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Resumen

En el presente trabajo se analiza el impacto que genera en el vehiculo la seleccién del ciclo de alimentacion
del propulsor alimentado con LOx y CH4 para el vehiculo VeCTAW. Se plantean cuatro ciclos de
alimentacion del propulsor: ciclo con turbobombas y generador de gas (GG), ciclo con turbobombas de
expansion, ciclo con turbobombas alimentadas con sangrado de liquido refrigerante (Bleed) y ciclo con
bombas y motores eléctricos. Se realiza el disefio preliminar del propulsor para cada ciclo de alimentacion
a diferentes presiones de camara (entre 30 Bar y 65 Bar) y empuje a nivel del mar (entre 25 KN y 40 KN),
fijando la presion de salida de la tobera a SOKPa. Para poder evaluar el impacto en el vehiculo, se fija para
todos los casos la presion de los tanques de propelentes en 4 Bar y se impone que la aceleracion a nivel del
mar del vehiculo lleno es de 1,3 G. Se presentan los resultados en modo de grificos, asi como la metodologia
utilizada para realizar el analisis y la estimacion de masas de componentes.

Introduccion

En los motores cohete liquido el propelente puede ser presurizado directamente en los tanques (ciclos
presurizados) o a través de bombas. La fuente de poder utilizada para mover las bombas determina diferentes
ciclos de alimentacién. Dependiendo de cdmo es tratado el gas luego de circular por la turbina, los ciclos de
alimentacion pueden clasificarse como Abiertos o Cerrados. En el caso de los ciclos con bombas eléctricas,
no hay una turbina y el total de los propelentes son inyectados en la cimara de combustion. En la siguiente
imagen se describen los ciclos de alimentacidn analizados en este trabajo.

0 F T
O - Bomba de Oxidante
F - Bomba de Combustible
T - Turbina
GG - Generador de gas
A A 4 M - Motor Eléctrico
(a) Generador de Gas (b) Expansién (c) Sangrado (d) Motor Eléctrico

Figura 1. Diagramas de Ciclos de Alimentacion.
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Metodologia

Pardmetros del propulsor

Para realizar el andlisis de cada ciclo de alimentacion es necesario determinar algunos de los pardmetros del
propulsor: el caudal de cada propelente, la presién de inyeccion, la caida de presién en los canales
refrigerantes, la temperatura maxima del fluido refrigerante. Con estos pardmetros se realiza el disefio de
las bombas, turbina, motor eléctrico y generador de gases.

. . . el
La potencia requerida en las bombas se puede determinar como Pot .y, = %
AP . .. L
Donde H es la altura en metros de la bomba (H = E), m el caudal masico y 17, es la eficiencia de la bomba

que depende de la velocidad de giro (N), el caudal volumétrico (Q), la altura de la bomba y el didmetro
externo del rodete (D). Para determinar la eficiencia debemos incluir los siguientes pardmetros de la bomba:

. e N*Q 1/2
Velocidad especifica: Ng = i
- - g*H
Coeficiente de carga: ¥ =
N+D/2

La eficiencia de la bomba varfa con la velocidad especifica como se muestra en la siguiente figura @:
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Figura 2. Eficiencia de la Bomba (Unidades Imperiales) @,

La potencia entregada por la turbina depende de las propiedades del gas a la entrada, el caudal del gas, la
velocidad de giro y la diferencia de presion entre la entrada y salida.

y—1
POtt:<1_(Po/Pi) Y >*77T*mT*CP*Ti

Donde P, es la presién de salida de la turbina, P; la presién de entrada a la turbina, y es la relacién de calores
especificos, i es el caudal mésico de gases que circulan por la turbina, Cp es el calor especifico a presién
constante de los gases, T; la temperatura de entrada a la turbina y 77 es el rendimiento de la turbina. El

ultimo depende de las propiedades del gas, la relacién de expansion y la velocidad de punta del dlabe, para
determinarlo se deben introducir los siguientes parametros:

Velocidad tangencial: U = N * Dy /2

)/;1
Velocidad isoentrépica: Co = (2*xCpxT; x|1 — (P, /P) ¥

La eficiencia de la turbina varfa con la relacién U/Cy como se muestra en la siguiente figura ?:
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Figura 3. Eficiencia de la Turbina.

Para todos los casos de andlisis se fijo la caida de presion en el inyector al 25% de la presién de cdmara.
Para determinar la caida de presion en la cdmara regenerativa es necesario conocer las propiedades del fluido
en cada punto, para ello debe evaluarse al mismo tiempo la caida de presion y el intercambio de calor con
los gases de combustion. Las presién y temperatura en cada punto se determina segiin @ y el intercambio
de calor de los gases de combustién segiin @ utilizando el método de Bartz para la conveccién ©.

