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ABSTRACT

This work describes a proposition presented to MECB for the realization of tests of an ion
thruster aboard the data collecting satellite SCD-2. The study is atmed to the compatibilization of

the operational characteristics of the ton thruster to the specificationa of SCD-2 satellite.






Tabela de Contetido

Recursos Humanos...... e e e i et e e iz
Listade Figuras ..................... e, et e e e ceveas XE
Lista de Tabelas.................. e e e, et oo RitE
1. Plano Técnico e de Pesquisa.......... e, e e 1
1.1. Sumério........ e e, e, e PP |
1.2. Objetivos........ e et
1.3. Abordagem da Pesquisa.......... e e, e e,
2. Experimento ....................... e e et .. 16
2.1. Descrigao do Experimento ................ e, e e e vever... 16
2.2, Integragao do Experimento...................... e e ...20
2.3. Operagdes em Solo.......... e et eeed e e et e e, W27
2.4, Operacdes em Orbita................... e, et e 27
3. Redugao de Dados e Andlises........... . e e e 28
4. Instalagdes e Equipamentos........... e et
5. Custos ............. e .

6. Referéncias Bibliogréficas...... e

vil






Recursos Humanos

Responsivel: Gilberto Marrega Sandonato

Equipe:

Antonio Montes Filho
Carlos Augusto Pereira
Gerson Otte Ludwig
Gilberto Marrega Sandonato
José Leonardo Ferreira

Jilio Guimaraes Ferreira

ix






10,

11.

Lista de Figuras

. Comparagao de peso para sistemas de manutencio de posi¢io norte-sul para satélites

geostacionarios de 2t

. Alternativas para a integrago elétrica do propulsor ao satélite.........................

. Integragdo elétrica do propulsor ao satélite utilizando-se uma bateria adicional . ........

Localizacdo dos sensores de telemetria...............coovvuneeinnr e

Diagrama esquematico do sistema de telemetria e aquisigio de dados

Fluxograma de redugio e anélise dos dados relativos acs pardmetros de operagao do

propulsor iénico em vbo

x1

..................................................................

...................

...............................................................






Lista de Tabelas

. Pardmetros de projeto para o propulsor i0nico . .......ovvuiieiiiniii e 8
. Pard@metros de operacao calonlados ... e e 9
. Pardmetros elétricos e geométricos do sistema de grades para produgio do feixe idnico.... 10
. Valores estimados para a massa dos componentes do propulsor i6nico .................... 12
. Consumo de poténcia (em W) do satélite durante operagéo do propulsor ibnice.

Modo de operag@o: determinagdo de atitude (visibilidade) ................................ 23
. Consumo de poténcia (em W) do satélite durante operagao do propulsor iénico.

Modo de operac@o: stand-by {fora de visibilidade)..................... il 24
. Simbologia e nomenclatura referente s Figuras 10 e 11..........ovuiiniinnrerennannennnn. B |
. Cronograma de desembolso . . ... ...t e e 33

xin






1. Plano Técnico e de Pesquisa

1.1. Sumirio

A idéia de propulsdo iénica foi sugerida originalmente por Robert Goddard em 1906, mas
somente na década de 50 estes dispositivos comecaram a ser seriamente desenvolvidos visando
sua utilizagdo em missGes espaciais. Hoje, paises como os Estados Unidos, Rissia, Japio, Ale-
manha e Inglaterra )4 possuem propulsores idnicos com as mais variadas especificages e qualifi-
cados para missdes espaciais como, por exemplo, aplicagdes em satélites geostacionarios ou sondas

interplanetarias.

No Brasil, o Laboratéric Associado de Plasma iniciou efetivamente suas pesquisas em propulséo
iénica no ano de 1985, através do desenvolvimento de um pequeno protétipo do tipo bombardeio
eletronico de gases inertes. Os resultados obtidos com este protétipo se revelaram bastante promis-
sores, ja que empuxos da ordem de 0, 5 mN sdo facilmente obtidos usandoe baixa tensdo de aceleragao
(~ 500 V) e um propelente de pequena massa atémica como o argénio!'’ . A poténcia global consum-
ida para produzir este empuxo é da ordem de 100 W, valor este obtido sem nenhuma preocupagéo

com a otimizagio do propulsor.

Atualmente, estd se iniciando o desenvolvimento de um novo protétipo que deveri operar
com xen6nio. Este novo protétipo incorporara vérias modificagdes visando otimizar sua operagéo,
Assim, deverd ser utilizada uma fonte de elétrons primarios do tipo catodo oco, grades de metal
refratario de maior transparéncia ¢ uma nova configuracio de confinamento superficial do plasma

na cdmara de ionizagao. Com isso, deve-se conseguir um empuxo de 0, 75 mN com um consumo de



poténcia global de 43 W para o regime de operagio contfnua do propulsor.

