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RESUMEN: Para el estudio de factibilidad del uso de propulsion hibrida inversa en microsatélites, se implementd un modelo
matematico de presurizacion de combustible, utilizando energia solar. El objetivo del trabajo fue calcular las orbitas
necesarias para presurizar el combustible e investigar parametros de disefio. La metodologia consistio en la elaboracion de un
modelo matematico de un sistema de presurizacién de combustible liquido, mediante energia solar. Luego se confeccionaron
curvas de vaporizacion para el n-butano. Usando estos elementos, y el estudio de energia disponible para una orbita
seleccionada, contemplando distintos perfiles de vuelo, se efectudé el calculo de orbitas necesarias para su correcto
funcionamiento. Se obtuvieron resultados para un rendimiento del sub-sistema de calefactores de 0,6. Se presenta el esquema
del sistema de presurizacion y los resultados parametrizados de los calculos. Se concluyd que este sistema es sencillo,
confiable y se adapta a pequefios motores.
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INTRODUCCION

A los fines de efectuar maniobras orbitales o desorbitado de microsatélites lanzados como carga util secundaria [figura 1] se
propone (Launchspace Staff Bethesda MD, 2009) el uso de un modulo propulsor adosado a los mismos [figura 2]. Para
cumplimentar con las normas de seguridad que se resumen en [tabla 1], se adopté un motor cohete hibrido inverso que
satisface dichas exigencias (Janovsky y Kassebom, 2002), (Garay y Torresan, 2009). Este motor requiere un sistema de
presurizacion de combustible para inyectarlo en la camara de combustion. En un primer estudio se pensé en utilizar una
electrobomba que obtiene su energia de baterias y paneles solares, pero esta idea fue abandonada por lo menos en el caso de
pequefios modulos propulsores debido a su complejidad, excesivo peso y alta probabilidad de falla. Entonces se pensé en un
sistema con un minimo de piezas moéviles en el que la presurizacion resulta de un aumento de entalpia producido por el
aporte de calor en un recipiente cerrado y correctamente aislado. Aunque este ultimo concepto es sencillo, los problemas
tecnologicos que se vislumbran pueden ser importantes. Por lo tanto, se decidio realizar un modelo de un sistema de
presurizacion simplificado con los siguientes objetivos:

* 1- Verificar si el area de paneles es compatible con las dimensiones de un pequefio modulo propulsor. Este se presenta en
(Torresan y De Biassi, 2009).

* 2- Definir si la tecnologia de celdas solares debera ser la de silicio cristalino o arseniuro de galio.

* 3- Definir si el vehiculo puede volar en modalidad de “tumbling” (sin control de actitud), o si deberia mantener un
apuntado solar (sun pointing) para maximizar el area asoleada de los paneles solares.

* 4- Estudiar el requerimiento energético minimo necesario para la conversion de la energia disponible. Se debe puntualizar
que los paneles solares no solo calefaccionan el tanque sino que también sirven para dar energia a las funciones basicas del
modulo propulsor (housekeeping). El sistema de calentamiento también tiene un control de temperatura para los calefactores,
que provee una estrategia adecuada de calentamiento del combustible.

* 5- Verificar si el n-butano presurizado con este sistema, es el combustible apropiado para lograr el correcto funcionamiento
del motor y lograr el impulso especifico adecuado.

* 6- Calcular las orbitas necesarias para lograr la adecuada presurizacion del fluido.

Normas generales de seguridad para el moédulo propulsor de microsatélites, lanzado como carga util secundaria
(requerimientos tentativo para proyecto MHM)

No componentes pirotécnicos.

No tanques presurizados.

No sustancias corrosivas o que produzcan dafios a corto y mediano plazo.

Equipos totalmente desconectados durante lanzamiento y vuelo del lanzador.

Seguridad para almacenamiento, manipuleo e integracion al lanzador.

Imposibilidad de accionamiento intempestivo.

Total desconexion y autonomia respecto al microsatélite.

Confiabilidad en el funcionamiento.

Precision en el apuntado y accionamiento del motor.

Ninguna emision electromagnética durante manipuleo, instalacion, vuelo en el lanzador y mision del satélite.

