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Resumen

La eleccidén de un sistema propulsivo, ya sea para el disefio o la seleccién del mismo, requiere
de la estimacion de pardmetros de performance que permitan determinar la conveniencia de
una configuracién sobre otras. El objetivo de este trabajo consiste en proporcionar una he-
rramienta computacional que sea capaz de proveer estos parametros de un motor cohete con
sistema de propulsion bipropelente de combustible liquido con alimentacién por turbobomba.
Esto se logra por medio de modelos matemdticos de cada componente esencial del sistema
que, utilizados en conjunto, deberan ofrecer la posibilidad de comparar dichos pardmetros pa-
ra diferentes configuraciones, incluyendo diferentes combinaciones de combustible-oxidante.
El método consiste en construir modelos matematicos simples que sean capaces de interac-
tuar entre si, respondiendo a las distintas etapas del funcionamiento de un motor cohete, desde
la extraccidn de propelentes de sus tanques contenedores, el paso por tuberias y valvulas, la
refrigeracion de la cdmara de empuje, la inyeccién, combustion y posterior expansion en la
tobera. Para cada modelo se propusieron criterios simplificativos, con base en asunciones
correspondientes a un cohete ideal, tendientes a proporcionar resultados que se encuentren
en un régimen de funcionamiento estacionario, incluyendo la estabilidad de la combustién.
Como objetivo secundario, se propone un andlisis dindmico que pretende simular el com-
portamiento del sistema propulsivo y la variacién de los pardmetros de performance durante
el tiempo de funcionamiento del mismo, o bien durante un intervalo de tiempo fijado por el
usuario.
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Modelo Matematico de Motor Cohete con Sistema Propulsivo Bipropelente Liquido

1. INTRODUCCION

En este articulo se presenta un modelo matematico para la estimacién de los pardmetros de performance de un
motor cohete con sistema propulsivo bipropelente liquido, alimentado por turbobombas. El mismo estd basado en un
modelo de cohete ideal propuesto en Ref. [1]. Aqui se asegura que la performance real relevada estd generalmente
entre el 1 % y 6 % por debajo del valor calculado para el cohete ideal. Con esto, se logré construir un modelo més
complejo, incluyendo estimaciones de pérdidas por friccién en conductos y transferencia de calor a través de las
paredes de la cdmara de combustién, aunque manteniendo ciertos criterios y adoptando otros similares.

2. MARCO TEORICO

El funcionamiento bésico del sistema propulsivo de un motor cohete consiste en la interaccién de los distintos
componentes que hacen a dicho sistema para llevar las cantidades adecuadas de combustible y oxidante a la cdmara
de empuje'. Alli son mezclados y vaporizados para producir la reaccién de combustién a alta presién. En este proceso
se libera gran cantidad de energia y los gases producidos se expanden luego en la tobera, produciendo el empuje del
cohete.

El tipo de sistema propulsivo elegido se vale de una o mds turbobombas para extraer los propelentes desde los
tanques y aumentar su presion hasta los niveles adecuados para ser inyectados a la cdmara de empuje (Figura 1). El
accionamiento de cada turbobomba es producido por la expansién de un gas en la correspondiente turbina. El origen
de este gas dependerd de la variante del sistema que se utilice.
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Figura 1: Sistemas con alimentacion por turbobomba (Ref. [1])

EXPANDER CYCLE

Si bien no es necesario utilizar tanques presurizadores, puede aparecer la necesidad de incluir, al menos, un gene-
rador de gases o cdmara de precombustion, que se encargard de producir el gas que impulsard cada turbina. Luego

''Se entiende por este término al conjunto inyectores, cdmara de combustién y tobera (Ref. [1])
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de pasar por la turbina, este gas puede ser expulsado al exterior (por ejemplo, a través de una tobera), completando
lo que se denomina un ciclo abierto, o bien inyectado a la cimara de combustién, resultando en un ciclo cerrado.

Este trabajo se centra en un sistema propulsivo de ciclo abierto con alimentacién por turbobomba denominado
Ciclo con Generador de Gases.

2.1. Ciclo con Generador de Gases

Este tipo de ciclo es relativamente més simple que otros ciclos con turbobomba. Algunas de las caracteristicas
principales son, con respecto a ciclos con turbobomba més complejos:

= Presiones mds bajas;

= Menor masa inerte;

= Menor costo;

= Menor impulso especifico;

El funcionamiento del motor se puede dividir en dos partes con mayor influencia en el proceso de disefio del
mismo: un periodo de funcionamiento transitorio y otro estacionario.

2.1.1. Funcionamiento Transitorio

El inicio del motor cohete involucra la puesta en marcha de la turbobomba mediante el accionamiento de la
turbina. Sin embargo, en el instante inicial, el generador de gases no produce el fluido que impulsa la turbina. Para
ello es necesario proveer de energia a la misma mediante algtin componente no principal. Usualmente, esto puede
lograrse mediante un generador de gases de combustible s6lido que funciona durante un tiempo reducido, suficiente
para que la turbina alcance una velocidad de giro determinada. Alternativamente, puede utilizarse un motor externo
acoplado al eje de la turbina.

Una vez alcanzada la velocidad necesaria, se abren las vélvulas que dan paso a cada propelente desde el tanque
hacia la bomba, lo que puede producir un pico de presion a la entrada de la misma. Luego de que la presién haya sido
incrementada, cada propelente es dirigido aguas abajo hacia el generador de gases y, segun el caso, directamente a
la placa de inyectores o al conducto de refrigeracidon de la cdmara de combustion.

Al generador de gases ingresa un pequefio porcentaje del caudal de propelentes y comienza de este modo a
producirse el fluido impulsor de la turbina.

El caudal restante se dirige hacia la placa de inyectores siguiendo un camino diferente si se trata de combustible
u oxidante. En la mayoria de los casos, el combustible circula por conductos de refrigeracién en el interior de las
paredes de la cdmara de combustion y luego ingresa al colector de combustible de la placa de inyectores. El oxidante,
en cambio, ingresa directamente al colector de oxidante de la placa de inyectores (Ref. [1, 2, 3]).

El caudal que ingresa a la cdmara de combustién en esta etapa del funcionamiento es reducido y con presion
menor a la de disefio. Normalmente la cdmara se encuentra a presién y temperatura ambiente. Al producirse la
combustion estos pardmetros aumentan subitamente, lo que deriva en un aumento de la energia disponible para la
expansion en la tobera y, por lo tanto, un aumento del empuje producido.

Es en esta etapa del funcionamiento del motor que se esperan grandes picos de carga en la estructura del sistema,
lo cual la convierte en una consideracion esencial durante el disefio de un cohete.

