por un venteo de seguridad ante
sobrepresiones, una valvula de chequeo o anti retorno que evita la mezcla del combustible
con el oxidante en la rama de presurizacidén ante recirculaciones.

Aguas abajo de los tanque se puede distinguir un filtro, cuyo fin es retirar en ultima
instancia, cualquier particula invasiva no deseable que modifique la reaccion de combustion.
Por ultimo, previo a ingresar el combustible en la camara del motor, se observan dos
valvulas que comandan el arranque del motor. Las variantes a este unifilar principalmente
son, la independizacién de la compensacion para cada tanque, el numero de reguladores de
presion, y elementos auxiliares necesarios para la carga del vehiculo, ademas de los
elementos de seguridad.

En el caso de sistemas de presurizacion con bomba, los componentes que

encontramos a medida que se recorre el circuito son los mismos, sin embargo la principal
diferencia entre ambos son las presiones a las que se encuentran sometidos los tanques y
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por ende las valvulas filtros y reguladores de presion, ya que Unicamente se requiere de una
presion suficiente, en la entrada de la bomba, que le permita trabajar en una zona donde la
cavitacion se reduzca al minimo aceptable para mantener la integridad de la misma.
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Figura 3 - Sistema Presurizado Figura 4 - Sistema de presurizacion — Con bomba

Para ambos sistemas hay que realizar un analisis fluidodinamico que permita
determinar la presién en los tanques de propelentes que garantizan las condiciones de
presion y caudal en la entrada de los inyectores de la camara de combustién. Se deberan
tener en cuenta las pérdidas por friccion en las tuberias y pérdidas de carga por accesorios
que se encuentren en las dichas lineas. Del analisis se determinara la cantidad de masa del
presurizante para cumplir con dicho requerimiento.

Para el calculo se supone que el gas almacenado en el reservorio se encuentra a
temperatura ambiente y se realizara una expansion adiabatica del mismo, que se comporta
como un gas ideal y se puede aplicar la conservacién de energia. Dado que el tanque de
propelentes a menudo tiene algo de aislamiento y que el funcionamiento de los motores
cohete es corto, el proceso de expansion sera cercano a uno adiabatico. Ademas, se
asume que no hay evaporacion del propelente liquido, que el gas es inerte, no se disuelve
en el propelente y no hay salpicaduras ni vértices.

Supongamos que la condicion inicial en el tanque del gas viene dada por el
subindice 0 y las condiciones instantaneas en el tanque del gas (reservorio de He) por el
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subindice g y en el tanque del propelente por el subindice p. La energia del gas después y
antes de la expulsion del propelente es [1]:

mngTg + mpcvj}i + Pp Vp = mocy To

Con la ecuacion de gas ideal se llega a:

cyPeVo/R + cyppVy /R + pp V), = mpey Ty
my = (pg Vo +pp Vpk)/(RTO)

Aqui cv es el calor especifico a volumen constante, R es la constante de gas por
unidad de masa y k es la relacion de calor especifico. Esta ecuacién se puede expresar
como:

Vv V k
o — Pgio n Pp Py — PpVp ( )
Po RT RTy \1—p,/pPo

El primer término de esta ecuacién expresa la masa de gas necesaria para vaciar
un tanque de propulsor completamente lleno si la temperatura del gas se mantiene a la
temperatura de almacenamiento inicial TO. El segundo término expresa la disponibilidad del
gas de almacenamiento en funcién de la relacion de presién a través de la cual se expande
el gas. Esta ecuacién supone gas ideal, sin transferencia de calor y sin transferencia de
masa. Pero para nuestro caso si es importante la transferencia de calor. Esto se debe a
factores que aumentan la transferencia de calor entre el gas y la pared. Algunos de estos
factores son, la alta presién en el tanque, la gran diferencia de temperatura entre el gas a
presion "caliente" y el propelente frio y la pared del tanque, gran capacidad calorifica del
tanque de propelente, debido a sus gruesos espesores y mamparos, disefiados para
soportar las altas presiones.