1.2. Objetivos

Esta proposta de experimento se insere num esforgo mais amplo de desenvolvimento de propul-
sores idnicos para satélites. Propulsores idnicos sio de grande interesse em aplicagtes de propulsao
secundaria, tendo em vista suas caracteristicas de pequeno empuxo, grande impulso especifico,
baixo consumo de propelente e grande durabilidade. Em casos especificos, como a manutengio
de posicdo ou controle de atitude de satélites geostaciondrios, a utilizacdo de propulsores iénicos
pode resultar em ganhos significativos (vide Figura 1), tendo sido calculado'? que, para realizar as
operagoes acima, por um periodo de um ano, seria necessirio uma massa de propelente da ordem
de 0,1 a 0,2% da massa do satélite. Este consumo de propelente extremamente reduzido propicia
um aumento consideravel da carga util ou da vida 4til do satélite. Este é um aspecto que deve ser
ressaltado, a saber, as vantagens do emprego de propulsores idnicos sdo patentes; no entanto, para
sua utilizagdo em larga escala faz-se necessdrio um maior nimero de testes em vbo, de maneira a

aumentar a confiabilidade deste dispositivo.

Além das aplicagbes mencionadas acima, propulsores iénicos podem, por exemplo, ser utilizados
com vantagem nas seguintes missoes: elevagio de satélites em 6rbitas terrestres baixas para érbitas
geostacionarias; compensagao da forga de arrasto; controle do carregamento elétrico; manutengao
da frequéncia de rotacido em satélites estabilizados por rotagio etc. Algumas destas aplicacdes sao
relevantes para os satélites da MECB e de grande interesse para futuros satélites de comunicagio
brasileiros. Assim, é importante que se dé énfase ao desenvolvimento destes propulsores de maneira
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- PROPULSOR A HIDRAZINA CATALITICA
{IMPULSO ESPECIFICO 142200 seg)
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2-PROPULSOR A MIDRAZINA ELETROTERMICO
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{1g =300 seg)

4-PROPULSOR  IONICO
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{
2 4 6 8 10
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PESO DO SISTEMA DE PROPULSAO
SECUNDARIA (Kg)

Figura 1. Compara¢ao de peso para sistemas de manutengic de posi¢do norte-sul para satélites

geostacionarios de 2 t,

a manter aberta a opcio de seu emprego. Além disso, o ensaio em véo de um propulsor idnico é uma
parte essencial em seu desenvolvimento, ndo s6 porque isto permitird a operagdo do propulsor em
condigdes préprias de utilizacio, como também porque isto propiciaré as informagdes necessirias

para o desenvolvimento de propulsores adequados a missdes futuras.

Esta proposta objetiva a construgao e teste em v6o de um propulsor iénico com um empuxo de
0,75 mN, consumo de 43 W e empregando xendnio como propelente, Durante o voo serao testadas
as caracteristicas de operagio no espaco, o efeito de sua atuagdo na atitude do satélite e sua

compatibilidade com ¢ ambiente do satélite.



1.3. Abordagem da Pesguisa

Propulsores 16nicos se baseiam na aceleragio eletrostatica de ions produgidos pelo bombardeio
eletrdnico de um gés em uma cdmara de descarga, por elétrons provenientes de um filamento de
metal refratario aquecido (W, Mo, Ta) ou de um catodo oco. O gés utilizado pode ser o vapor de um
metal, como césio ou merciirio, ou um gés nobre, como xendnio ou argénio. De forma a aumentar
a eficiéncia de ionizagio dos elétrons emitidos pelo catodo (elétrons primarios), é estabelecida uma
configuragao de campo magnético por meio de uma distribuigdo adequada de imas permanentes
que confina estes elétrons na cimara de descarga. Desta maneira, os elétrons primérios sofrem um
maior niimero de colisdes com os dtomos do gas neutro antes de serem perdidos para a superficie
do anodo. Do plasma assim gerado, um feixe de ions é extraido e acelerado por meio de um par de
grades, imprimindo desta forma um empuxo ao satélite. Para evitar um deshalanceamento da carga
elétrica do satélite, o feixe ibnico deve ser neutralizado por meio de um segundo feixe composto de

elétrons. A Figura 2 permite uma visualizagio esquemadtica do dispositivo descrito acima.

A seguir faz-se uma descrigao sumadria das expressdes utilizadas no projeto conceitual do propul-

sor iénico.