2.1.2. Funcionamiento Estacionario

Se considera que la etapa transitoria finaliza cuando se alcanzan los valores nominales para los que fue disefiado
el motor. Es decir, la turbina es impulsada por los gases producidos en el generador de gases y gira a una velocidad
aproximadamente constante para el régimen en que se encuentre el cohete. Cada bomba extrae propelente de sus
respectivos tanques con un caudal constante y aumenta la presién del mismo hasta un nivel tal que la caida de
presién al momento de la inyeccién permitan la inyeccién de cada propelente a la cAmara de combustién a la presion
de disefio.

El porcentaje de caudal sangrado de cada conducto y dirigido hacia el generador de gases es el mismo y dicho
generador funciona con una relacién oxidante/combustible constante.
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La presién y temperatura en la cimara de combustién permiten la expansién en la tobera de los gases de combus-
tién de modo tal que se obtenga el empuje requerido, con una velocidad de salida de dichos gases aproximadamente
constante.

2.2. Eleccion de propelentes

Es necesario conocer las propiedades de combustible y oxidante, tanto sin reaccionar entre si, como de los gases
calientes después de la combustion. En lineas generales, una baja masa molecular de los productos de combustién
permite obtener mayor velocidad de salida de la tobera, lo que se traduce en mayor rendimiento.

2.3. Conjunto de turbobomba

Cada propelente, al abandonar el tanque, llega a la bomba, usualmente centrifuga, donde se produce un aumento
de presion hasta un nivel determinado. Este nivel de presion estd dado por la presion necesaria en la cdmara de
combustién, més la caida de presion debida a la pérdida de carga en las tuberias y vdlvulas y la caida de presién en
los inyectores.

La potencia necesaria para que cada bomba logre extraer el caudal requerido de propelente es proveida por una
turbina impulsada por los gases de combustién provenientes del generador de gases. Esta turbina suele, ademas,
producir la potencia necesaria para mantener en funcionamiento otros sistemas del vehiculo, como generacién de
energia eléctrica.

Las propiedades intrinsecas de los propelentes, que influyen directamente sobre el disefio o la seleccién de la
turbobomba son la temperatura, presiéon de vapor, densidad y viscosidad. Particularmente, las condiciones de succién
a la entrada de la bomba son directamente afectadas por la presién de vapor del propelente.

24. Generador de gases

El generador de gases es similar a una cdmara de combustion, excepto por que no posee una tobera supersénica
a la salida, sino que se conduce a los gases de escape a velocidad subsénica hasta las toberas de la turbina. Funciona
con una relacidn oxidante/combustible diferente a la inyectada en la cdmara de combustién del motor: si bien ambas
relaciones son ricas en combustible, la relacion inyectada al generador de gases generalmente es atin menor que la
del motor, para obtener menor temperatura de combustién, aunque intentando obtener la mayor temperatura posible.
Esta esta limitada por la uniformidad de la composicién del gas y por la vida necesaria de los componentes de la
turbina.

En la Ref. [4] se presentan algunas ventajas y desventajas generales de motores con generador de gases. Algunas
de las ventajas incluyen:

= Poca interaccidn con otros componentes. Esto implica que la performance del generador de gases no es sensi-
ble a otros componentes del motor.

= Existe gran cantidad de experiencia respecto a sistemas con generador de gases, por lo que se dispone de
abundante documentacion técnica.

= Puede ser utilizado con cualquier combinacién de propelentes.
= Apropiado para cualquier nivel de empuje donde el uso de turbobombas sea justificado.

= Resulta en un sistema mds liviano que otros sistemas como el ciclo de combustién por etapas (en inglés, staged
combustion).

En cuanto a desventajas del uso de generador de gases:

= Tiene menor rendimiento en comparacién con el ciclo de combustion por etapas 'y expander*

= El sistema tiene mayor complejidad debido a la necesidad de instalar una cdmara de combustion adicional y
los conductos y vélvulas necesarios.

= Algunas combinaciones de propelentes ricas en combustible pueden generar depésitos carbonosos en los con-
ductos de refrigeracién y en la turbina.

= Las penalizaciones al rendimiento aumentan con la presioén de la cimara de combustién.

2Utilizado fundamentalmente con la combinacién Hidrégeno Liquido - Oxigeno Liquido. No utiliza generador de gases.

CAIA 4 Pégina 4 de 21



Modelo Matematico de Motor Cohete con Sistema Propulsivo Bipropelente Liquido

2.5. Camara de empuje

Es la parte del motor compuesta por inyectores, cimara de combustion, tobera y sistema de refrigeracién. Este
dltimo estd sujeto a consideraciones de disefio del motor, ya que depende del tipo de utilizacién que se dé al mismo:
el tipo de refrigeracién necesaria serd distinta para motores de etapa principal, boosters o etapas superiores.

2.5.1. Inyectores

Los inyectores comprenden la parte mds critica de un motor cohete bipropelente liquido. Son los encargados de
asegurar que tanto en la cdmara de combustién del motor como del generador de gases se obtenga la relacién de
mezcla deseada y un caudal mdsico y mezcla de propelentes uniformes en la seccién transversal de la cdmara, como
también una adecuada atomizacién. El proceso de inyeccion puede clasificarse en inyeccion por chorros (jet and slit
injectors) e inyeccion por ldminas (sheet and spray injectors).

El primer mecanismo consiste en chorros de propelentes que atraviesan un conjunto de orificios posicionados en
multiples lugares de la placa de inyectores. La atomizacién del combustible se puede lograr de distintas maneras,
como se muestra en la Figura 2. El tipo de inyectores de cabeza de ducha (en inglés, Shower head) requiere gran
volumen de cdmara para obtener una atomizacién uniforme, y por lo tanto una buena combustién, por lo que dejé de

utilizarse.
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Figura 2: Tipos de inyectores por chorros de propelentes (Ref. [1])

El segundo mecanismo de inyeccién consiste, para motores bipropelentes, en dos cdmaras coaxiales en las que
los propelentes ingresan tangencialmente iniciando un movimiento rotacional, para luego ser expulsados a través de
una tobera al interior de la cdmara de combustién. El movimiento de rotacién de cada uno forma superficies cénicas
de propelentes (si ambos ingresan en estado liquido) que al intersectarse favorecen la mezcla y atomizacién para la
posterior reaccion que da lugar a la combustién. Un esquema se muestra en la Figura 3.
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Figura 3: Inyector bipropelente de cdmara de vorticidad (Ref. [5])
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La caida de presion a través del inyector es menor que en el tipo de inyectores anterior. En este caso es admisible,
ya que la energia adquirida por el liquido en el movimiento de rotacién hace al mecanismo de inyeccién menos
susceptible a las inestabilidades que afectan en mayor medida a los inyectores de chorros de propelentes.