Estimacion de masas

Para determinar las masas del vehiculo se discretiza al mismo en tres grupos: propelentes (My,,opeientes)s
propulsién (My,,.,,,) y estructuras (Mg, ). Se determina primero el GLOW (masa total al despegue) como el
empuje al nivel del mar (TSL) dividido la aceleracién al despegue (a).
GLOW =TSL/a
GLOW = Mprop + Mpropelentes + MEst
Meeq = Mprop + Mg
Para realizar el andlisis de masas, definimos primero el indice estructural como el cociente entre la masa
secay el GLOW.
_ Msecq _ Mseca
GLOW  Mgecq + Mpropelentes
El proceso de discretizacién de masas se realiza de manera iterativa, primero se propone un valor inicial del
indice estructural. Se procede luego a determinar la masa de los diferentes componentes, en caso de que la
diferencia entre el indice estructural propuesto y el que se calcula con la masa de todos los componentes sea
mayor a la cota de error deseada se repite el proceso.

ie

Masa de Propulsion

Para determinar la masa del propulsor se dividié al mismo en los siguientes subsistemas: cdmara de
combustion (Mcpamp ), soportes (Mgssy), vélvulas (Mygppe), bombas de combustible y oxidante (M, y
M, xp), generador de gases (Mg), turbina (My,,), motor eléctrico (M), inverter (M;y,,,) y baterias (Mpq).

MProp = Mchamb + Massy + Mvalve + Moxp + Mfup + Mgg + Mtu + Mme + Minv + Mbat

La masa de la cdmara de combustion, soportes y vdlvulas se determina segtin ©
0.8

T,
M pamp = 0.01989 * P'(jf‘lCS * €

[

Massy =83.3 % Tz?d%3642 % PCO.4537

Myae = 0.31 % Moxp 4+ 0.26 * Mfup +0.285 « My,



Donde T, es el empuje en vacio del propulsor, € es la relaciéon de expansion y P. es la presion de camara.
vac c
La masa de las bombas, turbina y generador de gases se determina segtin 7

Moxp = POtoxp/doxp
Mpup = Potrup/Spup
Mgy, = Potyy /bty

M _3*kgg*ng*pmgg*ts*m
99 = S o 99
99 * Pgg

Donde Pot,y, y Pots,, son las potencias de la bomba de oxidante y combustible respectivamente, Poty,,
es la potencia de la turbina, 8y, ¥ Oryp €s la densidad de potencia de la bomba de oxidante y combustible
respectivamente (KW/Kg), &, es la densidad de potencia de la turbina, kg, el factor de seguridad
estructural, Fy 4 la presion de los gases del GG, pr g4 €s la densidad del material del GG, ¢ es el tiempo que
los gases se encuentran en el GG, Ogg €8 la tension de fluencia del material del GG, Pgg €S la densidad de
los gases del GG y my4 es el caudal masico del GG.

La masa del motor eléctrico, inverter y baterfas se determina segtin 7:

_ (Potsyy + Potoyp)

6me
_ (Potsyp + Potyyp)

Mme

inv
6inv

Potg,,, + Pot 1 t

( fup mm)*MAX( ’

NE * Nme * Ninw Spcp Obc
Donde &y, €s la densidad de potencia del motor eléctrico, d;,,, €s la densidad de potencia del invertir, kjy,
es una constante para incluir sistemas asociados a las baterias, 7y es la eficiencia de la celda, 7,,, es la
eficiencia del motor eléctrico, 7;,,, es la eficiencia del inverter, 8, p es la densidad de potencia de la celda
elegida, 6y g es la densidad de energia de la celda y ¢t es el tiempo de quema

Mpg: = kbp *

Masa de propelentes

LLa masa de propelentes se separa entre la masa de oxidante y combustible, para ello se utiliza la relacién de
mezcla del propulsor completo (considerando el sistema de alimentacién).

Mpropelentes = Moxidante + MCombustible
Mpropelentes

M =
Combustible 1+R
M. _ Mpropelentes * R
oxidante 1+R
Se determinan luego los volimenes ocupados por dichos propelentes considerando un 15% de ullage.
M oxidante
Voxidante = *1.15
M ox
combustible
Veombustible = *1.15
Pcomb

Masa de Estructuras

La masa del sistema estructuras se determina como la suma de las masas del tanque de combustible (M1f),
tanque de oxidante (Mr,), gas presurizante (M,,.ss) y tanques de presurizante (Mr,, ), intertanque (M,r),
cofia, electrnica de a bordo (M fiq) y estructura de empuje (Mgg).



Mgst = Mg + My + Mpress + MTp + M- + Mcofia + M, + Mgg

La masa de los tanques de propelente se determina como la masa de un tanque cilindrico de aluminio con
casquetes esféricos y un espesor constante de 4mm. Para ello se determina el volumen de los casquetes
(Veasquete), 1a superficie de la esfera de igual didmetro que el tanque (S¢qsquete) Y 1a longitud cilindrica del
tanque (L.;;). Utilizando los valores conocidos de densidad del material (p) y radio del vehiculo (r = D/2).
4 3
casquete — § *TM*T

Scasquete =4 *m*r?