O empuxo estd relacionado com as propriedades do feixe através da relagio

2MV,
7

F=1, IN. (1)

Da Equagéo (1) pode-se ver que o empuxo é mais sensivel  variagao da corrente iénica (I;) do que
da tensio liquida de aceleragio (V;), ou mesmo da relagio entre a massa e carga dos fons do feixe
(M/q). Uma maneira de se conseguir um valor elevado de empuxo sem recorrer a altas tensdes e
correntes consiste na utilizacio de propelentes com grande relagio massa/carga, como é o caso do
xendnio. Outro fator que influencia na escolha do propelente é a taxa de produgéo de fons em func¢io

4
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Figura 2. Principio de funcicnamento do propulsor iénico por bombardeio eletronico.

da energia de ionizagao. Entre Cs, Hg e Xe, o que apresenta a maior taxa de produgéo de ions para
uma energia de ionizagéo entre 50 ¢ 100 eV é o merciirio (Hg) seguido do césio (Cs). No entanto, Cs
e Hg sdo propelentes de alta reatividade e portanto contaminantes no caso de vazamento acidental
ou de condensacao apds serem expelidos pelo propulsor. Além disso, propulsores que utilizam Cs
¢ Hg necessitam de complicados sistemas de armazenamento e evaporagio, o que nio ocorre com
os gases nobres. Com relagao 3 poténcia consumida para gerar o plasma e o feixe de ions, tem-se

visto ! que é praticamente a mesma para os trés propelentes mencionados acima.

Escolhendo-se o propelente e especificando-se o0 empuxo e a tensdo de aceleracdo, a corrente
iénica necessaria é obtida a partir da Equagdo (1). Esta corrente, mais a eficiéncia de utilizacio de

5



propelente (1, ), permitem o célculo do consumo de combustivel dado por

. I a.
M =L+ (A (2)

onde g & a taxa de perda, através das grades do propulsor, de propelente néo ionizado
O impulso especifico pode ser calculado através da expresséo
I=— g, (3)
onde g € a aceleragio da gravidade ao nivel do mar (9,8 m/s?%).

A densidade de gas neutro no interior da cdmara de ionizacéio pode ser expressa como(®!

— (q/M)m(]‘ — ’?u] 2z M

-3 4
ﬂo eAg ¢9 kB TO [m ]! ( )

onde A, e ¢, 880 a 4rea e a transparéncia da grade de aceleragio, kp é a constante de Boltzman
e Ty é a temperatura do gas neutro (em K). A temperatura do gas é suposta igual & temperatura
das paredes da cimara de ionizagdo. O cdlculo da densidade de particulas neutras através da
Equagio (4) é necessirio para a estimativa da pressao de trabalko na cAmara que, para o xenénio,
é dada por

Po = 1, 38 x 10'23n0T0 [Pa]. (5)

A corrente de descarga necessaria para gerar o plasma é dada por

— Ji At'Aep
Ia= ny0,V A, b, 4], (6)

onde o; é a segdo de choque para ionizagdo, V é o volume de plasma, e A; e A,, 830 as 4reas de

perda para ions e elétrons primarios dadas por(*

A = AN frTi + 40 m?), (7)

Ay =2rp, N,  [m?)] (8)



Nas equagbes (7-8), N, e I, sfo o niimero e o comprimento das linhas de ciispides do campo
magnético, r; e r,, sio os raios de Larmor para fons e elétrons primdrios, e A, é a drea de perda
para ions em regides onde ndo hd campo magnético aplicado. Conhecendo I, pode-se calcular a

poténcia consumida na descarga e na produgao do feixe através da expresséo
P == IdVd + I!Vf [W], (9)
e a energia por fon para gerar o feixe por
Iy ,
¢E; = I 1j¢Vy  [eV/ion]. (10)
b

Das equagdes acima pode-se obter a eficiéncia elétrica (n,) e total (1), que séo dadas por

e

L(vy +Va), (11)

T = NeMu- (12)

Para completar o0 modelo teérico do propulsor é necessario definir-se a configuragio de campo
magnético na cimara de descarga. Com isto, as sreas de perda expressas pelas Equagdes (7) e (8)
poderdo ser calculadas. Extrapolando os resultados de Leung!5!, conclui-se que a maior densidade
de plasma é obtida com o uso de uma configuragio do tipo cispide em linha, com quatro barras
de imds distribuidas ao redor da cidmara. Na Figura 3 estio representadas as duas configuracdes

geomeétricas que o propulsor poderd assumir, dependendo da sua localizagio no satélite, juntamente

com as linhas de fluxo magnético associadas.

