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Este trabalho trata da avaliacao técnica da possibilidade de
ser testado um propulsor ionico por bombardeio eletronico em
em um dos satelites em desenvolvimento dentro da Missao Espacial Completa
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ABSTRACT

A technical evaluation of a electron bombardment ion
thruster,using inert gases, to be tested in one of the satellites under
development by the Brazilian Complete Space Program (MECB) is made
here. This thruster is intended to be used in the attitude control or
orbit transfer of small geostationary satellites.
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1 - CONCEITO DE PROPULSAD

0 conceito de propulsao espacial pode ser caracterizado
pela variacao do momento de um satelite de massa total Mg, devido a um
incremento em velocidade av (Fearn and Wallace, 1987). Se a massa do pro
pelente requerida para a missao for mp, e a velocidade efetiva de exaus
tao com que a massa e expelida for nvp, ent2o por conservacac de quantj
dade de movimento tem-se:

_Ms Ay

» onde mp << Ms.
n vp

Mp

Desde que Mp e inversamente proporcional a Vps © projeto
de um sistema de propulsac deve ser de tal forma a maximizar a velocida
de de exaustao do propelente. Uma forma alternativa para expressar esta
conclusao € utilizar o conceito de impulsoc especifico I, definido co
mo a razao entre o empuxo T = n, mp Vp e a taxa de utilizacao do propelen
te (mp), expressa em termos de peso ao nivel do mar, ou seja:

T v
I = —-E 1
€ mp g vy (1)

onde g e a aceleracao da gravidade terrestre e n, & a eficiencia de uti
lizacao do propelente. Utilizando vp=9 le/ny na equacao de My,  tem-se
entao:

_MS Av (2)
9 le

Mo

Se a condicao mp<<Mg nao for obedecida, a Equacao (2) nao
pode ser utilizada. Neste caso, deve-se aplicar entao a conhecida equa
¢ao do movimento do foguete. Esta equacao e obtida igualando-se a taxa
instantanea de variacao de quantidade de movimento a forca aplicada, e
integrando com relacac ao tempo, resultando em:

Av=nVp In (Mg/Mf)} =nvp Tn (Mg/ (Mg - mp))
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onde My e My sao as massas inicial e final do veiculo, respectivamente.
Esta ultima expressdo mostra claramente a importancia de obter-se os mai
ores valores possiveis para a velocidade de exaustao do propelente, pois
para conseguir-se um incremento de velocidade av, e mais efetivo  aumen
tar vp do que utilizar mais propelente, ja que av e relacionado ~Togarit
micamente com ip .

A Tabela 1 mostra um resumo dos impuisos especificos e ve
locidades de exaustao possiveis para uma variedade de sistemas de propul
sa0 tanto em uso na atualidade, como propostos para uma futura aplicacao.
E interessante observar que o menor impulso especifico e obtido atraves
da propulsao com jato de gas frio (66 seg.}, enquanto que o maior e obti
do empregando-se propulsao ionica (2000 seg.).

TABELA 1

VALORES DE IMPULSO ESPECIFICO E VELOCIDADE DE EXAUSTAO PARA DIVERSOS SIS
TEMAS DE PROPULSAQ

Specific Exhaust
System Type Impulsc Velocity
(scc) (km/s)
Cold Gas Jet (Propane) ~ 66 ~ Q.65
Solid Propeliant 210-330 2.1-32
Conventional Bi-propellant 300-460 29-45
Exotic Bi-propellant 410-610 4.0-6.0
Liquid Oxygen/Liquid Hydrogen =< 475 = 4.66
Monopropellant (Hvdrazine) 170-300 1729
Power Augmented iydrazine 285-330 2.8-3.2
Hydrogen Resistojet =< 815 = 8.0
Electric Propulsion 2000-20000 20-200

(Current Performance)

FONTE: Fearn, D.G.; Wallace, N.C. 1987.
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Devido as suas caracteristicas, o conceito de propulsao i
onica surgiu nos Estados Unidos ja em 1906 atraves de algumas notas escri
tas pelo pioneiro em foguete Or. Robert H. Godart, o qual, juntamente
com seus estudantes, iniciou as experiencias preliminares em propulsio e
letrostatica em 1916.

Em 1929 foram revelados os primeiros estudos relativos ao
uso da propulsao elétrica em missoes espaciais atraves do livro escrito
por Herman Oberth (Brewer, 1970).

No periodo de 1949 a 1957 pesquisadores isolados estuda
ram esta nova area em propulsao de veiculos espaciais e em 1957 havia um
potencial de suporte teorico ja estabelecido capaz de prover as bases de
trabalhos experimentais. Este novo campo de pesquisa foi rapidamente de
senvolvido a partir desta data, pois houve um grande incentivo por parte
do governo federal americano atraves de contratos de trabalho com diver
sos laboratorios com condicoes de atuar nesta area.

A primeira fonte de fons foi desenvolvida por A.T. Forrester
em 1959, operando por jonizacao de cesio por contato. Em 1960 Harold
Kaufman conseguiu operar com sucesso uma fonte de jons do tipo bombardeio
eletronico, num dos laboratorios americanos voltados para a pesquisa em
propulsao eletrica, estando entre os mais destacadoes, laboratorios como o
General Electric, Thomson Ramo-Walldridge, Lewis Flight Laboratory
(Brewer, 1970).

Toda esta intensa atividade de pesquisa estava voltada pa
ra a comprovacao da viabilidade de aplicacao de propulsores eletricos em
missoes espaciais. Os testes realizados revelaram resultados de vida util
de até 8000 horas em funcionamento continuo, reforcando a confiabilidade
da utilizacao destes propulsores em missoes espaciais de longa duragao.

0 primeiro teste americano de lancamento foi realizado em
julho de 1964, no qual se empregou um veiculo lancador do tipo SCOUT. O
satelite lancado foi o SERT I (Space Electric Rocket Test) provido com
dois propulsores ionicos eletrostaticos, sendo um do tipo ionizacao de ce
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sio por contato e outro do tipo ionizacao de mercurio por bombardeio ele
tronico. Neste primeiro teste de qualificacao, o propulsor por bombardeio
eletronico funcionou durante 31 minutos e o propulsor de ionizagao por
contato nao conseguiu entrar em operacac por falhas no sistema de alimen
tacao elétrica. Esse foi entao o primeiro sucesso obtido com propulsores
eletricos de qualquer especie (Brewer, 1970). Desde entao a Europa, o Ja
pao e a Russia tambem iniciaram suas pesquisas em propulsac ionica.

Na Tabela 2 estao relacionados os tipos de propulsores

ja vinculados a missoes espaciais de uma forma geral. As caracteristicas
de funcionamento e construcao de alguns dos propulsores gqualificados

para missoes espaciais estao relacionadas na Tabela 3. Deve-seressaltar

que '0s unicos testes em voo, com resultados conhecidos, efetivamente rea
Tizados com propulsores do tipo eletrostatico, isto &, com propulsores io
nicos do tipo pesquisado no INPE, foram os testes efetuados durante as
missoes SERT-1 e SERT-II (EUA) e ETS-III (Japao).
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TABELA 2

DATA | AGENCIA | MISSAOD | TIPO DE PROPULSOR EMPUXD OBSERVACAD
{mN)
1964 | NASA SERT Hg {FKaufman} 25 e ? B/T/e + n
jui Cs {contato]
1964 { USSR Z0ND 2 6 Teflon-PPT ? R/TS?
dez
1965 | MASA Snapshot Cs (contato) 8,9 $/T/e
1966 | USSR { 4YANTAR Ay, N {bombardeio ? B/T + M/?
reletronigo)
1968 | USAF LES-6 Teflon-PPT 0,002 S/T
196% { USSR 2 10N Cs (contato) 8.2 B/T/7
/70
1570 | HASA SER1 1 2 Hg (Kautman} 28 {cada) | $/T/emn
1971 | Ussk METEOR Xe {(Hall) 18 e 24 s/T{M} /e
179 10 Hy {(Kaufiman]
1974 { NASA AT5-6 2 Cs(bom, eletr.) 4.5 (cada) | $/7/n
1975 | USSR KOSHDS K-HPD 60 S/Cte
i28 {camp, maq. ext.]
1975 [ USNAYY [ TIP 243 | 2 Teflon-PPT 0,4 (cada) | 5/T
76
1977 | JAPAD | K-9M58 NH-MPD ? B/T
1978 | USAF SPIBS Xe-Pening ? B/C
1980 | JApAo | M3-T4 2 NH MPD 2 5T
1981 USAF | HOVA TEFLON-PPT 4,45 5/T7 (M)
/82
1983 | JAPAD | ETS4e3 | Hg{Kaufman}, 1,75e? Sh/T/C
j8z
1981 UsA PgO-1 2517-8, 5{cada) Sh/C/?
/82 Hg{kaufman}
1982 | JAPRO | Spacelab|  Ar-MPD 4000 Sh/C/?
1983 RFA | TY-SATA3| 2Hg-nhf RITA 10{cada} S/EST

(B=balistico, S=satelite, Sh=onibus espacial, R=sonda espacial, M=mili

tar, T=testes de empuxo, C=experimento cientifico, e=sucesso,

casso, I=interrompido, ?=nao ha dados suficientes).