Vtanque - Vcasquete
T * 1?2
M7 = paruminio * (dmm) * (Scasquete + Ly *m* (2%71))

La masa de gas presurizante se determina con el balance de energia presentado en ®.

Ley =

M — Ptank * Vtank " kpress
press R To - Pg/
Py

Donde Pigni ¥ Vignk son la presiéon y volumen de los tanques de propelente, R es la constante particular del
gas, Ty es la temperatura de almacenamiento del gas, Ky ress €8 la relacion de calores especificos del gas, Fy
es la presién final del gas y Py es la presién de almacenamiento del gas.

El volumen que ocupa el gas presurizante a su presién de almacenamiento se determina utilizando su
densidad a la presion de almacenamiento ppregs.

Vpress press / Ppress

La masa de los tanques de presurizante se calcula utilizando el rendimiento energético, ki, (J/Kg).
_ P 0* Vpress

Tp —ktp
La masa del intertanque se determina a partir de la ecuacién que se encuentra en ®, donde L;; es la longitud
del intertanque.

My = 5.4015 % (m * D * L;;) * (3.2808 * D)0-5169

La masa de la estructura de empuje se calcula con la ecuacién que se encuentra en @, donde Tyq. €s el
empuje en vacio del propulsor, FS el factor de seguridad y @, 4, la aceleraciéon maxima.

M 0.717
Mgy = <0.013 % (224.81 % T,5)%%7° + 0.01 * ( 0";;”) ) % (0.45 % FS * @ qy)

LLa masa de la cofia se la puede asumir constante para el andlisis ya que el didmetro del vehiculo no varfa.
La masa de la electrénica de a bordo se determina a partir de [9], donde L, es la longitud total del vehiculo.
M, = 0.193 % (246.76 + 1.3183 * (1t * D * Ly0¢))

Resultados

Para las cuatro configuraciones de ciclos de alimentacidn, se muestran las masas del propulsor en funcién
de la presién de cdmara y el empuje a nivel del mar. En la primera imagen se incluye en la masa del propulsor
las baterias y el propelente consumido por el generador de gases o la turbina en el ciclo de sangrado. En la
segunda imagen no se consideran las masas mencionadas anteriormente.
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Figura 5. Masa del propulsor sin baterias ni propelente para la Turbina.

Se muestra el Delta V del vehiculo para los cuatro ciclos considerando el impulso especifico en vacio (no
se realizaron andlisis de trayectoria y navegacion).
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Figura 6. Delta V del vehiculo (3D).



5200 7 |= =Expansion - 25KN
® Expansion - 30KN
& Expansion - 35KN
+ Expansion - 40KN

5| © Expansion - 45KN

D |— -GG - 25KN

® GG-30KN

¢ GG-35KN

+ GG - 40KN

O GG - 45KN

EB - 25KN
EB - 30KN
EB - 35KN

ey
EB - 40KN
EB - 45KN

4400%- e " _.*____.
__________ _‘——-—-——-—~~ | ’,’
4200 =" ==
— =Bleed - 25KN
® Bleed - 30KN
4000 * o 5 | O Bleed - 35KN
30 35 40 45 50 55 60 65| + Bleed - 40KN
Presion de camara [Bar] O Bleed - 45KN

DeltaV [m/seg]
~
[}
8
&

—® O
P <08 +0
e O— O @
EEEEEEYEEER & S p o

Figura 7. Delta V del vehiculo (2D).

Conclusiones

Se puede observar que, si no se consideran la masa de baterias y propelente consumido por la turbina, los
ciclos Bleed y Motor Eléctrico cuentan con la menor masa, siendo el ciclo de GG el de mayor masa. El ciclo
de Expansion se encuentra en valores intermedios de masa ya que, a pesar de no necesitar un generador de
gases, requiere de mayor potencia en la bomba de combustible y la turbina. Al tener en cuenta las baterias
y el propelente, vemos que el ciclo de GG es el de mayor masa inicial hasta los 60Bar de presion de cdmara
donde es superado por el ciclo de Bombas Eléctricas, el ciclo Bleed cuenta con una masa inicial similar al
ultimo y el ciclo de expansién es el de menor masa. Los saltos observados en los gréficos se deben
principalmente a la imposicién de una presion mdxima de 20Bar en el GG (a partir de alli aumenta su caudal
mdsico manteniendo la presién) y un coeficiente de carga minimo de 0.5 en la bomba de combustible (en
€aso que sea menor, se utiliza una boost pump).

En los resultados se puede observar que, para el rango de empuje y presion de cdmara analizados, los ciclos
Bleed y Expansién entregan el mayor Delta V. Hasta los 60Bar de presién de cdmara el Delta V del ciclo
alimentado con bombas eléctricas es mayor al del generador de gas, a partir de ese punto, para un mismo
empuje, el ciclo de generador de gas supera en Delta V al alimentado por electrobombas. Debe tenerse en
cuenta también que los ciclos Bleed y Expansién cuentan con mayor complejidad de desarrollo y menor
flexibilidad para adaptarse a futuras modificaciones que el ciclo alimentado por baterias.
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