Na Tabela 1 sdo mostrados os par&metros de projeto adotados para o propulsor idnico discutido
nesta proposta. Ji na Tabela 2 s mostrados os pardmetros de operagao calculados através
das Equacdes (1-12), admitindo-se duas hipdteses para a temperatura das paredes da camara de
ionizagdo. A hipétese mais pessimista, T = 600 K, ser4 utilizada nos célculos seguintes.

7
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Figura 3. Geometria do propulsor ibnico. No caso retangular, @ e b sdo a largura e altura da
grade. No caso circular, d é o didmetro da grade. Em ambos os casos, o comprimento é {.

TABELA 1

Pardmetros de projeto para o propulsor idnico

Corrente do Feixe (I;) 20mA
Tenséo de Aceleragio (V;) 500V
Tenséo da Descarga (V;) 50V
Largura da Grade (a) 3,6cm
Altura da Grade () 5,4cm
Digmetro da Grade (d) 5,0cm
Comprimento da Camara de Descarga (I} 4,0cm
Campo Magnético (B) 0,2T
Nimero de Cispides (N,) 4
Eficiéncia de Utilizagdo do Propelente (n, ) 0,7
Transparéncia da Grade (¢,) 06
Propelente Xenbnio

Os parimetros de operagdo mostrados na Tabela 2 s&o os mesmos tanto para a geometria

8



retangular quanto para a circular, pois ambas tem o mesmo volume de plasma e irea de extragdo

do feixe.
TABELA 2

Parametros de operagao calculados
Temperatura das paredes da cdmara (T,) 300 600 K
Empuxo (F) 0,75 0,75 mN
Consumo de propelente (i rn) 29 29 mA
Densidade de gés neutro (1) 8 x 10'7 6 x 1017 m~?
Pressio de operagio (p) 3x107° 5x10°3 Pa
Corrente de descarga (1[;) 240 340 mA
Poténcia para produgdo do feixe {P) 22 27 w
Energia consumida por fon {E;) 545 800 eV /ion
Eficiéncia elétrica (1,.) 0,62 0,64
Eficiéncia total (n:) 0,44 0,37
Impulso especifico (I} 1864 1864 8

O sistema de grades de extragio obedece 0 modelo unidimensional de Langmuir- Child, Deste

modelo pode-se obter a pervedncia normalizada por furo, que é dada por

o I

=" berv|, 13]
X Ag¢g V,‘af‘g [I l ( )
com
4i
V,=E=|Va[+vd+V, (14)
2 iz
B=di{0n+ 5], (15)



onde R é uma constante, d, é o didmetro dos furos na grade de extragiio, I, ¢ a separagio entre

grades e V, e V, sdo as tensGes de aceleragio e extragdo. O valor tedrico mdximo de x é dado por

x{mez) = ‘% (%)1/2 , (16)

que, para o xendnio, ¢ igual a 4,7 x 107° A/V®? O modelo unidimensional de Langmuir-Child
nao leva em conta outros parametros das grades, tais como suas espessuras (s,, s,) e a relagio
entre os didmetros dos furos (d,/d.). Estudos que investigaram estes aspectos!®) mostram, porém,
que a espessura nao tem grande influéncia sobre as propriedades do feixe dentro de certos limites
{sc/de ~ 0,1, 5./d, ~ 0,5), e que para d,/d, = 1,0 é razoavel supor a pervedncia igual ao limite
tedrico dado pela Equagio (16). O trabalho de Aston!®} mostra também que a escolha I, /d, = 1,0
e R = 0,9 favorece a obtengdo de feixes com baixa divergéncia (@ ~ 12°), sem comprometer
criticamente outros aspectos do sistema de grades. Assim, tomando d,/d, = 1,0,1,/d, = 1,0 e
R = 0,9 e utilizando as Equagfes (13-16), obtém-se os resultados da Tabela 3 para um par de

grades.

TABELA 3

Parimetros elétricos e geométricos do sistema de grades para produgao do feixe i6nico

Distancia efetiva de aceleragio (I.) 1,9mm
Diédmetro dos furos - grade de extragdo (d,) 1,7mm
Didmetro dos furos - grade de aceleragio (d,) 1,7mm
Separagao das grades (I,) 1,7mm
Tensao total (V;) 556 V
Tens#o de aceleragdo (V) -56V
Perveéncia normalizada por furo {x) 4, Tnperv
Divergéncia do feixe (a) 12°

10



A expressao para a poténcia consumida para produzir o plasma e gerar o feixe, Equagéo (9),
pode ser usada, juntamente com as Equagdes (1} e (10}, para o calculo da razao entre a poténcia e