FONTE: Loeb, H. (1981).

n=fra
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Embora os propulsores tipo Kaufman tenham sido desenvolvi
dos empregando mercurio como propelente, a tendencia atual & a sua subs
tituicao por gases nobres, tais como o xenonio, argonic ou kriptonio, de
vido ao menor consumo em potencia e o reduzido indice de contaminacdo do
satelite por condensacﬁb do vapor de mercurio expelido.

Os propulsores ionicos alem de serem empregados no contro
le de orientacao norte-sul de satelites geoestacionarios, podem  tambem
servir para as seguintes aplicacoes (Bartoli, 1988).

| - Obtengdo de orbitas de alta energia para missoes espaciais de longa
duracao.

2 - Elevagdo de satelite em orbitas terrestres baixas para orbitas geoes
tacionarias.

3 - Mudanga de altitude de satélite em orbitas terrestres baixas.
4 - Manutengao de posicao de grandes plataformas espaciais.

5 - Compensagac da forca de arrasto que atua em satelite de baixas Erbi
tas e em estacoes espaciais,

6 - Controle ultrafino de atitude e orbita de satélites.

7 - Controle do carregamento eletrico de veiculos espaciais, particular
mente de satelites geoestacionarios.

8 - Manutengdo da posicao de satelites geoestacionarios de reserva, com
gasto minimo de propelente.

9 - Descarte de satelites geoestacionarios danificados ou com vida util
encerrada transferindo-os para Orbitas seguras ou de reentrada.

2 - 0 PROPULSOR IONICO E A MECB

0 prototipo de um propulsor ionico vem sendo testado nas
dependencias do Laboratorio Associado de Plasma (LAP) desde 1985 (Sando
nato et al., 1987) a partir da experiencia adquirida em plasmas gerados
por descarga termoionica na maguina de plasma quiescente (PQUI) do
LAP (Ferreira, 1986). Este prototipo, no entanto, est3 sen
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do desenvolvido como um experimento cientifico, nao tendo portanto, os a
primoramentos de um modelo para se utilizar em missoes espaciais. Entre
tanto, foi possivel obter alguns parametros de funcionamento significati
vos, 0s quais estao relacionados na Tabela 4.

0 prototipo do propulsor em desenvolvimento instalado em
sua camara provisoria de teste (camara PQUI II), pode ser vistona Figura
1(a). AFigura 1 (b) mostra o propulsor em funcionamento.

TABELA 4

PARAMETROS DE FUNCIONAMENTO DO PRIMEIRO PROTOTIPO DE PROPULSOR IBNICO

(PION 1).
Taxa de consumo de propelente (ug/s) 65
Densidade de plasma (m=3) 7 x 1ot
Densidade do gas neutro {m=3) 5 x 1018
Pressao na camara de descarga (mbar) 1,5 x 10-*%
Corrente de descarga (A) 1,0
Tensao de descarga (V) 50
Corrente de feixe (mA) 13
Tensao de aceleracio (V) 500
Empuxo calculado (mN) 0,26
Transparencia da grade (%) 55
Campo magnetico superficial (G) 800
Tipo de confinamento magnatico Multicuspide axial e
azimutal
Catodo Filamento de W
(diam., = 400 um)
Gas propelente Argonio

Dimensoes da camara de descarga D=7,3cme L=14,4¢cm
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Tomando como exemplo um satelite da MECB de pequeno por
te, ou seja, com uma massa em torno de 200 kg e com uma potencia eletri
ca disponivel de 60W, o propulsor idnico que se enquadra dentro  desta
perspectiva pode fornecer um empuxb da ordem de 1 mN. Para empuxos maio
res que 1 mN o consumo de poténcia serd mais elevado. Note-se que este
valor corresponde a um aumento de apenas quatro vezes O empuxo consegui
do com o prototipo atual (Tabela 4).

As implicacoes envolvidas na utilizacao de um propulsor i
onico de 1 mN em um dos satélites da MECB, bem como a viabilidade de sua
construcao, serao abordadas a seguir.

0 primeiro passo no projeto de um propulsor para uso no
espaco e a definicdo da missdao que o mesmo ira cumprir. Ela vai fornecer
os elementos para especificacao do empuxo e do impulso especifico reque
ridos para o propulsor. A insercao de um propulsor ionico do LAP no pro
grama da MECB, para teste em voo, certamente se dara, casoc aprovada, den
tro de restricoes bastante rigidas quanto ao peso maximo permitido e quan
to @ potencia disponivel para operacao do propulsor. Neste contexto, os
objetivos da missao devem ser suficientemente modestos para serem compa
tiveis com estas restricbes e deverdo ser sempre discutidos prevendo a
utilizacao de um propulsor de pequeno porte. Uma missdo com caracter?sti
cas semelhantes a estas foi levada a cabo no Japao (saté]iteETS-III,laQ
cado em 1982, Kitamura et, al,, 1986) e sera tomada como referéencia. Es
te satelite foi lancado em uma orbita quase circular a cerca de 1000 km
de altitude, pesando no lancamento 385 kg e levando a bordo quatro expe
rimentos tecnologicos, um dos quais o subsistema de propulsdo ionica. Es
te, por sua vez, compunha-se de dois propulsores, com suas respectivas u
nidades de potencia, e de uma unidade de controle. Os dois propulsores, i
denticos, operavam com mercUrio e geravam, em condicdes nominais de ope
racao, feixes de 5 cm de diametro, 30 mA de corrente com uma energia de
1 keV, dando um empuxo de 2 mN a um impuiso especifico de 2200 s para ca
da propulsor. Cada um deles consumia 68 W de potenciae pesava 0,8 kg, ndo
incluindo as unidades de potencia {ver Tabela 2, Kitamura et. al., 1986).
Com base nestes numeros serao adotadas para efeito da discussao que se
segue as sequintes especificacoes da Tabela 5.



Fig. 1 - Prototipo do propulsor ionico:

(a) Prototipo do propulsor instalado na camara
de testes provisoria.
{b) Propulsor em funcionamento.
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TABELA 5

ESPECIFICACAQ ADOTADA COMO ILUSTRATIVA DO PROPULSOR IONICO A SER
TESTADQ EM UM DOS v{(0S DA MECB

Eficiencia de utilizacao do propelente {ny) 70%

Empuxo (T) 1 mN

Energia dos jons (E) 1000 eV

Impulso especifico efetivo (Ig) 2737 s

Propelente Xenonio
(m=131.30)

Embora os numeros exatos possam variar com a definicao do
carater da missao, os valores escolhidos sao bastante representativos do
que seria a especificacao final de um propulsor idnico passivel de inclu
sao na MECB.

Antes de examinar mais detalhadamente os valores caracte
risticos para os parametros relevantes, do ponto de vista de uma missao
espacial, de um propulsor com as especificacoes acima, serao apresenta
dos alguns exemplos dos efeitos que um propulsor deste porte seria capaz
de provocar na dinamica dos satelites da MECB. Por simplicidade, sera su
posto nestes calculos que estes satelites possam ser representados porci
lindros macicos de raio R=50 cm e massa Mg = 200 kg, com o propulsor pre
so a superficie lateral (Figura 2 (a)). 0 momento de inercia do c¢ilindro

-

e:

I=Mg . R2/2=25 kg . m?
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Fig. 2 - Situacao considerada no estudo do efeito de um propulser ionico
de 1 mN sobre a dinamica do satelite: rotacao (a) e transferen
cia de orbita (b),.

A aceleracao angular imprimida ao satélite pelo torque
exercido pelo propulsor de empuxo T=1 mN sera:

do/dt=1/1=T ., R/L=1,1 x 10-2 rpm/win (4)

Portanto, apos uma hora de operagdo continua do propulsor,
a rotacdo do satelite tera sofrido um aumento aw=0.7 rpm. Este valor &
comparavel a0 que sera proporcionado aos satelites de coleta dedados da
MECB pela bobina magnetica prevista para atuar com esta finalidade,

Para examinar agora o efeito do propulsor na orbitado sa
telite, considere-se que o empuxo produzido seja sempre dirigido tangen
cialmente a orbita (Figura 2 (b)}). Pode-se mostrar (Brewer, 1970} que as
massas final e inicia] do satelite obedecem a relacao (supondo oOrbitas
circulares):
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Me/Mg =exp  {(rp/9) ¥2/1e . [(ry/re) 2 - (rTfro)l/z]}=
=exp {806,5s/Ic. [(rp/re) ¥2 - (r/vo) /213 {(5)

onde ro e rf sao raios das orbitas inicial e final respectivamente, Mg
e M sao, analogamente, massa inicial e massa final, Io e o impulso es
pecifico do propulsor, g & a aceleracao da gravidade local e ry €oraio
da Terra. A massa total do satelite na orbita final (Mg) difere da mas
sa inicial My devido a massa expelida de propelente, a taxa Mp= T/ ny vp
durante o intervalo de tempo At=tf - tg. Logo, o tempo de operacao do
propulsor correspondente a perda de massa AM=Ms - M, sera AM/mp, ou se
ja (ver Equacao 1):

at=9 - Te (6)
-

Tomando o raio da Terra ry=6378km e os valores especi
ficados para o propulsor na Tabela 5, e supondo que o propulsor sejausa
do para levarosatelite de uma orbita a 450 km para outra a 640 kmde al
titude (orbitas de "injecao" e final do satélite SSR1, respectivamente),
obtem-se Mf/Mg=0,996, o que, para uma massa inicial de 200kg, implica
em aM=0,77kg e portanto at=5,7 x 103 horas = 239 dias.