2.5.2. Refrigeracion

La muy alta temperatura que puede alcanzarse dentro de la cdmara durante la combustioén y el material selec-
cionado para la construcciéon de dicha camara hacen necesario adoptar un método de refrigeraciéon que permita la
operacion del motor en estado estacionario durante el tiempo necesario sin acercarse a temperaturas que pongan en
riesgo la integridad estructural de la cdmara. Existen distintos métodos por los cuales puede lograrse este objetivo,
los cuales serdn aplicados en funcién de la utilizacion y vida qtil necesaria del sistema propulsivo. Para el modelo
presentado en este articulo se optd por utilizar un método de enfriamiento regenerativo, el cual consiste en hacer
circular uno o ambos propelentes por pasajes en el interior de las paredes de la cdmara de empuje para luego ser
inyectados a la cdmara de combustion.

2.5.3. Camara de combustion

La funcién de la cdmara de combustién es quemar completamente los propelentes y acelerar los gases producidos
hasta conseguir velocidad sénica en la garganta de la tobera. El volumen de la cdmara de combustion influye directa-
mente en la eficiencia de la atomizacién y evaporacién de los propelentes y, por lo tanto, en la posibilidad de quemar
completamente la mezcla de los mismos: el volumen de la cimara deberd ser el minimo suficiente para optimizar la
combustién. Por otra parte, el didmetro afecta los requerimientos para la refrigeracion: un mayor didmetro implicaria
un menor flujo de calor hacia las paredes, mayor drea expuesta a alta temperatura y mayor espesor de paredes; un
didmetro menor permite construir paredes de menor espesor, aunque el flujo caldrico y la velocidad de los gases serd
mayor.

2.54. Tobera

Para un cohete ideal, se trata la expansion de un gas ideal en la tobera, de manera isoentrépica y estacionaria.
Es decir, las condiciones en la cdmara de combustién se mantienen constantes y se toman como condiciones de
estancamiento para el cdlculo de la evolucion de los gases de la combustion. Esto implica que no puede haber ondas
de choque en el interior del conducto y el flujo alcanza la velocidad del sonido en la garganta de la tobera.

Es en la tobera donde se producen las condiciones que permiten cuantificar la eficiencia de un sistema propul-
sivo. El impulso especifico es una medida de la cantidad de movimiento obtenida por el cohete por cada kilogramo
de propelente expulsado por la tobera, y permite expresar la eficiencia de un sistema propulsivo basdndose en la
combinacién de propelentes utilizada (Figura 4).
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Figura 4: Impulso especifico para distintas combinaciones de propelentes (Ref. [6])
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2.6. Tuberias

Las pérdidas de carga que tienen lugar en los distintos conductos que conectan los componentes del sistema
deben ser tenidas en cuenta al momento de estimar las propiedades del fluido a la entrada de cada uno de estos
componentes. Estas pérdidas de energia no dependen de la presion en el conducto, sino de la variacién de presion
a lo largo del mismo, la velocidad del flujo, la forma y rugosidad del conducto y la viscosidad del propelente. En
forma general, las pérdidas de carga pueden clasificarse en dos grupos:

= Pérdidas primarias, originadas por los efectos de la viscosidad del fluido;

= Pérdidas secundarias, también llamadas locales, originadas por las variaciones en la forma y dimensiones
del conducto y otros factores que ocasionen cambios en la corriente.

3. MODELO MATEMATICO

Para poder analizar un modelo de sistema propulsivo algo maés realista, se puede prescindir de lagunas de las
hipétesis del cohete ideal presentadas en la Ref. [1] y asumir otras diferentes. En la Figura 5 se muestran dos
esquemas “genéricos'del sistema propulsivo, realizados de modo que la longitud de las tuberias pueda expresarse en
términos del didmetro del vehiculo, el cual es un pardmetro de disefio del modelo.

El modelo global se compone del conjunto de modelos individuales para cada componente descripto anterior-
mente. Cada uno de estos ultimos utiliza como pardmetros de entrada los resultados obtenidos a la salida de algiin
componente anterior.

Las principales consideraciones tomadas fueron aquellas relacionadas con la configuracién del sistema propulsi-
vo:

= Se asumi6 que el tanque de combustible se encuentra en la parte mds alta de la etapa del vehiculo y ocupa
todo el didmetro de la misma; el tanque de oxidante se encuentra inmediatamente por debajo y, de igual modo,
ocupa todo el didmetro de la etapa.

= El dimensionamiento de los tanques consiste sélo en estimar el volumen necesario, el peso y el espesor de las
paredes, independientemente del método constructivo y del tipo de estructura.

= Se utiliz6 un conjunto de turbobomba para cada propelente, por lo que se calcularon dos bombas y dos turbinas:
la utilizacién de una turbobomba para cada propelente puede resultar en maquinaria de menor peso y tamafio
que para el caso més general en el que una turbina transmite potencia a dos bombas, a veces por medio de una
0 maés cajas de engranajes (ver Ref. [1]).

Para la manipulacién de la informacién correspondiente a las propiedades fisicas de los liquidos y gases que
evolucionan en el sistema propulsivo se utiliza el software Cantera (Ref. [7]). El mismo provee diferentes métodos o
funciones para obtener las propiedades termodindmicas de los propelentes, necesarias para el cdlculo de los distintos
parametros utilizados en el modelo.

3.1. Combinaciones de propelentes

Se opt6 por implementar tres combinaciones de oxidante/combustible:

= Tetréxido de Nitrogeno - Hidracina: ambos propelentes son almacenables y producen una mezcla hipergé-
lica;

= Oxigeno Liquido - Hidrégeno Liquido: ambos propelentes son criogénicos. Se requiere el uso de un sistema
de ignicién;

= Oxigeno Liquido - Kerosene: el oxidante es criogénico y el combustible almacenable. La mezcla requiere el
uso de un sistema de ignicion.

En funcién de la combinacion de oxidante/combustible y la temperatura de cada propelente, que es un pardmetro
de entrada del modelo, debe individualizarse informacion especifica como la composicién de cada uno, su viscosidad
y presién de vapor.

La viscosidad del combustible y del oxidante tiene gran importancia en el cdlculo de las pérdidas hidrdulicas en
los conductos de alimentacién del motor. En el Apéndice C de Ref. [8] se presentan los coeficientes de regresion
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(a) Tangues en estructuras individuales (b} Tanques en estructura integral

Figura 5: Esquema del sistema propulsivo. No se muestran las valvulas previstas: una a la salida del generador de
gases y una a la salida de cada tanque de propelente.

para la expresion de la viscosidad en funcion de la temperatura para distintos liquidos, con el rango de validez de la
misma. La férmula de regresion es

B
loglou:A+?+CT+DT2 (1)

donde la viscosidad estd en centipoise ([cp]) y la temperatura en [K]. En la Tabla 1 se resumen los coeficientes
utilizados.