Tabla 1: Normas generales de seguridad para el modulo propulsor para microsatélites
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Figura 1: Cargas utiles secundarias, montadas sobre una de las partes de un lanzador
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Figura 2: Esquema general del médulo propulsor acoplado al microsatélite

DESCRIPCION DEL PROBLEMA

De acuerdo con lo anteriormente expuesto y tomando en cuenta los calculos de propelentes necesarios que se exponen en
(Garay y Torresan, 2009), se determind que la cantidad de combustible a presurizar es de 265 g de n-butano (se previd un
exceso de combustible del orden del 35% para compensar bajas prestaciones del motor u otro imprevistos), que reaccionan
con 785 g de perclorato de amonio (oxidante), que se encuentra ubicado dentro de la camara de combustion en forma de
pastillas solidas que se van consumiendo. La presion minima en el tanque de combustible, para el correcto funcionamiento
del motor, es de 5000 kPa , con lo que se logra una presion regulada constante de 1500 kPa en la camara de combustion, lo
que asegura un impuso especifico mayor a 220 s. Se define el impulso especifico como el cociente entre el empuje del motor
y el caudal gravimérico de propelente consumido, o sea, realizando un analisis de unidades queda N/(N/s) = s. Dichos
resultados fueron obtenidos mediante programas para la simulacion de funcionamiento de motores cohetes. Estos son CEA®
y PROPEP® (Gordon Y Mc Bride, 2000).

La energia solar es recolectada por cuatro paneles de 0,35 m x 0,4 m y un panel de 0,35 m x 0,35 m (a este panel se le tuvo
que restar el area de la seccion transversal, de salida, de la tobera del motor cohete). El coeficiente de area utilizable, se
define como el cociente entre el drea ocupada por las celdas solares y el area total de la cara. Los célculos se realizaron para
un coeficiente de area utilizable de 0,7. Este coeficiente depende de la tecnologia utilizada, y de las areas destinadas a
equipos, sensores, cableado, superficies coloreadas o tratadas a los fines del control térmico del panel o del médulo.

METODOLOGIA
Esta se puede resumir en los siguientes puntos:

* 1- A partir del requerimiento de propelente para cumplir con la misiéon de desorbitado del conjunto microsatélite-modulo
propulsor, teniendo este una masa de 20 kg, se calcul la cantidad de combustible necesaria con un excedente dado por un

coeficiente de seguridad de 1,35.

* 2- Se realizaron todos los calculos en base a los datos obtenidos de un diagrama P-H (presion, entalpia), perteneciente al n-
butano (Starling, 1979).

* 3- Se escogié una estrategia de presurizacion consistente en energizar el n-butano a través de una isécora. La misma
3
corresponde a un valor de p = 150 kg/m’.

* 4- Se realiz6 un modelo del los paneles solares, el sistema de potencia, el recipiente aislado con el combustible. Esto se
observa en la [figuras 3y 4].
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* 5- Se impusieron condiciones de contorno definidas en (Torresan y De Biassi, 2009), mostrandose estas, en forma
simplificada, en [figura 4]. Se debe sefialar que el modelo fisico estd compuesto por un circuito eléctrico y un circuito
térmico. En el modelo representado por el circuito eléctrico, los paneles solares generan electricidad debido a la radiacion
solar y al albedo, energizando a los calefactores y produciendo, de esta forma, elevacion de la temperatura del combustible
por efecto Joule. En el modelo térmico, las cargas (radiacion solar, el albedo y el infrarrojo), producen flujos térmicos en las
caras del modulo (menos la 7). Combinando estas cargas térmicas con el calor producido por el calefactor, se obtienen las
ecuaciones diferenciales de balance térmico. Integrandolas en el tiempo, se obtienen la temperatura de cada nodo.

* 6- Se efectuaron calculos utilizando este modelo para evaluar tres casos pesimistas, también denominados perfiles de vuelo
(Torresan y De Biassi, 2009).

Figura 3: Modelo fisico del modulo propulsor — Caras laterales: 3, 4, 5 y 6, Cara posterior: 2, incluye orificio salida de
tobera de motor cohete; Cara 7: estd adosada al microsatélite
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Figura 4: Parametros concentrados o modelo nodal para calculo térmico del modulo propulsor

MODELO MATEMATICO
Este modelo, presenta las siguientes caracteristicas:

* 1- Se considera un rendimiento medio de los paneles solares del 14 % para paneles con celdas de arseniuro de galio
suponiendo un 20 % de depreciacion debido a un periodo de 3 afios en orbita. Se considero un 10,5 % para paneles con
celdas de silicio cristalino, con igual depreciacién que en el caso anterior. Debido a que no se hizo una seleccion de celdas
solares en esta etapa del estudio, no se puede precisar la configuracion de los “array” o circuitos de celdas, ni las condiciones
de funcionamiento ya que no se disponen de sus diagramas V-I, pero se utilizé la experiencia que se obtuvo en el proyecto
“microsatélite LSAT VICTOR” para estimar algunos parametros (Murgio y Brito, 1996).

* 2- No se acoplo el modelo térmico de los paneles a su modelo eléctrico, pero se consideraron rendimientos tipicos para
temperaturas de 373 K para celdas de arseniuro de galio y 323 K para celdas de silicio cristalino.