Para comparacao, os propulsores a hidrazina previstos no
satelite SSR1 devem executar a mesma tarefa em, no maximo, 15 dias dema
nobras no apogeu e perigeu, consumindo cerca de 20kg de propelente. Es
tes calculos nao levam em consideracao o efeito do arrasto atmosférico
que, as altitudes consideradas acima, pode ser ainda relevante. A forca
de arrasto sobre um satelite de secao reta S e velocidade vg é dada por
(Fearn & Wallace, 1987):

Fa=(Ca/2) . S.p.v2 (7)

onde p & a densidade atmosférica em kg/m® e Cy € o coeficiente de arras
to aerodinamico para o corpo em questao, que sera suposto da ordem de 2.
0 valor de p para uma dada altitude varia com a atividade solar durante
o ciclo solar de 11 anos, podendo esta variacao atingir uma ordem de gran
deza. Ummaximo de densidade devera ocorrer em 1992 e umminimo em 1998 - 1999,
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A Figura 3mostra o perfil de densidade na epoca do maximo (Fearn&Wallace,
1987) e a variacao da forca de arrasto com a altitude calculada para orbi
tas circulares. Esta figura mostra que a 450 km de altitude um corpo como
o daFigura 2,cuja base tem uma area de 0,8 m2, sofre um arrasto maximo de
0,5 mN. Embora calculos mais exatos devam ser efetuados em eventuais ca
sos concretos, e provavel que um propulsor ionico com empuxo de apenas 1 mN
seja capaz de elevar a orbita de um satelite da MECB a partir de 450 km de
altitude.

e , y————r—— 6,0x1072
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Fig. 3 - Variacao da densidade atmosférica maxima com a altitude.

FONTE: Fearn & Wallace (1987).

Embora propulsores deste porte nao sejam eficientes para e
fetuar a transferencia de orbita de 450 km a 600 km de altitude prevista
para o SSR1, devido ao tempo envolvido {que e maior ainda que o0s 239 dias
calculados, devido ao arrasto), estes calculos mostram que ele podera e
xercer uma influencia facil  de detectar na dinamicaorbital dosatélite.
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A breve discussao anterior teve o objetivo de salientar os
aspectos caracteristicos de propulsores ionicos e, em particular, do pro
pulsor ionico que sera discutido adiante, com relacao a sua aplicacao no
controle de atitude e de orbita de um satelite. Os exemplos apresentados
mostram claramente que tais propulsores se caracterizam por empuxos ‘bas
tante baixos, acarretando por conseguinte manobras lentas comparadas as
efetuadas com propulsores quimicos. Os propulsores idnicos no entanto po
dem ser operados continuamente por longos periodos de tempo e com um con
sumo de propelente bastante reduzido comparado ac dos propulsoresa hidra
zina, por exemplo.

Una analise  mais detalhada do propulsor ionico €Omo
um sistema de controle de orbitaoude atitude de satélites sera apre
sentada oportunamente associada a discussdao das possiveis  alternativas
para a inclusao de um teste em voo do propulsor ionico em uma das mis
soes espaciais brasileiras previstas para os proximos anos.

3 - DESCRICAD DO PRINCIPIO E DOS PARAMETROS DE FUNCIONAMENTO DO PROPULSOR
IﬁNICO POR BOMBARDEIO ELETRONICO.

0 propulsor eletrostatico funciona por ionizacao do
gas propelente, gerandoumplasma relativamente denso (1.0 x 10*! particu
lTas/cm®) em uma camara de descarga apropriada. A extracac dos ions & fei
ta posteriormente por meio de um par de eletrodos em forma de grade. A i
onizacao do gas propelente pode ser feita de diversas maneiras (Sandona
to e outros, 1987). Em particular, pode-se utilizar eletrons pravenien
tes da emissao termoionica de filamentos ou mesmo de catodos especiais,
como & o caso dos catodos ocos. Para aumentar a eficiencia na jonizacao,
utiliza-se um confinamento magnetico de forma a evitar ac maximo que es
tes eletrons sejam perdidos pela superficie do anodo. A extracaoc de um
feixe de Tons, geralmente positivos, vai gerar um excesso de carga nega
tiva no satelite caso nao haja a devida compensacdo da carga positiva e
jetada. Para isto, utiliza-se um dispositivo emissor de eletrons denomi
nado neutralizador. 0 esquema do funcionamento global do propulsor iﬁqi
co pode ser visto na Figura 4.
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Fig. 4 - Esquema de funcionamento do propulsor idnico

0 desempenho de um propulsor ionico e determinado basica
mente pela eficiencia de utilizacao do prope]ehte e pelo gasto de  ener
gia para produzir o feixe de Tons. A energia gasta para produzir cada on
do feixe & obtida dividindo-se a poténcia dissipada na camara de descar
ga pela corrente do feixe, ou seja: | |

£-d = If v, (eV/ion = W/A) (8)
g

A corrente do feixe (I¢) na Equacdo (8) @ subtraida  da
corrente descarga (Id) pois a energia eVd recebida pelos Tons, ao serem
acelerados e extraidos do plasma pela primeira grade, se tornaenergia u
ti1 do feixe, nao sendo portanto dissipada na camara.de descarga.

A eficiencia de utilizacao do propelente (n ) & definida
como a razao entre a corrente de feixe (If) e a taxa de fluxo de prope
lente (mp), ou seja:
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ny = 1f (9}

0 consumo em potencia por ion do feixe esta relacionado
com a eficiencia de utilizacao do propelente, através da seguinte equacao
(Brophy, J.R. 1984):

Ep‘=Ep* s (1= exp(- G .mp . (1 -ny))) (10)

sendo Co o fator de utilizagao dos eletrons primarios dado por:

_4.99. % {Aeq™1) (1)
Co
e.Vohg. ¢p

Fc = Ichp

Fp = If/Ip
onde:

0 = secao de choque para ijonizacdo de atomos neutros por eletrons
primarios {m2)
e = comprimento de confinamento para os eletrons primarios (m)
vp = velocidade do atomo neutrs (m/s)
e =carga eletronica (1,6 x 107°¢)
Ag=area de grade (m?)
$o = transparencia da grade aos atomos neutros
I+ =corrente de feixe (A)
Ic = corrente i0nica para os potenciais do anodo (A)
Ip=corrente de producao de ons (A)
Ey = gasto de energia minimo por ion, dado por:

£* = Eq * Ep {eV) (12)
Py - [(eV _+E,)/eV ]

onde:
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E_=consumo medio de energ1a para geracao dos ions no plasma, con
siderando processos de ionizagao e exc1tacao (ev)

= ?neggia média dos eletrons Maxwellianos perdidos para o anodo
ey

V_=potencial (relativo ao potencial do catodo) no qual os el
trons sdo acelerados para tornarem-se primarios (volts)

V4= potencial de descarga (volts)

Todas as grandezas envolvidas nas Equacoes 8-12 sap de
facil determinacdo ou obtidas experimentalmente, excetbcmcompriménto de
confinamento dos elétrons primarios (25), pois este depende da configu
racao do campo de confinamento magnetico e dos processos colisionais.de
maior relevancia que ocorrem na camara de descarga do propulsor. Este fa
tor serve entao para ajustar o modelo {Equacao 10) aos dados experimen
tajs. Com isso, observa-se que ¢ modelo de Brophy pode representar mui
to bem o desempenho de um dado propulsor.

A eficiencia total de um propulsor (nt) esta relacionada
com a eficiencia de ut111zacao do propelente (y ) atraves de (Kaufman,
1971):

"|'2
T‘]t= T]u=ne rlu (13)
2 . mir P
onde T e o empuxo (N), m; o fluxo de propelente ionizado (kg/s) e
P e a potencia total (watts), e n_ a eficiéncia de conversao de potencia

s e
eletrica.