Propelente A B C D Temperatura [K]
Hidrégeno | —7,0154 | 40,791 0,23714 4,083 x 1073 14 — 33
Oxigeno —5,0957 | 179,83 | 3,9779 x 1072 | —1,4664 x 104 54 — 150
Kerosene® | —6,8845 | 1100,3 0,014341 —1,352 x 107° 273 — 617

Tabla 1: Coeficientes de regresion para el calculo de la viscosidad

Para la Hidracina se tomd el valor de viscosidad a temperatura ambiente y se asumié que el mismo no varia

significativamente con la temperatura.
Ny, = 0,000876[Pa - s] 2

Para el Tetr6xido de Nitrégeno, la viscosidad se obtiene en [cp] a partir de la ecuacién de regresion planteada por
Hercules y presente en Ref. [10], en funcién de la temperatura en Kelvin:

p="17,533 —6,167 x 10727 + 2,055 x 107472 — 3,234 x 107773 4 1,966 x 107107 (3)

La presién de vapor de cada propelente se aproximé utilizando la ecuacién de Antoine

B
T+C

logiop=A— 4)

3Los datos obtenidos de Ref. [9] son para el compuesto /-Deceno, cuya composicién quimica es similar al Kerosene.
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donde los coeficientes A, B 'y C son determinados experimentalmente para un rango de temperaturas (7[K]) y
la presién de vapor p estd en [bar]. Los valores de los coeficientes de la ecuacién 4 fueron obtenidos para cada
propelente de la base de datos del National Institute of Standards and Technology (Ref. [9]) de Estados Unidos y se
resumen en la Tabla 2.

Propelente A B C Temperatura [K]
Hidrégeno | 3,54314 | 99,395 7,726 21,01 — 32,27
3,85845 | 325,675 | —5,667 | 54,36 — 100,16
3,9523 | 340,024 | —4,144 54,36 — 154,33
Hidracina | 5,01105 | 1724,782 | —41,833 288 — 343
Kerosene”? | 4,08526 | 1501,872 | —75,572 | 359,92 — 444,8

Oxigeno

Tabla 2: Coeficientes para la ecuacién de Antoine para el cdlculo de la presion de vapor

Para el caso del Tetroxido de Nitrogeno, la presién de vapor es mas dificil de determinar. Los motivos se exponen
en la Ref. [10] y se presenta una férmula empirica desarrollada por Rocketdyne (ecuacién 5) que permite obtener la
presion de vapor del Tetréxido de Nitrégeno en [mmH g, en funcion de la temperatura, expresada en [K:

2331,98 84567
_|._

1 = 2372 —
0g1op = 9,8237 — =

&)

3.2. Calculo de caudales

El caudal total de propelente se calcula como el simple producto del caudal para un motor (7i21) por el numero
de motores (1ot ):
Mot = Mmoot 11 (6)

El caudal destinado al generador de gases corresponde al porcentaje indicado por = del caudal total calculado en
la ecuacion 6.

. T
Mgy = fqg mmtot N

donde el factor f,, representa el grado de apertura de la valvula a la salida del generador de gases y tiene el valor 1
para la valvula completamente abierta y 0 para la valvula completamente cerrada.

En funcién de la relaciéon de mezcla oxidante/combustible se obtiene el caudal de cada propelente que ingresa al
generador de gases con las ecuaciones 8.

m
. 99
mep = _—"—
Yl (8)
. Mgl
Mo 99" g9

* 1+7"gg'

donde r = ,—O es la relacién de mezcla en masa de propelentes. Los subindices O y F hacen referencia a oxidante
mpg
y combustible, respectivamente, y gg al generador de gases.

Con esto, considerando las ecuaciones 6, 7 y 8 el caudal total que ingresa al motor se ve reducido segtin

= Mot — Thgg = Mot — (ME,, + 110,,) ©)

Ahora puede determinarse el caudal total de combustible y oxidante que ingresa al sistema de inyeccion.

. m
mF:fFl—i—r
) (10)
. mr
mozfol—i—r

De manera andloga a la ecuacién 7, los factores fr y fo en la ecuacion 10 simulan el grado de apertura de las
valvulas a la salida de cada tanque de propelente, tomando valores entre 0 y 1 para vdlvulas completamente cerradas
y vélvulas completamente abiertas, respectivamente.
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Por dltimo, el caudal de combustible y de oxidante que ingresa en cada motor se obtiene de una relacién andloga
a la utilizada en la ecuacioén 6:

. mg
mpgp, =
! Nmot
. (11)
. mo
mop, =
! Nmot

3.3. Dimensionamiento de los tanques

los tanques de propelente es cilindrica, con extremos semiesféricos o semielipsoidales, cada variante con una
ventaja diferente: el peso de un tanque con extremos semiesféricos es menor que el de uno con extremos semielip-
soidales, mientras que la utilizacién de los segundos puede llevar a menor peso estructural total (Ver Ref. [2]).

Una vez definida la forma de los tanques, se debe determinar el volumen necesario de cada uno:

Vi=V+T+B+U (12)
donde

Vi: Volumen total del tanque

V: Volumen utilizable de propelente. Se calcula a partir de requerimientos del sistema
propulsivo. Depende del tiempo de funcionamiento del sistema, del propelente ele-
gido y del caudal necesario. Puede incluir volimenes de reserva.

Volumen de propelente que queda atrapado en el sistema de alimentacién.

Volumen de propelente evaporado (sélo para propelentes criogénicos).

Volumen libre del tanque. Se debe prever la variacion de volumen del propelente con
la temperatura y presion y la posibilidad de deformacién del tanque.

Sw

Cada uno de estos términos es calculado a partir del volumen requerido de cada propelente.

-
V= (13)
Pi

El subindice i indica el propelente del cual se calcula el volumen necesario: combustible (¥) u oxidante (O).
Se estima que el volumen de cada propelente que se espera que quede atrapado en el interior de los conductos y
componentes del sistema propulsivo es el 1 % del volumen requerido, calculado en la ecuacién 13.

T; =0,01-V; (14)

Luego, con las ecuaciones 13 y 14 se determina el volumen libre del tanque (en inglés, ullage), estimado en un
2,5 % de la suma del volumen requerido y el atrapado en el sistema:

U; = 0,025(V; +T) (15)

Debido a que la informacioén al respecto es escasa y de dificil acceso, la cantidad de propelente evaporado (boiloff)
es ignorado, y se fija su valor en B = 0, aunque el propelente en cuestion sea criogénico.