Teniendo en cuenta lo antes mencionado se corrige la masa de presurizante
obtenida a partir del célculo simplificado mediante un factor de colapso K el cual se obtiene
experimentalmente ensayando el comportamiento de diferentes gases presurizantes sobre
diferentes propelentes liquidos. El factor de colapso K se define como la relacion entre la
cantidad real de gas que fluye hacia el tanque de propelente “mu” y la cantidad ideal de gas
necesaria.

— (mu)recd
(}nu)idea!

El valor mu ideal se obtiene a partir de la ecuacién obtenida para mo:

(mtl)idm." = mg [l - (PP’E“'/PD)T]

El valor K suele variar entre 1 y 3, en nuestro caso el valor utilizado es 2 obtenido
de [4]. Como ejemplo de calculo, para todos los casos la temperatura de He en el reservorio
es de 20 °C. Con respecto a los propelentes la cantidad de oxidante LOX es de 300lts y la
de combustible CH4 de 100lts. Para el caso sin bomba, la presion inicial en reservorio (PO)
de He es de 200 Bar y la presion final en el mismo (Pg) es de 80 Bar. La presion en los
tanques de propelentes (Pp) requerida para garantizar caudal y presién en la entrada de los
inyectores es de 40 Bar. "Para el caso con turbobomba: Presion inicial en reservorio (PO) de
He es de 200 Bar y la presién final en el mismo (Pg) es de 10 Bar. La presioén en los tanques
de propelentes (Pp) requerida para presion en la entrada de la bomba es de 3 Bar.
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Tabla 1 — Resultados de masas de presurizantes

Volumen del Volumen del

Sin bomba mO [Kg] mO corregido [Kg] . reservorio

reservorio [m3] .
corregido [m3]

5.45 8.72 0.16 0.26
1.81 2.9 0.05 0.08

Volumen del
Volumen del

Con bomba mO [Kg] mO corregido [Kg] . reservorio
reservorio [m3] .
corregido [m3]

0.25 0.5 0.0078 0.015
0.08 1.16 0.0026 0.0051
Conclusiones

En general, un sistema de alimentacion a presion de gas proporciona un
rendimiento superior al vehiculo que un sistema de turbobomba cuando el impulso total o la
masa de propelente es relativamente baja (vehiculos de pequefo tamafo) En el caso de
vehiculos lanzadores de mediano o gran tamafio dependera de la configuracion adoptada,
ya que es posible tener una primera etapa con sistema presurizado y con turbobomba y con
una segunda etapa presurizada o un vehiculo ms eficiente donde ambas etapas son con
bombas, ya sean estas mediante turbinas o eléctricas.

Si bien el empuje del motor estara dado por la geometria de la tobera, el caudal
masico y la presion de la camara, la presion en los tanques estara dada por el sistema
adoptado. En el caso con bombas la presién en los tanques es baja en comparacion con
sistemas presurizados donde la presién en el tanque sera la requerida para obtener la
presion de camara adecuada.

Cualquiera sea la selecciéon del sistema para disefar o analizar un sistema de
presurizacion es necesario conocer o asumir ciertos datos sobre el tanque y el motor. Esto
puede incluir desde parametros basicos del motor, como el flujo de propulsante, el empuje,
la duracioén, el ancho de pulso, volumen del tanque de propulsor rango de temperatura de
almacenamiento, propiedades de gas propulsor y presurizarte, presion del tanque de
propulsor, tanque de gas presion o cantidad de propelente residual no disponible. De esta
forma se logra adecuar el sistema correctamente a las dimensiones y capacidades del
vehiculo. El analisis antes realizado deberd ser corregido de acuerdo a diferentes
parametros que nombra la bibliografia, llevandolo a condiciones mas realistas o planificar los

ensayos adecuados que nos permitan tener mas precision en los calculos, Teniendo como
premisa siempre afinar el calculo para obtener siempre el menor peso posible.
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