Pode-se conparar os valores para os parametros de funcio
namento descritos pelas Equacoes 8-12, entre propu]sorés a mercurio e a
xengnio, atrav@s dos dados da Tabela 6. Note-se que o propulsor T4A (xe
nonio) apresenta uma faixa de empuxo mais abrangente, um impulso especi
fico e uma eficiencia total maiores com consumo de energia por ion do
feixe comparavel ao dos outros propulsores que empregam o mercirio .como
propelente, Estes fatores aliados ao efeito de contaminacdo do satelite
pela condensacao domercurio ejetado, fazem comque 0 xenonio sejao propelen
temais recomendavel nas nnssoes espaciais. No entanto o xenonio nao eounico
gas nobre que pode ser empregado eficientemente como prope]ente Na Tabe
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la 7 pode-se comparar os parametros de funcionamento para propulsores em
pregando argonio, kriptonio e Xenonio.

TABELA 6

DADOS DA PERFORMANCE DE PROPULSORES A MERCORIO E A XENONIO

Tah 5 T&a
{mergury) {mercury) {nemond

Besw wnergy iV} 940 k213 Yli
Thrust {mN) 10,3 (10.) 10,5 (10.1) 1.6 (11,2719, 9)
Daponctryted chrust rxnge (eN) =17 i-17 3.5 0458
Iahoust valociny, wingly-chucged

fone (hmig) 30 w 37
fpecatic impulas () 264 (2025) 3679 {27)0) MD3 (281671000}
Tora! input power {K) 223 223 7% .
Pover/thrust ratio {W/aoN} PR F AP ] .6 (21.8) 0.1 2L647%.2)
Tolal wave flow rate {(og/e) 0.395 (0.400) G¢.370 (0.382) 0,36t 14.360)
Energy cost per Dean wap (W/A) 23 (281) 231 (2686) 40 (14H261)
Electrical afficiency (1} 6.7 T0.4 6.9
Hass utilivation efficlency (X} 89.5 (84.0) 93,9 (BT.6) 8%.8 (82.7/26.0)
Totel sfficiency (I) 63,7 (59,4} 66,1 (61.,7) §9.1 (b).6/00.2)
Seri-anole of beam ot 951 of bean

current (deg) <11 <1 .5

HOTES: (a) Velues given in brackers have been corrected for doubly-charped loms, keeper
electrode pover and wewtraliser muss fiow tate, av appropriste. The wenon &acs
have been derived for two sxtrens values of the Goubly«~charged for concent of ihe
beew, &1 snd 191,

(b} TYhe salected operotiog points wssune o margin of seability of st Jeast 101, te
mointein asse of control and fully ersbie operatien,

FONTE: Fearn (1986).

TABELA 7

VALORES REPRESENTATIVOS DOS PARAMETROS DE OPERACAO DE UM PROPULSOR DE
5 CMDE DIAMETRO USANDO GASES INERTES

(Foi utilizado um neutralizador tipo filamento).

llominal operating parameters Cperating valuesg

Argon Kripton Xengn
Beam voltage, Vg, V 1000 1000 1000
beam cwrrent, Jy, mA 87.5 L) 1.2
Accelerator Voltoge, Vg, ¥ ~100Q ~1001) -1000 '
Accelerator current, Jg, WA 0.83 0.36 0.29
Discharge voltege, Vp, V 5.5 67.5 5%
Discharge current, Jp, A 0.6 0.h 0.h
Cathode keeper Voltaye, Yop, V 22.4 26.3 2.4
Cathode keeper current, J.i, A 0.4 0.4 0.4
Cathode flow rate, J,, mA 166 BT €3
Utilizetion efficiency, n,, % s2.7T 65.5 h.9
Discharge Joss, Dy, eV/ion 514 500 Les
Thrust, F, mN 2.51 2.29 2,46
Specifle Impulse, Isp' sec 3730 3200 2920

FONTE: Nakamura (1982).
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Embora o argonio seja o ¢as que apresenta a menor efici
encia de utilizacdo (ny), & 0 que provoca empuxo e impulso especificos
maiores. A razdo de tal efeito pode ser vista através do empuxo, dado
por:

—
]

Ie . (2 Vy m/q)?/? (N) (14)
onde Vi € a tensdo total de aceleracdo (volts), m a massa do ion (kg),
q a carga do ion (C), e I; a corrente do feixe (A). Como a tensdo do
feixe foi a mesma nos tres casos ea variacao do empuxo com a massa € pe
guena pois varia com a sua raiz quadrada, o maior empuxo sera obtidocom
a maior corrente de feixe, que & 0 caso do propulsor com argonio. Entre
tanto, dentre os gases nobres, o xenonio € o que apresenta aindaamaior
eficiencia de utilizacdao de propelente, com o menor fluxo de gas.

4 - DIMENSIONAMENTO DO PROPULSOR 1ONICO

Embora o funcionamento do propulsor com argonio e kriptg
nio seja viavel, as eficiencias sao muito menores do que as obtidas com
mercurio e xenonio. Com isto, para que seja possivel um desempenho con
sideravel com argonio e kriptanio; deve-se operar 0 propulsor com um em
puxo acima de 10 mN, Isto vem a recomendar a uti]ﬁzacﬁo do xenonio como
propeiente; principalmente quando o intuito for operar um propulsor com
baixo empuxo, alto indice de utilizacao de propelente e baixa taxa de
fluxo de gas.

0 propulsor ionico sera dimensionado entdo para um empuxo
de 1 wmN utilizando ¢ xenonio como gas propelente e tendo como base de
comparacao o respectivo propulsor da Tabela 7, utilizando uma camara de
descarga com 5 cm de diametro.

E possivel fazer uma estimativa inicial dos parametros do
propulsor, empregando-se as curvas da Figura 5. Extrapolando-se a curva
5 (b), obtBm-se para um empuxo de 1 mN, que o propulsor deverd operar
com uma corrente de descarga de 0,15 A, com uma corrente de feixe de 20
mA e a poténcia total dispendida sera de 50 W. Pela Figura 5(a), a efi
ciencia de utilizacdo do propelente deverd ser da ordem de 77% (ja que
ng=35% n =45%e a razao potencia/empuxo & SOW/mN pela  Figura 5 (c))
em regime de funcionamento continuo.
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Fig. 5 - Parametros de funcionamento para um propulsor ionico a xendnio.

FONTE: Fearn (1986}
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Para comprovar se 0s dados obtidos por extrapolacao das cur
vas acima estao coerentes com o tamanho do propulsor escolhido, basta com
para-Tos para o caso do propulsor a xenonio da Tabela 7, ou seja, para um
empuxo de 2,5 mN. Na Tabela 8 pode-se comparar os resultados obtidos a par
tir da Figura 5 com 0s resultados divulgados na Tabela 7.

TABELA 8

COMPARACAD DOS PAREMETRQS_DE_EUNQIQNAMENTQ 0BTIDOS POR EXTRAPOLACAD  DAS
CURVAS DA FIGURA 5 E DA TABELA 7.

DAD0S | 1g W) | 15 @A) | Py W) L (%) IP/T (W/mn) |
- Figura 5 0.4 50 80 71 30
Tabela 7 0,4 47,2 69 74,9 --

A potencia total para o caso do propulsor da Tabela 7 foi
obtida somando-se a potencia gasta na descarga e na producao do feixe i§
nico. 0 resultado assim obtido pode ser comparado com o similarda Figuré
5(b}, pois em ambos o0s casos nao foi considerada a potencia gasta para
neutralizar o feixe. Entretanto, a potencia obtida atraves daFigura 5(b)
€ um pouco maior pois neste caso o autor considerou o efeito de Jons du
plamente carregados e tambem a potencia gasta no eletrodo de sustentacao
da descarga (keeper). Deve-se observar no entanto, que a Figura 5 nao re
presenta as curvas de funcionamento de propulsores deuma forma geral. Ela
serve apenas para dar uma estimativa dos parametros de operacao e consumo
de poténcia para um determinado empuxo.

A seguir serao examinados os parametros geomeétricos de fun
cionamento de um propulsor ionico com as caracteristicas da Tabela 5.

4.1 - CAMARA DE DESCARGA

Para um empuxo de 1 mN e uma tensao total deaceleracdo de
1 kV, pode-se estimar a corrente de feixe de um propulsor atravesda Equa
¢ao 14, supondo o Jon de xenonio simplesmente ionizado. Desta formaa cor
rente de feixe deve ser 1.=19,2 mA. Sendo a transparencia das grades LN
a area da grade A, a velocidade de Bohm Yy o tem-se que a densidade
do plasma na camara de descarga e:
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ngs ——Lf Le (mi/kTe)M/2 x 3,98 x 10%% (n"?) (15)
0,5A g © Yy d2¢0

onde m; e a massa do Ton (kg) e kTe a temperatura eletronica em eV. Atri
buindo os seguintes valores: d=5 em, ¢,=0,6, kTe=2 eV, obtem-se
ne=1,64 x 1017 m™°

Utilizando um comprimento de 4 ¢cm o volume da camara de
descarga sera entao: V=78,5 ml. Utilizando a Equacdo 5, obtem-se n, =0,7
e que a taxa de fluxo de prope]enteemp =27, 4 mAeq. A densidadede part1“
culas neutras do gas pode ser entdo calculada agora utilizando:

4mp(1 - n,}
e v, Ag A

e (16)

VoE (-EikTe/Trm)“'(2

Para T=1000 K, tem-se portanto que n,=4,4 x 10*7 m™%, re
sultando em uma pressao de trabalho da camara de descargadelﬁx 10”7 *mbar.