El método utilizado para la determinacion de espesores, longitudes y pesos de cada tanque es similar al presentado
en el capitulo correspondiente de Ref. [2]. Se calcula el espesor de las paredes de cada tanque en un procedimiento
iterativo que evalda si la presion interna de cada uno permite soportar los esfuerzos de pandeo global de la estructura
del tanque provocados por la aceleracion del vehiculo en funcionamiento estacionario. En dicho proceso se calculan
los espesores y la longitud de cada tanque y a continuacién el factor de carga como en la ecuacién 16, en donde se
asume que la tnica fuerza que actia sobre la estructura es el empuje y s6lo tiene una componente axial:

™ a2pt
mgo

n =

(16)

3.4. Conjunto de turbobomba y generador de gases

Como se ilustra en la Figura 5, se optd por modelar el sistema con una turbobomba para el sistema de combustible
y otra para el de oxidante. El método utilizado para el cdlculo es andlogo al presentado en las Ref. [2, 1].
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3.4.1. Bomba

Un pardmetro adimensional de disefio de gran utilidad para bombas es la velocidad especifica. La abundancia de
informacién proveniente de fabricantes estadounidenses llevé a la ecuacion 17, que deja de ser adimensional:

Ny = = 17)
(AH)1
donde
Ng:  Velocidad especifica de la bomba, [% Ay
N:  Velocidad de rotacién del eje, [rpm)]
V: Caudal volumétrico de propelente, [gpm]
AH: Aumento de presién en la bomba en una etapa, expresado como altura de carga,

[f1]

Teniendo en cuenta la presién de vapor del propelente que circule por la bomba, si la succién en la entrada de
la misma genera presiones menores a dicha presién de vapor, puede producirse cavitacién en los elementos de la
bomba. Resulta de utilidad entonces definir la presion requerida de succion, que se denotard por (Hy)g. Este es el
valor limite de presidon, por encima de la presion de vapor del propelente en la entrada de la bomba, necesario para
evitar el fenémeno de cavitacion.

La calidad de la bomba determina el valor de la Velocidad especifica de succion S. Su valor, en unidades del
sistema norteamericano, varia generalmente entre 5000 y 60000. En particular, para bombas que operan con alta
eficiencia y sin cavitacion, S varia entre 10000 y 25000 (ver Ref. [1]). La presion requerida de succién puede
determinarse a partir de la ecuacién 18.

NVV

= 18
(Ho)g" "
La presion disponible de succion por encima de la presion de vapor, (Hs) 4, es el médximo aumento de presiéon

disponible para evitar la cavitacion. Su valor estd dado por la ecuacién 19, cuyos términos se definen a partir del

esquema en la Figura 6.

(HS)A = Htanque + Helev - Hf - (19)

H vapor

Friction loss Hy T

¥ Atmospheric
pressure

"~ Friction loss

Gauge tank 1
gas pressure N

Atmos:)heric
pressure

Absolute tank_

pressure, Hymp

Vapor pressure

Tank pressure of fluid, H qpo,

Available gauge

Absolute static pressure at

head at pump pump inlet
inlet with with flow
zero flow

Absolute available

Net positive suction
head (NPSH) or

dynamic and .
- maximum head
static he_acli tat available for
Elevation pump inle surpressing cavitation
with flow .
head in the pump
H gievation (Hs),
Pressure reference line

Pump

Figura 6: Presiones a la entrada de la bomba (Ref. [1])

Para evitar la cavitacion en la bomba, debe ser (H)r < (Hj) a-
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Con esto, la eficiencia de la bomba estd fuertemente influenciada por el fluido de trabajo:

- AH
np = PV?P (20)

donde

np: Eficiencia de la bomba
p:  Densidad del propelente, %
AH: Aumento de presion en la bomba en una etapa, expresado como altura de carga,
[m]
Pp:  Potencia al eje, [WW]

En la Figura 7 se muestran los puntos relevados de las curvas de eficiencia genéricas presentadas en Ref. [2]. A
partir de estas se estima la eficiencia de la bomba en funcién de la velocidad especifica calculada con la ecuacién 17
y del caudal volumétrico de propelente.

Pump Efficiency

——Below 100gpm  =—=—100-200gpm 200-500gpm  ——500-1000gpm == 1000-3000gpm +—3000-10000gpm  ====Over 10000gpm

eta (%)
w
&

Ns

Figura 7: Digitalizacién de las curvas de eficiencia de bombas (Ref. [2])

3.4.2. Generador de gases

El tratamiento basico de un generador de gases es el de un reactor en el cual los propelentes, luego de ser
mezclados, reaccionan quimicamente hasta alcanzar la condicién de equilibrio termoquimico. Esta reaccién puede
considerarse isoentdlpica y a presion constante (ver Ref. [11, 7]), con lo que la temperatura de la combustién depende
principalmente de la presién y la composicién quimica de la mezcla. Se propone un andlisis de la combustién 0-D,
por lo que ademds la misma se considera instantdnea. El software Cantera provee las herramientas necesarias para
la estimacion de dicha condicién de equilibrio mediante el método de minimizacidn de la Energia Libre de Gibbs.

3.4.3. Turbina

La potencia desarrollada por la turbina depende del caudal mdsico del gas de trabajo y de la entalpia del mismo.
Esta ultima es funcién del calor especifico a presion constante del gas, la temperatura de entrada, del coeficiente
politrépico del gas (relacién de calores especificos) y de la relacidn de presiones de la turbina.

k—1
. P2\ k
Pr = nrmre,Th ll — <p1) ] 21D

donde
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Pr:  Potencia entregada por la turbina, [W]
nr: Eficiencia de la turbina

mp: Caudal mésico de gases que impulsa a la turbina, {%}

cp:  Calor especifico a presién constante de los gases en evolucion, [IWLK}
T: Temperatura del gas, [K]

p:  Presion, [Pal)

k: Relacién de calores especificos del gas

Los subindices 1 y 2 en la ecuacion 21 indican condiciones a la entrada y salida de la turbina, respectivamente. El
rendimiento de cada turbina se estima de curvas genéricas, presentadas en la Ref. [2] y digitalizadas en la Figura 8,

s s L . . P U - . .
en funcién de la relacion de velocidades isoentropica ¢ = — y de la configuracion escogida para cada turbina. Cabe
¢

0
destacar que se denotd por u a la velocidad periférica de la rueda de turbina (si hubiera mds de una etapa, se trata de
la primera) y cg a la velocidad tedrica de salida de los gases de la turbina, asumiendo una expansién isoentrépica.