0 empuxo. Assim,

P _ Q'V! E.‘ + Vd
7= Vo [1+ v ] [W/N]. (17)
Esta relagao é minima quando
Vi(min) = E; + V. (18)

Tomando os valores de F, E; e V; da Tabela 2 obtém-se V;(min) = 850V e P(min) = 26 W. Por

outro lado, a massa total de um sistema de propulsao pode ser definida como
m; =my +m, +m,, (19)

onde m, = a,P é a massa das fontes de poténcia, m, = a,m & a massa do reservatério de
propelente e m, = a, A, é a massa da estrutura de sustentagdo dos componentes do propulsor.
Valores para as constantes de proporcionalidade a,,, a, € @, 840 encontrados na literatura'”%%
tendo sido adotados os seguintes valores: a, = 40g/W, a,,, = 3,8 ¢ a, = 40g/cm?. Da Equagio (2)

tem-ge, para um tempo t de operacgio,

M,

=—-"L¢

20
q N (20)

que, juntamente com as Equagdes (1), (17) e (19), permite calcular a razdo entre a massa total do

propulsor e o empuxo

m, qv; 1 o, Mt 2
el A 1f__ 4+ — S+ V, 22 04 .
F oy, oM [l ‘/! (E,-l- F Y + FAﬂ (21)

Esta razdo apresenta um valor minimo para

o, Mt
V. in)=FE; +V, L 22
7 (min) itVat o ¢ N (22)

11



Usando os valores das constantes ¢, pode-gse ver que

Vi(min) = 850+ 0,67¢ (V] (23)

my(min) = 776 + 48,5V, (min)  [g]. (24)

Assim, para uma missio de 300 h obtém-se V;(min) = 1,1kV e m;(min) = 1,9kg. Como se vé, 0
valor de 500 V escolhido para V; ndo obedece a este critério nem tampouco ao critério de otimizagao
da poténcia (Equagédo (18)), tendo sido escolhido visando manter a estabilidade da descarga. Esta

escolha acarreta um pequenc aumento na massa de propelente e na massa total do propulsor, como

mostradas na Tabela 4.

Segundo Brewer!?) | a poténcia consumida pelo catodo e pelo neutralizador representa cerca
de 10% da poténcia de produgio do feixe, ou seja, a poténcia total de operagao do propulsor serd
da ordem de 30 W ¢, considerande que a eficiéncia tipica das fontes de alimentagdo do propulsor é

de 70%, a poténcia total solicitada do satélite serd cerca de 43 W.

TABELA 4

Valores estimados para a massa dos componentes do propulsor idnico

Massa do propelente (m) 42g

Massa das fontes de poténcia (m, ) 1,2kg
Massa do reservatdério de propelente (m,.) 0,22kg
Massa da estrutura de sustentagio (m,) 0,78 kg
Massa total (m.) 2,2kg

NaFigura 3 estao mostradas duas possiveis geometrias para a cimara de descarga do propulsor
i6nico. A escolha dependera do local onde ser4 instalado o propulsor. Caso este possa ser instalado
numa das tampas, onde ndo hé células fotovoltdicas, todo o empuxo do propulsor poderd ser

12



utilizado, uma vez que o feixe de ions podera ser direcionado ao longo da tangente & diregéo de
rotagdo do satélite. Nesta situacio, pode-se usar uma cémara circular.Caso contrério, o propulsor
deverd ser instalado na parte interna do satélite e o feixe de fons seré ejetado a um dngulo de 45°
em relagdo & face do satélite. Com iss0, 0 empuxo na diregio tangencial serd reduzido a 0,5mN
¢ a cdmara de descarga terad necessariamente uma segio retangular. Estas duas alternativas sido
mostradas na Figura 4. Em ambos os casos, a eletronica e o reservatério de propelente do propulsor

serdo instalados no interior do satélite,

— MONTAGEM EXTERNA
(PAINEL SUPERIOR)

MONTAGEM INTERNA
(PAINEL INTERMEDIARIO)

Figura 4. Alternativas de localizagfio do propulsor idnico no satélite SCD-2.

Uma vez em véo planeja-se monitorar o funcionamento do propulsor e a sua interagdo com
o satélite. A primeira forma de monitoramento serd feita por meio de sensores de temperatura
e tensdo, em varias partes do propulsor, e por sondas eletrostiticas, que permitem diagnosticar
o plasma na cimara de descarga e o feixe de fons. A segunda forma serd feita através do acom-
panhamento das variagGes da atitude do satélite durante a operagio do propulsor. A variagao da
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frequéncia de rota¢do do satélite é dada por

Aw  3600F

At S TMLRe [rpm/min]. (25)

Considerando um empuxo F = 0,75 mN, o raio e a massa do satélite Rs = 0,5m e Mg = 115 kg,
obtém-se Aw/At = 0,015 rpm/min, que é equivalente ao que se pretende obter utilizando a bobina
de controle de atitude do satélite. Estes dados permitirio uma maior adequagio e otimizagio do

propulsor idnico para futuras missoes.