4,2 - SISTEMA DE GRADES

0 processo de extracaode um feixe de Ions de um plasma, em
pregando um par de eletrodos em forma de grades e governado por corren
te limitada por carga espacial, cuja densidade de corrente e dada pela
lei de Langmuir-Child, sequndo a seguinte expressao:

J=(4/9) ¢, (ZQImi)1/2 (VT3/2/1§) (A/m2) (17)
onde ¢=8,85 x 107'* F/m, 14 & a separacao entre os eletrodos (m) e Vg
e a tensdo de aceleracdo dos Tons (V). Q efeito de separacao entre as
grades & melhor representado quando substituido por um comprimento eﬁé
tivo de aceleracao dado por:

o=L00g® + (d2/4)31% (m) (18)

onde de e o0 diametro dos furos da grade de extracao, conforme a Figurab.
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Fig. 6 - Parametros geométricos e distribuicao_de potencial tipica de um
sistema com duas grades para a extracao de um feixe ionico.
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0 desempenho de um dado arranjo de grades éme1hor-expre§
so se utilizarmos a assim chamada perveancia normalizada por furo, dada
por:

PNF=_10_ . (g a/dz) (nanopervs/furo) (19)
ve/z

onde IO=‘n de2 J/4 & a corrente extraida em cada furo.

Conhecendo-se entao a d1stanc1a de separacaoentregrades
(zg), o diametro do furo da grade de extracao (d.) e a tensdo total de
aceleracao (V }, basta medir-se a corrente extra1da para obter-se o iva
Tor da pérveancia normalizada por furo. 0 objetivo & obter-se umdado va
Tor para a pérveﬁncia atraves da escolha adequada dos parametros geome
tricos e elétricos de funcionamento do sistema de grades, “de forma que
) angu]o de dlspersao seja minimizado e o fator de d1vergenc1a do feixe
(fd) seja maximizado. 0 angu]o de d1spersao (o) & um parametro . obtido
experimentalmente pela determ1nacao do raio normal ao eixo do feixe (r),
que define um cone envolvendo 95% da corrente total integrada, a uma da
da distancia %, da grade. Para pequenos angulos, o e dado por:

a=arctg (r/ﬂs) = /i, (20)
0 valor no denominador da Equacao (20) corresponde a dis

tancia de 17,5 cm, para a fonte de Jons e as sondas utilizadas por Aston
(1976). 0 fator de divergencia & definido por Aston como:

oYXy (21)

13

n
fd= §;1J1 X; cos ei/i

onde J, & a correspondente medida pela i-&sima sonda, x; € a distancia
da i~ es1ma sonda ao eixo de simetria do feixe e 95 e 0 angu]ofornadope
la intersecao entre uma linha estendida do centro da grade da fonte de

jons a i-esima sonda e o eixo de simetria do feixe ionico.
Definindo a tensao liquida de aceleracdo como:

=V + V (22)

Iy=Vp + ¥y
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e a tensao total de aceleracao como:
VT=VN + |VA[ (23)

onde ¥, e a tensao de descarga, Vy € a tensao de extracao e V, éa tensdo
de aceleracao {geralmente com valores negativos). A razao entre as ten
soes 1iquida e total define o parametro R dado por:

R=Vy /g (24)

0s valores de fy e o para as grades do prototipe do pro
pulsor serao obtidos utilizando o procedimento e os resultados recomen
dados por Aston (1976).

Dividindo-se a seccao transversal da grade de extracao em
regioes comareas iguais (Figura 7(a)), pode-se obter a variacao da densidade
normalizada de ons em funcao do raio de contorno de cada regido, utili
zando a Figura 7(b). A fracado dacorrente total para cada regiao e obtida en
tao atraves da divisao dos respectivos valores da densidade normalizada
de jons de cada regiao, pela soma de todos os valores de densidade norma
lizada de jons. A corrente ionica de cada regido & obtida através do pro
duto da corrente total (I =19,2 mA) pelo respectivo valor da fracao de
corrente de cada regiac. Os resultados provenientes do procedimento aci
ma adotado correspondem as colunas 1-4 da Tabela 9.
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A perveancia normalizada por furo (PNF) de cada regiao
pode ser obtida utilizando-se:

PNF = Jr X 12/43/2 ¢ (rg/re) (25)

onde 1o & dado pela Eq. 12, rg @ o raio da grade de extracao, reéo raio
do furo nesta grade, X € o nimero de subdivisoes da seccao transversal
da grade e Vy ¢ 3 tensao liquida dada pela Eq. 22. Utilizando os resulta
dos da quarta coluna da Tabela9, pode-se obter osvalores da perveancia nor

malizada por furo para cada regiao (quinta coluna da Tabela 9). Comestes
valores e as. Figuras7(c)e 7(d)compieta-se a Tabela 9.

TABELA 9

PARAMETROS CARACTERISTICOS PARA 0 SISTEMA DE ACELERACAQ COM DUAS GRADES

.~ dens. ~ PNF
re fragao | corrent f alpha
9189 normal. ¢ (mA © nanoperv (QELHQ}
1,04 0,327 6,21 1,10 0,993 7,5
2 1,06 0,333 6,33 1,13 0,993 7,2
3 1,08 0,340 6,46 1,15 0,993 7,2

especificacoes: If=19,2 mA, Vy=1000 V, R=0,9, ¢¢=60%, furos =666, X=3,
de=1,5 mm, ry =25 mm, lg/de=1, d3/de=0,827, te/de=0,123 e
ta/de = 0,370,

4.3 - CONFIGURACAQ DE CONFINAMENTQ MAGNETICO MULTIDIPOLAR SUPERFICIAL
PARA 0 PROTOTIPO DE PROPULSOR IONICO.

Para aumentar a eficiéncia de geracac de plasma naca
mara de ionizacao do propulsor jonico, faz-se necessaria a utilizacao de
campos magneticos superficiais. Estes campos podem ser produzidos, por e
xemplo, empregando-se imas permanentes distribuidos ao redor desta cﬁ
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mara de jonizacao. Estudos anterioresmostram que, emmaquinas de plasma
quiescente com confinamento magnetico superficial (Leung, 1975}, das
diversas configuracoes para o campo superficial (cuspide de linha in
teira, clspide de linha interrompida e clUspide em xadrez). aque produz
maior densidade de plasma & a configuracao com cuspide de Tinha intei
ra, como mostrado na Figura 8.
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Fig. 8 - Densidade de plasma em fungao da pressao do gas neutro  para.
tres configuracoes de campo superficial (Vd=60V'e Id=1A).

FONTE: Leung (1975).
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A razao pela qual tal efeito ocorre deve-se a um confina
mento mais eficiente dos eletrons primarios {eletrons provenientes do ca
todo da descarga) como & mostrado na Figura 9.
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Fig. 9 - Densidade de eletrons primarios em funcao da energia para tres
configuracoes de campo superficial,

FONTE: Leung (1975).
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De fato, a medida de campo magnetico ao longo de uma 1i
nha intermediaria entre duas linhas de imas, mostra que a configuracao
de campo com cuspides de linha inteira produz maior campo magnético su
perficial, como mostrado na Figura 10.

500 T 1 1 ] T ¥ T 1

™
i LINE-CUSP . (A)

400 CHECKERBOARD Z . (8)
. (s /7.7, Wl /7)) 4

CHECKERBOARD.

B, (G)

d {cm)

Fig. 10 - Componente B, do campo magnetico, medide ao longo da Tinha gue
une os centros de duas colunas de 1mas permanentes, em funcao
da posicao axial para tres configuracoes diferentes. Os _pontos
nas figuras do cants superior direito referem-se a regiao onde
estas medidas foram feitas.

FONTE: Leung (1984}
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Alem do tipo de configuracao adotado, o espacamento entre
as linhas de imas tambem e de fundamental importancia. Nos testes reali
zados em uma camara de vacuo de diametro igual a 30 cm, viu-se que o ni

mero ideal e de 12 colunas de imas permanentes em volta da camara de io
nizacao (Figura 11).
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Fig. 11 - Densidade de plasma em funcao do numero de colunasde imas per
manentes.