Turbine Efficiency
100

80

eta%)

0.3 0.4 0.5 0.6
ufco

==/ e|ocity Compounded (2 row) ==§==Pressure Compounded (2-stage basis)

Pressure Compounded (Single-stage basis)

Figura 8: Digitalizacién de las curvas de eficiencia de turbinas (Ref. [2])

3.5. Camara de empuje

El modelo de camara de empuje fue planteado como el conjunto de la cAmara de combustién con el sistema de
inyeccion, que interactda con el sistema de refrigeracion y, al mismo tiempo, afecta a los pardmetros de performance
calculados en el proceso de expansién en la tobera.

3.5.1. Inyeccion

Debido a que el andlisis del proceso de inyeccién (y el disefio de inyectores) tiene una gran base experimental,
se fija la caida de presion a través de la placa de inyectores en un 25 % de la presion de la cdmara de combustion
para inyectores tipo impinging jets y en un 15 % para inyectores tipo swirl con el objeto de proveer un margen de
seguridad que permita prevenir inestabilidades en la combustion (ver Ref. [12, 1]).

3.5.2. Refrigeracion

Teniendo como objetivo el cdlculo simple y aproximado del aumento de temperatura del combustible liquido
en el conducto de refrigeracion, se propone un modelo de transferencia de calor por conduccién, gobernado por la
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ecuacién 22, llamando « a la conductividad térmica del material de las paredes de la cdmara:

AT
q=—r"— (22)

donde

q: transferencia de calor por unidad de drea, [%]

%—UJT: gradiente de temperatura a través del espesor de la pared sélida, [%]

3.5.3. Combustion

La combustién de la mezcla de propelentes en la cAmara de combustion se trata del mismo modo planteado para
el generador de gases: utilizando el software Cantera (Ref, [7]) se calcula la condicién de equilibrio termoquimico
de la mezcla de propelentes, tratados como gases ideales, asumiendo un proceso isoentdlpico e isobdrico.

3.6. Expansion en la tobera

Una vez obtenidas las propiedades termodindmicas de los gases de combustion es posible determinar los parame-
tros de performance del motor, como el empuje producido y el impulso especifico, entre otros.

De acuerdo con las asunciones referidas al cohete ideal, se puede tratar al proceso de expansion como isoentropi-
co. La relacién entre las presiones, densidades y temperaturas del gas verifican la ecuacion 23, donde los subindices
¢ hacen referencia a las condiciones del gas en la cAmara de combustién, tomadas como condicién de estancamiento.

(-

La velocidad tedrica de salida de los gases de la tobera, o velocidad efectiva de escape (Ref. [3]), puede obtenerse
a partir de las condiciones de estancamiento por medio de la ecuacidon de Saint-Venant. La ecuacién 24 expresa
este pardmetro en funcién de la presién y densidad de estancamiento, mientras que la ecuacién 25 presenta dicha
velocidad en funcion de la temperatura de estancamiento.

_ 2k ()T
”“‘Jk—lwll (=) ] e
Ve = \/QCPTC (1 - 17:> (25)

donde ¢, es el calor especifico a presion constante del gas y k es la relacién de calores especificos del mismo.
Denotando con el subindice e a las condiciones a la salida y con « a las condiciones del medio ambiente, se puede
expresar el empuje como

+ (Pe — pa)Ae (26)

donde

A:  Area de una secci6n de la tobera, [mn]
p:  Presion del gas en la seccién considerada, [Pal)

Cabe aclarar que el subindice ¢ hace referencia a la seccién de garganta de la tobera.
A partir de la ecuacién 26 se puede determinar el coeficiente de empuje:

k—1

oo Fo_ 2k2(2)iﬂ1_(pe>k
B oA \k—1\k+1 Pe

CAIA 4 Pégina 14 de 21

+ (pe - p“) e 27)
Pc Pc




Modelo Matematico de Motor Cohete con Sistema Propulsivo Bipropelente Liquido

La relacion de dreas de la tobera se puede obtener de la ecuacién 28, cuyo desarrollo puede encontrarse en la Ref.

[13]:
A1/ 2 k=1 ,\]260
E_At_M[(kJrl)(lJr2 M)] (28)

donde M es el nimero de Mach en la seccidon considerada.
La eficiencia de la conversién de energia quimica en energia cinética dentro de la cdmara de combustioén puede
cuantificarse con la velocidad caracteristica:

k+1 -
* pcAt 2 >kl Mm
= = |k 2
“Th l <k: 1 R,T. 29

[N

donde M, es la masa molecular del gas y R,, la constante universal de los gases ideales.

Por 1ltimo, el impulso especifico del motor se obtiene de la ecuacion 30 que relaciona la velocidad caracteristica
con el coeficiente de empuje, o bien el empuje con el caudal total de propelente que admite el motor:
c*C F

rP_ £ (30)
90 90 mgo

Ve
Isp:—:

3.7. Tuberias

La pérdida de carga total en una tuberia se calcula como la suma de las pérdidas primarias y las secundarias. Es
decir,

hr = hy + hiocal (3D
Cada término de suma en la ecuacién 31 tiene la forma:
2
h=K> (32)
29

donde v es la velocidad media de la corriente en el interior de la tuberia. El factor K se denomina coeficiente de
resistencia y tiene un valor distinto si se trata de pérdidas primarias o locales. La pérdida de carga no es afectada por
la inclinacién del conducto.

3.7.1. Pérdidas primarias
Para un conducto recto y de seccién constante, la pérdida de carga se calcula como

L f L v?
='D 29
El factor de friccién de Moody se aproxima utilizando férmulas empiricas, con una primera estimacién me-
diante la ecuacion de Swamee-Jain (ecuacién 34) y una correccién con una tnica iteracién mediante la férmula de

Colebrook (ecuacién 35):

— (22 — Zl) (33)

0,25
fo c/D 5,74 \1° G
logi0 { 37 T Reos
0,25
;= (35)

o (57 + 7o)

Los valores z1 y 22 en la ecuacién 33 representan la elevacion de las secciones de entrada y salida del tramo,
respectivamente, desde un plano de referencia, L y D la longitud y el didmetro del conducto, respectivamente, ¢ la
rugosidad media del material del conducto y Re el nimero de Reynolds del flujo, referido al didmetro.

3.7.2. Pérdidas secundarias

Las pérdidas de carga locales se determinan considerando las tres vdlvulas del sistema como vdlvulas de bola
genéricas y, a falta de informacién mas detallada, con las aproximaciones empiricas para entradas, descargas, codos
y bifurcaciones de los conductos propuestas en Ref. [14], para ensayos realizados con agua.
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4. RESULTADOS

Los resultados obtenidos de la aplicacién del modelo son comparados con los valores tedricos de performance
para las distintas combinaciones de propelentes (ver Ref. [1, 2, 3]). En ausencia de valores tedricos, la comparacién
se hizo entre los resultados obtenidos en el andlisis estacionario y en el andlisis dindmico.