* 3- Para el computo preliminar de la temperatura de los paneles, dada la pequeia masa de las celdas solares y una buena
eficiencia de la aislacion térmica respecto al sustrato, se adoptd la temperatura de equilibrio para el caso de radiacion pura
(Gilmore, 1994). Para calculos mas precisos se usa el modelo térmico completo. También, se consider6 un rendimiento de la
conversion de energia solar a eléctrica, para los paneles del modulo, utilizando un coeficiente que engloba las pérdidas, las
condiciones de funcionamiento por fuera del 6ptimo o punto de rodilla, y el consumo de otros sistemas a bordo.
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* 4- Como se expreso en el punto anterior se consider6 un rendimiento de la conversion de energia de los paneles utilizando
un coeficiente que engloba las pérdidas, las condiciones de funcionamiento por fuera del 6ptimo o punto de rodilla, y el
consumo de los otros sistemas a bordo. Coeficiente conservativo para un satélite en “tumbling motion” se consider6 de 0,7, y
considerando un apuntado solar, baja a 0,35, ya que si bien el flujo solar es captado con maximo aprovechamiento por 2
paneles en diedro normales al sol, el costo energético de accionamiento de los motores de control para mantenerlo apuntado
es elevado.

* 5- Para la simulacion del proceso de presurizacion del n-butano, también se utilizé el modelo térmico arriba esquematizado.
Las curvas obtenidas corresponden a una misma orbita (Titan III), para tres perfiles de vuelo diferentes (Torresan y De
Biassi, 2009). Estos resultados se muestran en [figuras 6, 7 y 8].

* 6- Se estimo el volumen del recipiente y luego se ajustd en forma iterativa utilizando la curva P-H (presion-entalpia). De
este proceso, resultd una esfera de aproximadamente 150 mm de diametro.

* 7- Se calculd la aislacién térmica suponiendo el empleo de aerogel® (Aspen aerogels, 2006). Se disefio la proteccion
térmica y se calcularon los caminos térmicos en base a sus caracteristicas fisicas. Esta eleccion se debe a sus performances
térmicas y mecanicas. El concepto es que las piezas de aerogel no sean solamente utilizadas como aislacién, sino que
soporten las cargas mecanicas de la fase propulsada de vuelo del cohete satelizador. Ademas, debe tenerse en cuenta que
otros tipos de aislaciones térmicas utilizadas en el espacio, consisten en finas hojas de mylar (multicapa), que no soportan la
temperatura del tanque cuando se estd presurizando el n-butano. En cambio, el aerogel es una espuma de material inorgénico,
posee una temperatura de fusion elevada y no se descompone emitiendo gases como sucede con plasticos de tipo
poliuretanico. No se encontr6 otro material que cumpliera con todos los requisitos aqui mencionados. La aislacion térmica
junto al recipiente contenedor de combustible, se puede apreciar dentro del sistema de alimentacion de combustible [figura
5].

secundario ’J—‘

Vélvula de apertura
¥ regulador de presion

Cémara de
combustion

Oxidante

Paneles solares //

Figura 5: Circuito de alimentacion de combustible

PERFIL DE VUELO N° 1: VUELO TANGENCIAL
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Figura 6: Perfil de vuelo N° 1, curva de temperatura vs. tiempo, curva de presion vs. tiempo (simulacion mediante
ecuaciones del modelo térmico)

PERFIL DE VUELO N° 2: VUELO CON UNA CARA
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Figura 7: Perfil de vuelo N°2, curva de temperatura vs. tiempo, curva de presion vs. tiempo (simulacion mediante
ecuaciones del modelo térmico)

PERFIL DE VUELO N° 3: VUELO ALEATORIO
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Figura 8: Perfil de vuelo N° 3, curva de temperatura vs. tiempo, curva de presion vs. tiempo (simulacion mediante
ecuaciones del modelo térmico)
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SIMULACION DE FUNCIONAMIENTO

Para simular el proceso de presurizacion del n-butano y hallar las méaximas temperaturas alcanzadas por el mismo, por la
aislacion térmica y por las caras del modulo, se utilizo el sistema de ecuaciones diferenciales del modelo térmico. En aras de
la brevedad, solo se muestra la primera de las siete ecuaciones diferenciales del mismo (la perteneciente al nodo cero). Se
utilizaron distintos valores de rendimiento del sub-sistema de calefactores del tanque presurizador; pero solo se muestran los
resultados correspondientes a un valor del mismo igual a 0,6. El nimero de orbitas minimo necesario para presurizar el n-
butano es nueve, superandose en todos los casos el umbral de presion de combustible de 5000 kPa, lo que asegura la
presurizacion de la camara de combustion en un valor de 1500 kPa, durante todo el tiempo de funcionamiento del motor,
mediante el uso de un regulador de presion intercalado entre el tanque y dicha camara. Los valores de las temperaturas
maximas de los nodos del modelo térmico, se muestran en [tabla 2]:

I VO et A o !
d (1) d T EETENGAS TR radiacion,; R _conduccion, )
di> d
Mn—butano : CVO (TZ) ) + I/n—butamo ' (pO (TZ) ))
dr,
Temperatura (K)
n-butano Al,SlaC'lOIl Cara (nodo Cara(nodo Cara(nodo Cara(nodo Cara (nodo
térmica
(nodo 0) (nodo 1) 2) 3) 4) 5) 6)
P. de vuelo N° 1 498,1 480,7 379,8 293,0 299,7 293,0 374,4
P. de vuelo N° 2 467,0 458,8 391,9 293,0 293.0 293.0 293.,0
P. de vuelo N° 3 515,0 508,2 383,0 293,0 344 .4 293,0 3754

Tabla 2: Temperaturas maximas alcanzadas en cada uno de los nodos del modelo térmico
CONCLUSION
Del analisis de los resultados se pueden obtener las siguientes conclusiones:

* 1- Para esta etapa de los estudios existen datos suficientes para plantear un modelo simple del sistema de presurizacion
accionado por energia solar.

* 2- De los primeros célculos se desecho el uso de los paneles con celda de silicio cristalino y se adecud el modelo al de los
paneles con celdas de arseniuro de galio. La diferencia fundamental entre los dos modelos radica en los diferentes conceptos
de aislacion térmica y de montaje de los dos tipos de celdas solares considerados, lo que valida la hipétesis del efectivo
desacople térmico entre las caras del modulo, esto en un todo de acuerdo con el modelo definido para los calculos.

* 3- Es muy importante una buena definicion del volumen del recipiente y de la estrategia de presurizacion a partir del
calentamiento ya que temperaturas demasiado altas pueden provocar daiios en el filamento y en el recipiente.

* 4- La aislacion térmica del tanque es fundamental para el éxito del proceso de presurizacion del fluido combustible.
Ademas, debe cumplir con el requisito de adecuadas resistencias mecanica y a la temperatura.

* 5- El n-butano es un combustible conveniente desde el punto de vista del impulso especifico del motor y de la facilidad de
vaporizacion. Sus inconvenientes son su caracteristica de liquido a temperatura supercritica y su baja densidad en estado
liquido.

* 6- A pesar de que los calculos se realizaron para condiciones pesimistas, siempre se pudo gasificar el n-butano, llevandolo a
las condiciones requeridas. Este proceso no requiere un tiempo mayor que nueve periodos orbitales.

* 7- Se podria estudiar la presurizacion utilizando n-pentano, cuyas caracteristicas de seguridad son mejores que las del n-
butano. Este combustible presenta una curva P-H bastante similar a la del combustible considerado en este informe.

* 8- Es interesante sefialar que de resultar insuficiente la superficie de paneles del modulo propulsor, se podrian conectar los
paneles del satélite para la presurizacion del combustible a los fines del desorbitado; obviamente el satélite quedaria
inutilizado.

* 9- Se deberia estudiar el funcionamiento del sistema de presurizacion bajo la modalidad de blow dawn (desinflado) y a
presion constante utilizando un regulador de presion intercalado en el circuito. Esto ltimo disminuye los requerimientos del

sistema de presurizacion.

* 10- Este informe demostraria la factibilidad y aptitud de este sistema de presurizacion de combustible en 6rbita utilizando
energia solar.
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* 11- Se podria utilizar un sistema parecido presurizando un gas tal como el freon que presurizaria a su vez, a un combustible
liquido como metanol o etanol.
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ABSTRACT

For the study of feasibility on the use of hybrid inverse propulsion for microsatellites, a mathematical model of pressurization
of fuel in orbit using solar power was formulated. The main goal of this work is to estimate the number of orbits needed for
to pressurize the fuel, considering realistic conditions. The methodology consists in formulating a parametric mathematical
model of steam production system using solar energy. A fuel vaporization model was implemented. Taking into account the
available energy in orbit and the different fly profiles sun results, were obtained and discused, arriving to the main conclusion
which indicates the factibility of this pressurization system. Details of the thermal mathematical model, and the fuel feed
system for this hybrid motor are presented with the parametric results of the calculation. It was concluded that this system is
simple and reliable and well adapted for small rocket motors.

Keywords: Inverse hybrid rocket motor, propellant feed system with solar panels, n-butane pressurization.
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