FONTE: Leung (1975).
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Nesta configuracao, o espacamento entre as barras de imas
& de 8 cm. Esta & portanto a distancia na qual existe um balanceamento
entre as perdas por difusao atraves das cuspides e as perdas por difusao
perpendicular ao campo magnético entre duas colunas. Quando a distancia
dos imas aumenta, o nimero de colunas decresce diminuindo a area total
de perdas pelas cuspides. No entanto, a medida que a separacao entre os
imas aumenta, aumenta tambem a perda entre as duas cﬁspides.'Para a ca
mara de ionizacao do propulsor ionico proposto para a MECB, cujo diame
tro previsto & de 5 cm, sera necessario utilizar o menor nimero possivel
de colunas de imas na configuracao de cuspides de linha cheia, isto &
quatro colunas de imas permanentes. Com esta configuracao de confinamen

to magnetico superficial, a distribui¢do do campo magnetico interno
a camara de jonizacdo apresenta a forma da Figura 12,
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4,4 - SISTEMA ELETRICO

A Figura 13 mostra um diagrama de blocos do sistema eletri
co do propulsor ionico. Alem das fontes de alimentacdo necessarias para
se operar o prOpuisor, 0 sistema inclui os comandos eTétricos necessarios
para acionar as valvulas de alimentacdo de propelente e os dispositivos
de diagnsotico que informam sobre a operacdo do propulsor. Uma unidade de
controle gerencia o funcionamento de todo o sistema e se comunica com 0sS
niveis mais elevados de supervisao; no proprio satelite ou em terra, por
intermedio de -canais de telemetria e telecomando.

AL IMENTAGAO

-:;ifﬁffit;jgﬁﬂﬂl;:—

I
FORTES

IpESCARGA

UNDADE [ExTRACAD

Iconnuous N
INTERFACE
I, :
{ TELEMETRIA
| CONTROLE

AN

j

|
[aceLEraCAQ | :> PROPUL SOR
[nEuTRALIZAGAD | {

oo

AQUEC IMENTG
DO CATODO

AQUEC IMENTOQ
D0 MEUTRALIZADOR

DIAGNGSTICOS E PARAMETROS BE OPERACAQ

ATUADORES PARA VALVULAS

Fig. 13 - Diagrama de blocos do sistema eletrico do propulsor.
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Do ponto de vista de insercac do subsistema de propulsao i
onica no sistema do satelite, os parametros mais relevantes sio:

- Potencia consumida

Numero de canais de telecomando e telemetria
Peso e volume do sistema

Potencia dissipada como calor

0 segundo item dessa relacao, ou seja, o nimero de canais
de comunicacao, admite uma flexibilidade bastante ampla, variando confor
me o grau de sofisticacao embutido na unidade de controle do subsistema
de propulsao elétrica. Uma unidade de controle complexa, capaz de operar
automaticamente  fontes, valvulas e diagnosticos numa sequencia preé-de
terminada, e programada para responder a eventuais falhas ou situacoes de
anormalidade, poderia operar com um numero muito reduzido de canais de co
mando e telemetria. Eventualmente, poderia haver um unico canal de coman
do (tipo Tiga/desliga) e um de telemetria, sendo que este ﬁ]timocana]pg
deria suportar a transferencia de mais de uma informacao atraves do uso
compartilhado no tempo ("time sharing"). Por outro lado, dado o carater
experimental que se pretende conferir a missao, seria interessante dis
por da maior flexibilidade possivel no controle e diagnostico do pro
pulsor, o que implica uma maior quantidade de canais de comunicacao. Um
estudo mais aprofundado sera necessario para se estabelecer o compromisso
adequado entre esta flexibilidade e a disponibilidade de canais do sate
lite envolvido.

Os demais itens da relacao acima dependem predominantemen
te das fontes ligadas ao propulsor. 0 esquema de ligacao destas fontes é
mostrado na Figura 14 para o caso em que se usa catodos do tipo oco tanto
na geracao quanto na neutralizacdo dos jons.
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Das fontes apresentadas nesta figura, as mais criticas sao
a fonte da descarga e a fonte de extracao do feixe, podendo ser despreza
do o consumo de poténcia das demais fontes (= 10% do total), numa primei
ra estimativa do consumo global em potencia do sistema (Brewer, 1970-fig.
6.12). Desta forma, a potencia total necessaria para operar o propulsor
pode ser expressa como:

Pt;Pd + Pg=1If (EI:) + VN) (26)

onde If e a corrente do feixe, Vi e a diferenca de potencial entreoplas
ma na camara de fonizacao e o feixe neutralizado (a uma distancia sufi
ciente do propulsor) e Ep e o parametro discutido no Capitulo 3, denomi
nado potencia especifica da descarga, custo de producac de ions ou perdas
na descarga. Este parametro, como mostra a discussao do Capitulo 3, de
pende de varios fatores e, em especial, do fluxo de propelente nao apro
veitado e da geometria da camara de ionizacao. Assim, para uma dada con
figuracao da camara de ionizacao, 0 custo de producao de fons permanece,
dentro de certos limites, relativamente constante se o fluxo de particu
las neutras no feixe & mantido fixo. Isto significa que se a potencia for
necida a descarga e aumentada, aumentando-se I4q (V4 normalmente e manti
do fixo em um valor oOtimo pré-determinado}, a corrente de fons extraida
cresce e, se o fluxo de propelente na entrada e corrigido para manter
constante o fluxo neutro na saida, o valor de Ep permanecera razoavelmen
te constante.

Dentro do limite de validade das aproximacoes explicita
das no paragrafo anterior e possivel determinar o valor de Vy que minimi
za a potencia necessaria para se obter um dado valor do empuxo. A Equacao
14 permite escrever que:

If=(q/2m)t/2 7T Vglfz (27)

Substituindo esta relacao na expressao para a potencia to
tal, tem-se:

Pe/T=(q/2m}1/2 v 1/2 (1 + Ep/Vy) (28)
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0 valor desta equacdo sera  minimo quando:

Yamin = Ep (29)

(Pe/Thysy = (2a/m)H/2 v 2/2 (30)

0Os valores de E citados em trabalhos a respeito de pro
pulsores a gas nobre (p. ex. Brophy, 1986; Fearn, 1986) variam de 100 a
500 W/A, dependendo da otimizagao conseguida na camara de ionizacio e do
porte do propulsor (propulsores de maior empuxo s30 mais eficientes). As
Tabelas 6 e 7 fornecem dois exemplos: Eb=260 W/A bara()propulsor ingles
T4A, de 11,4 mN, e E, =466 W/A para o propulsor japonés (Nakamura, 1982)
operado com xenonio, com empuxo de 2,46 mN. No primeiro exemplo a efici
enc1a de ut1]1zacao do propelente & ny, =80% e no segundo ny =75% (os valo
res de Nakamura nao possuem as correcoes feitas para o propu]sor in
glés). Mantendo-se uma ef1c1gnc1a ny desta mesma ordem, o fluxo de pro
pelente nao paroveitado, para um propulsor de 1 mN, sera cerca de 2,5 ve
zes menor do que o do propulsor de Nakamura, o que implica umvalormais
elevado de Eb. Aplicando-se o modelo de Brophy (vide o CapTtulo 3) na
curva Ep x n, fornecida por Nakamura, & possivel estimar que um propul
sor de 1 mN tera um custo de producao de Tons da ordem de 1300 W/A. Nes
te caso, as expressoes acima mostram que a potenc1a minima para operar
um propulsor de 1 mN seria 43,7 W e que, para tanto, o potencial do fei
xe deveria ser da ordem de 1300 V. A Figura M5 mostra a variacao da po
tencia total com a energia do feixe (Equacao (28))paradiversas- hipote
ses para ¢ valor de E,. A hipotese de Eb=2000 W/A pode ser considerada
pessimista, ao passo gue Eb=500 W/A € uma suposicao otimista para um pro
pulsor de 1 mN operando em regime continuo, com n, ha faixa de 60 a80%.
Vé-se, portanto, que o consumo de poténcia deste propulsor deverd estar
na faixa de 30 a 60 W se Vy = 1000 V.
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Observe-se que a estimativa de 50 W feita no inicio des
te capitulo, por simples extrapolacdo das curvas de desempenho do  pro
pulsor ingles T4A, e consistente com esta conclusao.

Para efeito dos calculos e comparacoes que se seguem, se
ra suposto que E,=1000 W/A, de modo que a escolha Vy = 1000 V correspon
de ao valor otimo do ponto de vista do consumo de poténcia. Para estas
condicoes, tem-se Pt =38 W.

Desta potencia, metade corresponde as perdas na descarga
e metade a consumida na aceleracao do feixe. Logo, a eficienciaeléetrica
e a potencia convertida em calor serdo: ne=50% e Pcalor=18 W.

Estes valores nao levam em consideracao a eficiencia da
unidade de processamento de potencia, tipicamente na faixa de 80%, para
fontes chaveadas trabalhando com frequencias de chaveamento acima de

20 kHz. Com esta correcao, os valores acima sao alterados para: P.=48M,
Pca10r=30w’ ne=38%.