Se realizaron 6 andlisis: para cada combinacion de propelentes se comparan resultados para dos relaciones Oxi-
dante/Combustible diferentes. En todos los casos se mantuvieron fijos los siguientes pardmetros de disefio:

= Presion de combustién: p. = 6,895M Pa

Presion ambiente: p, = 101,325k Pa

Relacién de expansién de la tobera: Pe _ 68,0484
Ps

k
Caudal mésico de propelente para un motor: 7 = 95—9
S

= Porcentaje del caudal total destinado al generador de gases: 2 %

Ademds se utilizd, en todos los casos, inyectores del tipo impinging jets.

En las tablas presentadas a continuacidon se muestra la diferencia porcentual de los resultados obtenidos del
andlisis estacionario con respecto a los valores tedricos, como también la diferencia porcentual entre los resultados
del andlisis estacionario y los obtenidos del anélisis dindmico. Los pardmetros presentados son:

Tc Temperatura en el interior de la cimara de combustién.
c* Velocidad caracteristica de la tobera.

Mm Masa molecular media de los gases de la combustién.
Isp  Impulso especifico.

k Relacién de calores especificos de los gases de la combustion.
pc Presion en el interior de la cdmara de combustién.
F Empuje.

Vsal Velocidad tedérica de salida de los gases de la tobera.

Tgg Temperatura en el interior del generador de gases.

nr Eficiencia de la bomba de combustible.

no Eficiencia de la bomba de oxidante.

NF  Velocidad de rotacién del eje de la bomba de combustible.
NO  Velocidad de rotacién del eje de la bomba de oxidante.

4.1. NTO - Hidracina

En las tablas 3 y 4 se resumen los resultados obtenidos y la comparacién entre los resultados de la simulacion
con los valores tedricos. Los valores de entrada para la simulacién propios de la combinacién de propelentes elegida
son basados en recomendaciones y usos mas frecuentes:

= Temperatura de la hidracina: Tr = 288K
» Temperatura del tetr6xido de nitrégeno: Tp = 288K

= Relacion de mezcla Oxidante/Combustible para el generador de gases: 74y = 0,35
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r=1.08
Aplicacién del modelo
Parametro Valor Teérico Egtacionario | Dinamico | Error (Din/Est) Error (Est/Teo)
Tc [K] 3258 3372.2128 3334 -1.1462 % 3.3869 %
c* [m/s] 1765 1850.2667 1837 -0.7222 % 4.6083 %
Mm [kg/kmol] 19.5 19.1841 -1.6467 %
Isp [s] 283 298.2836 296.2 -0.7034 % 5.1238 %
k 1.26 1.2252 -2.8404 %
pc [Pa] 6895000 6771073 | 6771000 -0.0011 % -1.8302 %
F [N] 272332.7 270400 -0.7148 %
Vsal [m/s] 2929.3666 2905 -0.8388 %
Tgg [K] 2291.1071 2291 -0.0047 %
nF 78.203 78.22 0.0217 %
1o 80.413 80.43 0.0211 %
NF [rpm] 17343.728 17640 1.6795 %
NO [rpm] 19913.514 20060 0.7302 %
Tabla 3: Comparacién de resultados para la relacién de mezcla r = 1,08
r=1.34
Aplicacion del modelo
Parametro Valor Tedrico Eetacionario | Dinamico | Error (Din/Est) Error (Est/Teo)

Tc [K] 3152 3447.2994 3413 -1.0050 % 8.5661 %
c* [m/s] 1782 1811.9421 1800 -0.6635 % 1.6525 %
Mm [kg/kmol] 20.9 20.5029 -1.9368 %
Isp [s] 292 292.5091 290.6 -0.6570 % 0.1740 %
k 1.26 1.2208 -3.2110%
pc [Pa] 6895000 6767153.2 | 6767000 -0.0023 % -1.8892 %
F [N] 267060.6 265300 -0.6636 %
Vsal [m/s] 2872.8201 2850 -0.8007 %
Teg [K] 2291.1074 2291 -0.0047 %
nF 78.207 78.22 0.0166 %
lo) 80.324 80.34 0.0199 %
NF [rpm] 18366.2893 18710 1.8370 %
NO [rpm] 18730.4506 18860 0.6869 %

Tabla 4: Comparacién de resultados para la relacion de mezcla r = 1,34

En este tltimo caso se destaca una diferencia mayor al 8% entre la temperatura de combustién tedrica y la
obtenida en la simulacién, tanto estacionaria como dindmica. La magnitud de esta discrepancia es atribuible al
mecanismo de reaccion quimica utilizado, ya que el mismo comprende reacciones genéricas para sistemas C-H-O-N
(ver Ref. [12, 15]).

4.2. LOX-LH;

Los resultados obtenidos pueden compararse con los valores tedricos en las tablas 5 y 6. Los parametros de
entrada propios de la combinacién de propelentes se listan a continuacion:

= Temperatura de Hidrégeno: T = 17K
= Temperatura de Oxigeno: Tp = 70K

= Relacién Oxidante/Combustible para el generador de gases: 44 = 0,9
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r=3.4
Aplicacién del modelo
3Barametro | Valor Tedrico | getacionario | Dindmico | Error (Din/Est) | Error (Est/Teo)
Tc [K] 2959 2966.8052 2955 -0.3995 % 0.2631 %
c* [m/s] 2428 2562.0366 2556 -0.2362 % 5.2316 %
Mm [kg/kmol] 8.9 8.7975 -1.1651 %
Isp [s] 386 413.0347 412.1 -0.2268 % 6.5454 %
k 1.26 1.2262 -2.7565 %
pc [Pa] 6895000 6805506.2 6805000 -0.0074 % -1.3150 %
F [N] 377127.7 376300 -0.2200 %
Vsal [m/s] 4054.9548 4042 -0.3205 %
Tgg [K] 956.724 1182 19.0589 %
la 78 84.96 8.1921 %
no 80.358 80.37 0.0149 %
NF [rpm] 47677.3506 48980 2.6596 %
NO [rpm] 16236.5152 16370 0.8154 %

Tabla 5: Comparacion de resultados para la relacién de mezcla r = 3,4

r=4.02

Aplicacion del modelo
3Barametro | Valor Teorico | ggtacionario | Dindmico | Error (Din/Est) | Error (Est/Teo)
Tc [K] 2999 3029.0216 3005 -0.7994 % 0.9911 %
c* [m/s] 2432 2432.6686 2422 -0.4405 % 0.0275 %
Mm [kg/kmol] 10 10.0185 0.1847 %
Isp [s] 389.5 393.4164 391.6 -0.4638 % 0.9955 %
k 1.26 1.2167 -3.5588 %
pc [Pa] 6895000 6805316.2 | 6805000 -0.0046 % -1.3178 %
F [N] 359188.8 357600 -0.4443 %
Vsal [m/s] 3862.1421 3841 -0.5504 %
Tgg [K] 956.7239 1182 19.0589 %
s 78 84.96 8.1921 %
10 80.357 80.37 0.0162 %
NF [rpm] 50808 52320 2.8899 %
NO [rpm] 15950 16080 0.8085 %