A seguinte metodologia serd adotada para o desenvolvimento de um modelo de véo do propulsor

iénico:

(%) Construgdo, montagem e testes da fonte de ions do propulsor.

Nesta etapa serdo construidas a cAmara de descarga, as grades de extracao e aceleragio do
feixe, e a estrutura de sustentag@o de todo o conjunto. Esté prevista a importagéo de imas de SmCo
que serao montados apés a construgao da cdmara de descarga. O conjunto sera entdo submetido a
testes de desempenho, visando a caracterizagio da fonte de fons com relagio & geragio de plasma
¢ a extragao de feixes ibnicos. Nesta fase poderdo ser utilizados filamentos de metal refratéirio
para a produgao dos elétrons primarios. Concomitantemente, serio construidos e caracterizados
os catodos ocos que serdo, posteriormente, integrados & cAmara de descarga para a geragio dos
elétrons primérios e do feixe de neutralizagio. O teste final desta etapa devera caracterizar todo o
funcionamento da fonte de ions através da anilise dos parémetros de plasma, por meio de sondas
eletrostaticas, e da corrente idnica, por meio de analisadores de energia. Sera analisada também a
composicao estequiométrica do feixe, por meio de espectrdmetros de massa, de forma a determinar
o nivel de eroséic por bombardeio i6nico das superficies internas do propulsor. Todos estes testes
serao realizados em camaras de vicuo do LAP disponfveis para este fim.
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(#) Construgio, montagem e testes do sistema de armazenamento e alimentagéo de propelente.

A construgéo do tanque de propelente deverd ser contratada a uma firma especializada em
acondicionamento de gases a alta pressdo (6 MPa). Os parAmetros serdo determinados pelas es-
pecificacOes do projeto com respeito 4 massa e volume do tanque. As valvulas do sistema de
alimentagao foram idealizadas para operarem apenas no modo aberto ou fechado. O controle de
fluxo serd feito por meio de um orificio com o didmetro calibrado para uma dada vazio. Em vista
disto, o tanque de propelente ser4d dimensionado para uma massa maior de propelente, de maneira,
a manter a pressao no duto de gas praticamente constante durante o tempo de operagio do propul-
sor. Uma vez estando pronto e qualificado para funcionamento, este sistema devera ser acoplado &

fonte de ions para testes de operagio do conjunto.

(#32) Testes de neutralizagio do feixe e determinagio do empuxo do propulsor.

Nesta etapa devera ser testado o sistema de neutralizacéo e sua eficiéncia no balanceamento da
carga elétrica do propulsor. O neutralizador a ser empregado é do tipo catodo oco e sua localizagio
pode ser vista na Figura 2. O empuxo ser4 maior quanto melhor for a neutralizacio do feixe de

ions.

A determinagdo do empuxo ser3 feita tanto de forma indireta, através da medida da corrente

ionica extraida, como diretamente, por meio de um péndulo de torséo.

(v) Desenvolvimento das fontes de alimentagdo do propulsor.

As fontes de tensdo e corrente que alimentario o propulsor em 6rbita, ji se encontram em
desenvolvimento nos laboratériosdo LAP. Estas fontes dever3o apresentar um rendimento da ordem
de 70% na conversdo da poténcia disponfvel no satélite em poténcia wtil no propulsor. Para o
desenvolvimento de fontes com qualificagio espacial precisaremos contar com o apoio de grupos
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com experiéncia nesta irea dentro do INPE.

(v) Testes de funcionamento de longa duragio.

Nesta iltima etapa, serdo realizados testes de qualificagio do modelo de engenharia do propul-
sor. Durante estes testes o propulsor sera operado a plena carga, simulando operagdes em vdo por

um periodo de cerca de 500 h.

A concepgdo estrutural adotada para o propulsor idnico, com cémara de descarga de secgéio
circular, estd mostrada na Figura 5. Para a cAmara de sec¢ao retangular a concepgao seria seme-

lhante.

2. Experimento

2.1. Descri¢do do Experimento

O propulser 16nico é constituido de varios componentes que precisam ser otimizados e adequa-

dos a0 experimento. A seguir, descrevemos os desenvolvimentos necessarios para cada componente:

(4) Catodo oco.