0s valores de potencia encontrados sao ainda elevados,
comparados a potencia total disponivel nos satélites previstos na MECB.
Para reduzir estes valores seria necessario porem, que Ep possuisse um
valor menor que o estipulado acima, o que e dificil obter mantendo um
alto valor do aproveitamento do propelente n,, com um fluxo baixo como
0 que ocorre neste caso. Uma das alternativas para reduzir Ege portanto
Pt, seria trabalhar com valores reduzidos de n,. Neste caso o consumo de
potencia seria reduzido as custas de um gasto maior de massa. Uma outra
alternativa seria operar o propulsor em regime pulsado, com pulsos de
duracao tp repetidos a um periodo ti, ou seja, com um fator de operacdo
fp=tp/ty. Para obter um empuxo medio igual ao valor T estipulado ante
riormente para operacao continua, o empuxo instantaneo T durante o pul
so devera ser T=T/fy e, consequentemente, tambem If=TI¢/fp e @ = 0/fp.
Logo, durante o pulso o propulsor trabalha com fluxo de propelente mai
or e custo de producao de jons E, menor (para um mesmo valor de n,).
Neste caso porem a reducao na poténcia consumida ocorre sem prejuizo no
aproveitamento do propelente.
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0 valor minimo de Ep que e possivel obter, seja por opera
¢ao a baixo n, ou por operacao pulsada, esta associado ao parametnoE;do
modelo de Brophy (capitulo 3), que possui um valor da ordem de 100 W/A,
segundo os resultados citados na bibliografia (Wilbur, 1984; Poeschel,
1983). AFigura 15 mostra que neste caso a potencia total se reduz a cerca
de 22 W, para V,=1000 V. Uma reducdo ainda maior na potencia podera ser
obtida reduzindo Vy para o valor otimo Vg =Ep=100 V. Este valorde POtEﬂ
cia, que pode ser considerado comoum limite minimo possivel para a opera

cao de um propulsor de 1 mi, € dado pela Equacao 30 : P¢{min) =12 w.

Deve ser ressaltado que a reducao de Vyde 1000V para 100 V
implica a reducao do impulso especifico em cerca de 3 vezes, com um au
mento correspondente no fluxo de propelente, isto e, a reducao da poten
cia se faz com um custo no consumo de propelente,

A analise da massa do sistema eletrico sera feita na pro
xima secao, em conjunto com o estudo da massa total do sistema.

4.5 - MASSA TOTAL DO SISTEMA DE PROPULSAQ IONICA

A massa total de umsiStema de propulsao ionica pode, a
grosso modo, ser atribuida a tres grandes subconjuntos do sistema: o sis
tema elétrico, o sistema de armazenamento e alimentacao de propelente e
a estrutura do propulsor propriamente dito. Destes tres subconjuntos, e
razoavel supor que o primeiro seja, dentro de certos limites, proporcio
nal a potencia elétrica total consumida pelo propulsor P¢, 0 segundo pro
porcional a massa do propelente transportada mp e 0 terceiro proporcio
nal a secao transversal do feixe A¢ (Wilbur, 1984). Designando os fatores
de proporcionalidade respectivamente por: aps "I age @
massa total do sistema (incluindo a massa do propelente) sera dada por:

mt=ap Pt + op mp + oz Ar
onde my: massa total do sistema de propulsao ionica

mp: massa do propelente transportada
Pt: potencia total consumida pelo sistema
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¢yt Massa especifica do sistema elétrico (kg/W)
opt Massa especifica do sistema de propeiente (kg/kg)
ay: massa especifica do propulsor propriamente dito {(kg/mz)

A equacao acima pode ser reescrita da seguinte forma:

Quando se especifica a missao a ser desempenhada pelo sistema de propul
sao, normalmente se estabelece o empuxo necessario T e o tempo total t
que o propulsor devera operar, que sao portanto parametros fixos tomados
como ponto de partida na definicao dos demais parametros do sistema. Pa

ra obter a potencia e a massa de propelente consumidas, dados T e t par
te-se das Equacoes 27 e 28,

Sendo n, a eficiencia de utilizacao do propelente, o flu

xo de massa extraido do reservatorio do propulsor, obtido da Equacio 27,

-

e:

o=m Ic/q ny=(m/2q)t/2 v ~1/2 T/q (32)
e a massa total de propelente consumida durante o tempo de operacao
normalizada pelo empuxo, sera:

mo/T =t fp/T = (m/2g}1/2 V3/2 t/n,, (33)

Nota-se, portanto, que a massa do propelente consumida diminui quando a
energia do feixe Vyy aumenta. Por outro TJado, a Equacao 28 mostra que a po
tencia total consumida cresce com Vy para VypEp{verFigura 12), o que sig
nifica que ha um valor de Vy para o qual a massa total do sistema dada
pela Equacao 31 e minima. Substituindo as FEquacoes 28 e 33 na Equacao 31,
conclui-se que m sera minima quando:

Vmin =Eb + ap/ay (m/ q) t/ny (38)
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(mt/T)min=ap(2q/m)1/2[Eb1—um/ap (m/q) t/n, 14/ % + a (R /T)  (35)

ras colunas apresentam valores para casos concretos de

Para obter os valores numericos destas expressoes € pre
ciso estimar os parametros aps @ns o5- A Tabela 10 apresenta aiguns va
lores para estes parametros obtidos de diversas fontes. As duas primei

propulsores

construidos visando a aplicacdo imediata em voo, um dos quais operando
com mercurio e outro com xenonio. A Ultima coluna apresenta as massas
especificas do sistema de potencia do satelite de sensoriamento remoto
da MECB. Os outros dados foram obtidos de um estudo realizado por
Wilbur a respeito das massas dos jtens de um sistema de propulsao ioni
ca e representam o estado de arte da epoca {1984).

TABELA 10

VALORES PARA 0S PARAMETROS i OBTIDOS DE DIVERSAS FONTES

Referencia:

diametro
propeiente
potencia
empuxo

Massa do
propulsor

Massa do

sist. propel.

+ propel.

Massa sist.
eletrico

Ga
G
%p

Lewis R.C/
TRW, JUL-
1977

8 cm

Mercurio
183 W
5,1 mN

3,4 Kg

1,5
8,7 kg

11,3 Kg
68,0 g/cm?
1,2 g/g

62,0 g/W

Culham {(Martin,
Lavender,

Bond,
1988)
10 ¢cm

Xenonio
275 W
11,4 mN

2,0 Kg

5,2
2,0

9,0 Kg

25,0 g/em3

3,6 g/g
33,0 g/W

Wilbur Satelite
1984 SSR MECB
(PCU + PDU)*
------ 127 W
------ 6,5 Kg
10,0 g/cm®  c-mee-
1,1 g/g ==--me
30,0 g/W 51,0 g/W

*PCU: Power Conditioning Unit; PDU: Power Distribution Unit
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Considerando os numeros da Tabela 10, foram estipulados os
seguintes valores para estes parametros, para efeito de estimar os valo
res para Vy e my dados pelas Equacoes 34 e 35: ay =40 g/cm?, op=3,0 g/g
e op =40 g/W.

Para um propulsor de 5 cm operando com xenonio, com T=ImN,
ny = 70%, Ey =1000 V (vide Secao 4.4), tem-se que:

Vy min=1000 V + (0,525 t) (v)
m¢ min = 48,5 Vyl/2 + 785 (g)

Os resultados acima mostram que, se t<<1900 horas, os va
lTores de Wy min e my min variam pouco com o tempo de duracao da missao e
sao da ordem de 1000 V e 2,3 kg, respectivamente.

Por exemplo, para t=300 h, o que & da mesma ordem do tem
po total de operacao dos propulsores da missao japonesa ETS-I1I, os valo
res de Vy e my seriam 1157 V e 2,4 kg, respectivamente. Para este  mesmo
tempo de missao (t =300 h), a massa do propelente dada pela Equacao 33 se
ra mp=37 g. A massado sistema de propelente, com o reservatorio cheio de
propelente, sera msp = o mp = 0,11 ky. A massa da estrutura do  propulsor
propriamente dito devera ser,nestas condicoes, mep=cy Ar =0,8 ky. A mas
sa do sistema eletrico e a diferenca entre Mt € msp + mep, que neste caso
e mse=cp Py=1,5 kg. Para ¥, =1000 V (valor tomado como referencia ante
riormente), os valores acima serao um pouco diferentes, com mse um pouco
menor & msp e my um pouco maiores. A diferenca mais significativa ocorre,
porem, na massa de propelente consumida, cujo novo valor sera mp = 40 g.