Tabla 6: Comparacién de resultados para la relaciéon de mezcla r» = 4,02

En ambos casos se pueden resaltar dos resultados que requieren mencién:

1. La temperatura obtenida en el generador de gases arroja un resultado en el anélisis dindmico un 19 % mayor
que para el anélisis estacionario: puede ser atribuido a que durante el andlisis dindmico se realiza la apertura
de las vélvulas de propelentes con un tiempo de retardo respecto al comienzo del funcionamiento de las
turbobombas. Esto deriva en un aumento de temperatura en el generador de gases en los instantes en que el
caudal inyectado no es el nominal.

2. La velocidad de rotacién de la bomba de Hidrégeno es mucho mayor a los valores usuales para bombas utili-
zadas en la actualidad: se trata a los propelentes en el interior de los conductos de alimentacién como liquidos.
Sin embargo, el rango de temperaturas para el cual el software Cantera permite considerar al Hidrégeno en
este estado es muy pequefio (aproximadamente entre 11K y 20K para presion ambiente). Al utilizar el mo-
delo con los propelentes a presiones mayores a la ambiente, es posible que se llegue a obtener una fraccién
de vapor en el caso del Hidrégeno, lo cual harfa disminuir la densidad del mismo al momento de estimar la
velocidad de rotacién de la turbobomba. Esto explicaria, ademds, el aumento en el rendimiento de la bomba
de Hidrégeno de alrededor de 8 % respecto al andlisis estacionario.
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4.3. LOX - Kerosene

Los valores de entrada utilizados para esta combinacion de propelentes son los listados a continuacién. En las
Tablas 7 y 8 se resumen los resultados obtenidos.

= Temperatura del Kerosene: Tr = 288K
» Temperatura del Oxigeno: Tp = 70K

= Relacién Oxidante/Combustible para el generador de gases: 744 = 0,4

r=2.24
Aplicacién del modelo
Parametro Valor Teorico Fstacionario | Dinamico | Error (Din/Est) Error (Est/Teo)

Tc [K] 3571 3500.0157 3500 -0.0004 % -2.0281 %
c* [m/s] 1774 1726.1535 1726 -0.0089 % -2.7719 %
Mm [kg/kmol] 21.9 23.1212 5.2817 %
Isp [s] 285.4 280.0419 280 -0.0150 % -1.9133 %
k 1.24 1.2072 -2.7170 %
pc [Pa] 6895000 6805840.2 | 6806000 0.0023 % -1.3100 %
F [N] 255678 255700 0.0086 %
Vsal [m/s] 2749.1799 2746 -0.1158 %
Tgg [K] 1454.746 1467 0.8353 %
3 72.785 72.79 0.0069 %
nNo 80.361 80.37 0.0112%
NF [rpm] 21447.0034 21960 2.3361 %
NO [rpm] 17205.9312 17300 0.5438 %

Tabla 7: Comparacién de resultados para la relacion de mezcla r = 2,24

r=2.56
Aplicacién del modelo
Parametro Valor Tedrico Fetacionario | Dinamico | Error (Din/Est) Error (Est/Teo)

Tc [K] 3677 3727.0472 3705 -0.5951 % 1.3428 %
c* [m/s] 1800 1727.1056 1721 -0.3548 % -4.2206 %
Mm [kg/kmol] 23.3 24.7639 59114 %
Isp [s] 300 281.3114 280.4 -0.3250 % -6.6434 %
k 1.24 1.1957 -3.7049 %
pc [Pa] 6895000 6805681.4 | 6805000 -0.0100 % -1.3124 %
F [N] 256837 256000 -0.3270 %
Vsal [m/s] 2761.7026 2750 -0.4255 %
Tgg [K] 1454.746 1467 0.8353 %
nr 72.785 72.79 0.0069 %
no 80.36 80.37 0.0124 %
NF [rpm] 22433.1222 23020 2.5494 %
NO [rpm] 16871.6857 16960 0.5207 %

Tabla 8: Comparacion de resultados para la relacidon de mezcla r = 2,56

En ambos casos se aprecia una variacién mayor a 5% entre los resultados obtenidos de la simulacién y los
valores tedricos de la masa molecular de los gases de combustion, diferencia atribuible al método utilizado para
estimar propiedades del combustible como la presién de vapor y la viscosidad mencionadas oportunamente. Es
esperable entonces obtener discrepancias en los pardmetros que involucren la composicién del gas producido durante
la combustion, como el impulso especifico y la relacién de calores especificos del gas.
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S. CONCLUSIONES

La comparacién de los resultados obtenidos con el modelo presentado y los valores tedricos recopilados de la
bibliografia muestra que el modelo conseguido logra ajustarse con margenes aceptables a los resultados conseguibles
mediante el estudio de un motor cohete ideal. Con esto se logré confeccionar una herramienta liviana que permite
predecir aspectos de la performance de un sistema propulsivo utilizando sélo algunos pardmetros de disefio, lo que
lo hace de utilidad en la fase de proyecto de un motor cohete o a la hora de seleccionar un sistema propulsivo, ya que
permite, ademas, realizar un andlisis de sensibilidad de un sistema, comparando el impacto de la variacién de uno o
un conjunto de pardmetros de disefio en los valores de performance generales del motor.

Sin embargo, las discrepancias de mayores magnitudes descriptas anteriormente demuestran que es necesario un
trabajo mds detallado en algunos aspectos del modelo, como la determinacién de mecanismos de reaccién particu-
lares para cada combinacién de propelentes, asi como la composicién quimica més precisa de cada uno. Es también
un aspecto sobre el cual pueden introducirse mejoras el andlisis de los conjuntos de turbobomba, que son tratados
en este modelo como maquinas ideales y sin inercia, lo cual da como resultado mayores eficiencias y velocidades de
rotacion que las esperables en sistemas reales.

En general, los resultados obtenidos por el modelo son satisfactorios, ya que las desviaciones encontradas respecto
a valores tedricos, o bien respecto al andlisis estacionario con el mismo modelo, son esperables y predecibles, debido
a que se persiguio la realizacién de un modelo matemadtico que permita prescindir de algunas idealizaciones y tomar
en cuenta fenémenos que incumben al disefio de los distintos elementos del sistema.
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