No protétipo desenvolvido pelo LAP, os elétrons primarios sdo produzidos por filamentos de
metal refratdrio. No entanto, este método é pouco eficiente, particularmente em missdes espaciais,

e & alternativa adotada consiste na utilizagio de catodos ocos, que possuem alta eficiéncia e vida
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util bastante longa.

No catodo oco a fonte de elétrons consiste em um plasma produzido a partir do préprio gas
utilizado como propelente. Estes elétrons, apds serem acelerados, serdo responséiveis pela ionizagao
do gas propelente na cdmara de descarga. O catodo oco é constituido de um pequeno tubo cuja
superficie interna é recoberta com BaO que, ao ser aquecido, emite elétrons que irdo ionizar o gis
liberando mais elétrons. A vantagem deste procedimento é que a poténcia gasta na produgao dos
elétrons priméarios é bem menor que aquela necesséria para produzir o mesmo nimero de elétrons
primdrios fazendo-se uso de filamentos de metal refratdrio. Uma representagiio esquematica deste

dispositivo é mostrada na Figura 6.

\ ACOPLADOR
Foewanmasieg
=1 ///
o * 3 2: ] d o
s =70 g0 ® 7 O é
@ *
.@ ﬂ ﬂ\
//
CILINDROS DE T, ¢ ELETRONS
COBERTOS COM B0 & fons

@ ATOMO NEUTRO

POTENCIAL‘

—

DISTANCIA

+

Figura 6. Principio de funcionamento do catodo oco.

O principal elemento na construgio de catodos ocos é a solugao de BaQ, que j& é produzida no
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LAP. Assim, a otimizag8o deste dispositivo envolvers apenas testes de extracio da corrente elétrica

e de durabilidade da camada de éxido.

(#) Cémara de descarga.

A camara de descarga em uso no presente protétipo do propulsor iénico tem 7 cm de didmetro,
14cm de comprimento e utiliza imés permanentes de ferrita. O modelo de véo terd dimensdes
diferentes e utilizard imas de SmCo, e devera ser testado visando determinar sua resisténcia a

vibragdes e a fadiga térmica, ¢ o momento magnético do conjunto de imis.
(%5} Sistema de grades.

As grades de extragio e acelerag@o do feixe serio construidas em metal refratério, segundo as
especificagdes na Tabela 3. Na sua construgo serfo observados os seguintes aspectos: calibragio
da distdncia entre grades, para otimizagio da extragao e eliminagdo de centelhamento elétrico;

desalinhamento das grades devido ao aquecimento produzido pelo plasma; nivel de eroséo provocado

pelo bombardeio iénico; e &ngulo de dispersido do feixe.

O sistemna de grades serd sempre testado conjuntamente com a cémara de descarga, descrita

no item anterior,

(4v) Vélvulas para o sistema de inje¢io de gds.

As valvulas para o sistema de injegdo de gés serdo do tipo solenéide, com a fungio tnica de
permitir ou ndo a passagem de propelente. Estas valvulas sio semelhantes 3s desenvolvidas no
INPE para propulsores a hidrazina e esperamos contar com a colaboragdo do grupo responsivel

por seu desenvolvimento para a construgio das valvulas do propulsor iénico.

(v) Conexdes e reservatério de propelente.
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As conexdes serdo de ago inoxid4vel com didmetro de 1/4in. e terminagdes rosqueadas padriao
NPT. O reservatério de propelente seré fabricado em aluminio para armazenar 80 g de xendnio a

uma, pressao de 6 MPa.
(v) Fontes de alimentagio elétrica.

J4 foram desenvolvidag, no LAP, fontes chaveadas de corrente de 25 A/ 10V sem, entretanto,

nenhuma preocupagio com qualificagdo espacial. Para isto, esperamos contar com a colaboracéo

de grupos especializados nesta area no INPE.

2.2. Integragio do Experimento

Quanto a integragdo do experimento ao satélite, serio apresentadas duas alternativas que
diferem quanto & localizagio da cAmara de descarga do propulsor (ver Segao 1.3 e Figura 3). Uma
das alternativas prevé a instalagio desta cdmara no interior do satélite, com a sajda do feixe por uma
das janelas laterais existentes no painel solar. Neste caso, todo o sistema de propulsao idnica ficard
instalado no volume disponivel no interior do satélite, conforme especificado na CI MEC — 051 /89,
e prevé-se a utilizagio de uma camara de sec¢do retangular para otimizar o aproveitamento da irea

da janela de saida.