4.6 - SINTESE DAS CARACTERISTICAS DO PROPULSOR IONICO PROPQOSTO

A Tabela 11 apresenta um resumo dos parametres previstos
para um propulsor com caracteristicas adequadas a inclusao no programa es
pacial brasileiro. Uma possivel concepcao para a estrutura do propulsor,
incluindo o tanque de propelente com capacidade para 45 g de xenonio, e a
presentadana Figura 16. Segundo esta concepcao, o propulsor possuira um
chassi (B) para a sua fixacao ao satélite, de modo que a camara de ioniza
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¢ao ficara exposta ao espaco e o sistema de propelente (reservatorio, val
vulas, conexoes, etc) ficara no interior do satélite. Na Tabela12 & a
presentada uma relacao do material proposto para cada um dos componentes
do propulsor daFigura 16, com uma estimativa da massa correspondente. E in
teressante observar que a massa total obtida nao difere muito da massa
msp mais mep encontrada na secao anterior. A capacidade do tanque de
propelente foi estimada para uma pressao de 60 bar (Martin, Bond, Lavender,
1988), para qual a tensao maxima produzida numa parede esférica de 0,5 mm
de espessura, e inferior a tensao de ruptura para o aluminio 1100, com um
fator de seguranca maior que dois.

TABELA 11

PARAMETROS CARACTERISTICOS DO PROPULSOR IONICO PROPOSTG PARA APLICACAD

NA MECB

PARAMETRO VALOR
Diametro de feixe 5 cm
Empuxo 1 mN
Tensao de feixe 1000 v
Tensao total de aceleragao 1111 v
Eficiencia de utilizacao
de propelente 70 %
Impulso especifico 2737 s
Corrente de feixe 19 mA
Fluxo de Massa 37 ng/s
Massa de propelente p/300 h 4 g
Custo de producao de jons 1000 W/A
Potencia (incluindo sist. elétrico) 48 W
Massa total 2,40 kg
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TABELA 12

IONICO PROPOSTO PARA APLICACAQ NA MECB.

COMPONENTE MATERIAL MASSA (g)
btindagem externa aluminio 62
chassis aluminio 124
imas permanentes SmCo 33
anodo molibdenio 51
catodo oco tantalo 20
valvulas aluminio 150
dutos de gas aco inoxidavel 20
reservatorio aluminio 141
conector eletrico varios 10
sistema de grades tantalo/alumina 171
parafusos, isoladores, B
condutores, varios 100
propelente xenonio 45
Massa total: selecionados 927
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5 - CONCLUSAQ

Considerando-se o cenario internacional da pesquisa -na
area de propulsao ionica, o teste de um propulsor idnico a bordo de um
dos satélites da MECB seria bastante relevante, dado o pequeno numero
de testes em voo ja efetuados até hoje, nenhum dos quaisutilizando gas
nobre como propelente, e dada a perspectiva de miltiplas aplicacdes des
te tipo de propulsor em variadas missoes espaciais (Capitulo 1). Consi
derando-se o0 cenario nacional a mesma conclusao Se apresenta, tendo em
vista a importancia que um tal teste teria para a continuidade e o ama
durecimento dos trabalhos realizados pelo INPE nesta area, 0s quais pre
tendem Tevar ao dominic de uma tecnologia cuja aplicacao em futurasmis
s0es espaciais, no ambito nacional ou em cooperagao com outros paises,
podera ser bastante proveitosa.

Por outro lado, as limitagcoes de peso e potencia eletri
ca dos satelites da MECB impoem restricoes ao porte do propulsor a ser
testado, cujoempuxo devera ser necessariamente pequeno, isto e, da or
dem de 1mN ou menor. No entanto, o efeito deste empuxo na dinamica do
satelite devera ser facilmente detetavel, justificando o teste (Capitu
lo 2).

Os parametros e aspectos mais importantes na concepcao
e projeto de um sistema de propulsao ionica que possa serutilizado nes
te teste foram discutidos nos Capitulos 3 e 4, com o enfoque baseado em
uma concepcdo tipica para o propulsor de 1mN, cuja descricao se acha
condensada na Figura 16 e nas Tabelas 11 e 12. Dos parametros apresen
tados nestas tabelas, acredita-se que o mais critico para aefetiva con
cretizacao do teste em voo seja a potencia elétrica consumida pelo sis
tema, estimada em 48W. Este valor & alto comparado a potencia total dis
ponivel nos satelites da MECB, que & da ordem de 60W para os satelites
de coleta de dados e cerca de 140W para os de sensoreamento remoto. Na
Secao 4.4 foram discutidas algumas alternativas para reduzir-se o con
sumo de potencia do sistema de propulsdo ionica, preservando o empuxo
médio fornecido, as quais deverdo ser consideradas caso nao seja possi
vel consumir potencias da ordem de 48W do satelite em questao, As alter
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nativas examinadas baseiam-se no aumento da eficiencia eletricada des
carga  as custas de uma reducac no aproveitamento do gas propelente,
ou na operacao pulsada do propulsor, que neste caso trabalhariacomflu
xos de propelente mais elevados durante o pulso, o que aumenta sua efi
ciencia. Utilizando alguma destas tecnicas, associada a uma reducdo no
impulso especifico do propulsor, & possivel teoricamente reduzir o con
sumo de potencia a valores da ordem de 15W. E necessario, porem, estu
dar esta questao em mais profundidade a partir de uma possibilidade
concreta de teste em voo do propulsor. Este estudo devera examinar as
implicacoes que a reducao no consumo de potencia tera em termos de au
mento da complexidade e do peso do sistema eletrico, para uma eventual
operacdao pulsada, ou de aumento da massa de propelente transportadg, ca
$0 seja necessario operar com baixa eficiencia de utilizacao de prope
Tente. Em todo caso, acredita-se que este aspecto nao devera ser obsta
culo intransponivel para a viabilizacdo do teste proposto.

Em suma, o presente estudo conclui que a realizagao de
um experimento de teste de um propulsor ionico desenvolvido peloLAP em
um dos satelites da MECB & vidvel e bastante importante para o desenvol
vimento da pesquisa em propulsdo ionica no Brasil, alem de relevante a
nivel mundial.
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Fig. 12 - Distribuicao de campo magnético interno a camara de ionizagdo
do propulsor, para uma configuracao tipo cuspide de 1inha cheia

com quatro colunas de imas permanentes, corte transversal (a)e
corte longitudinal (b).



4.4 - SISTEMA ELETRICO

A Figura 13 mostra um diagrama de blocos do sistema eletri
co do propulsor ionico. Alem das fontes de alimentacao necessarias para
se operar o propuisor, o sistema inclui os comandos eletricos necessarios
para acionar as valvulas de alimentacao de propelente e os dispositivos
de diagnsotico que informam sobre a operacdo do propulsor. Uma unidade de
controle gerencia o funcionamento de todo o sistema e se comunica com os
niveis mais elevados de supervisdo, no proprio satélite ou em terra, por
intermedio de -canais de telemetria e telecomando.

AL IMENTACAD

FONTES 1

DESCARGA
:> PROPULSOR

&

UN1DADE [exTragA0
|ACELERAGAD

/'t~ Ineutrad 1zack0

DE

COMANDOS

INTERFACE

TELEMETRIA €
: "I CONTROLE

g™y |

AQUECIMENTO
DO CATODO

AQUEC IMENTOQ
D0 NEUTRALIZADOR

DIAGNGSTICOS £ PARAMETROS DE GPERACAD

ATUADORES PARA VALVULAS

Fig. 13 - Diagrama de blocos do sistema eletrico do propulsor.
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(mt/T)min=“p(2q/m)1/2[Eb*'am/“p (m/q) t/nu]1/2 + aa(Af/T) (35)

Para obter os valores numéricos destas expressoes € pre
ciso estimar os parametros aps s Cae A Tabela 10 apresenta alguns va
Tores para estes parametros obtidos de diversas fontes. As duas primei
ras colunas apresentam valores para casos concretos de propulsores
construidos visando a aplicacao imediata em voo, um dos quais operando
com mercurio e outro com xenonio. A Ultima coluna apresenta as massas
especificas do sistema de potencia do satelite de sensoriamento remoto
da MECB. Os outros dados foram obtidos de um estudo realizado por
Wilbur a respeito das massas dos Jtens de um sistema de propulsao ioni
ca e representam o estado de arte da epoca (1984).

TABELA 10

VALORES PARA 0S PARAMETROS ags Oy € ap OBTIDOS DE DIVERSAS FONTES

Referencia: Lewis R.C/ Culham {Martin, WiTbur Satelite
TRW, JUL- Bond, lLavender, 1984 SSR MECB

_ 1977 1988} (PCU + PDU)*

diametro 8 cm 10em  mmecee emeaea

propelente  Mercurio Xenonio = sm=m=m mmmeee

potencia 183 W 275 W emmees 127 W

empuxo 5,1 mN 11,4mN  memmem mmmeee

Massa do

propulsor 3,4 Kg 2,0 Kg . el

Massa do

sist. propel. 1,5 5,2 ..

+ propel. 8,7 kg 2,0

Massa sist.

eletrico 11,3 Kg 9,0Kg = meme-- 6,5 Kg

oy 68,0 g/cm3 25,0 g/cm3 10,0 g/cm®  -=----

Om 1,2 g/¢ 3,6 g/g 1,1 g/g —eme--

ap 62,0 g/W 33,0 g/W 30,0 g/W 51,0 g/W

*pCY: Power Conditioning Unit; PDU: Power Distribution Unit
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