A outra alternativa prevé a instalagéio da cimara de descarga do propulsor no painel superior
do satélite. Neste painel serdo instaladas as antenas e as bobinas de torque, e nfo esti prevista
a presenga de painel solar, de modo que nio devera haver problemas de compatibilidade entre
o propulsor e equipamentos vizinhos. O reservatério de propelente, as fontes elétricas e demais
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equipamentos do sistema de propulsio ocupariam o volume disponivel no interior do satélite. Esta
opgao permitiria o aproveitamento de tode o empuxo do feixe idnico e simplificaria o tratamento
dos problemas de dissipagéo térmica e de isolagio elétrica. Assim, embora esta segunda alternativa
nao obedega estritamente aos termos da CI MEC — 051/89, ela é preferencial se examinada do

ponto de vista exclusivo do subsistema de propulsdo idnica.

A seguir serdo discutidos os aspectos considerados relevantes com relagio a integracio do
propulsor iénico ao satélite, salientando-se as peculiaridades inerentes a cada uma das opgoes dis-
cutidas acima. Ressalte-se que o propulsor néo acarretari problemas de contaminagao, jé que o
propelente, sendo um gas nobre, € inerte quimicamente e 56 se condensa a temperaturas extrema-

mente baixas (—107°C).

A questio mais critica, com relagio & integragio do propulser ao satélite, é a do consumo
de poténcia elétrica. A estimativa de consumo total do propulsor durante sua operagéo normal é
de cerca de 30 W. Considerando a eficiéncia tipica (~ 70%) dos conversores DC/DC necessarios
para se obter os diversos niveis de tensfo requeridos pelo propulsor, conclui-se que o sistema de

propulsio idnica solicitara cerca de 43 W da fonte de energia a que estiver ligado.

A Figura 7 representa a situagao descrita acima, mostrando os diversos barramentos de tenséo
existentes e as respectivas poténcias maximas disponiveis'’®. Vé-se que a poténcia total disponfvel
na safda da unidade de distribuigdo de poténcia (PDU) é da ordem de 38 W e, portanto, insuficiente
para operar o propulsor iénico. Na verdade, a poténcia disponivel é menor ainda, uma vez que
o receptor de telemetria/telecomando ¢ o decodificador de telecomando nunca serdo desligados,
consumnindo permanentemente ~ 13 W do barramento de 27 V{1%11} | Além disso, para a operagio
do propulsor sera necessario utilizar ainda o codificador de telemetria e os sensores de atitude,

que consomem mais ~ 5,4 W. Isto reduz a poténcia disponivel a cerca de 20 W. Considerando
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Figura 7. Alternativas para a integragio elétrica do propulsor ao satélite.

finalmente que os sinais de telemetria deverao ser transmitidos para a estagao de rastreamento em
Cuiaba ou armazenados a bordo, conclui-se que serd necessario manter ligado o transmissor de
telemetria (~ 5,8 W) ou o computador de bordo (~ 7,0 W). Em qualquer dos casos h4 menos de

14 W de poténcia total disponivel para uso pelo subsistema de propulséo idnica nos barramentos

da PDU.

Em decorréncia do descrito acima, conclui-se que o propulsor nio pode ser ligado aos barra-
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mentos atualmente previstos na PDU. A Figura 7 sugere duas alternativas, a saber, a ligagao direta

do subsistema, através de um barramento extra, ao barramento principal (hipétese A) ou & bateria

do satélite (hipdtese B). As Tabelas 5 ¢ 6 mostram o balango de poténcia decorrente de cada uma

destas hipSteses.

TABELA 5

Consumo de poténcia (em W) do satélite durante operagdo do propulsor idnico

Modo de operagdo: determinagéo de atitude (visibilidade)

Barramento 27V
Receptor TMTC 4,37
Decodificador TC 8,64
Transmissor de Telemetria 5,80
Sensores 1,43

Codificador de Telemetria

Computador

Fotal - Saida PDU 20,24
Total Barramento Principal s/ Propulsor

Total Bateria s/ Propulsor

Total Barramento Principal ¢/ Propulsor (Hip. A)

Total Bateria ¢/ Propulsor (Hip. B)

QOutros

2,35
1,54
0,0
3,89
27,7
34,6 (Ip ~1,TA)
~Tl

~ T8(Ip ~ 3,9 A)

A hipétese A se baseia na constatagao de que a poténcia disponivel no barramento principal de

27V varia bastante com as condigdes de insolagio {entre 60 ¢ 100 W), o que requer que o excesso de

poténcia seja eliminado via dissipadores de calor. A idéia consiste, portanto, em que este excesso

de poténcia possa ser utilizado ocasionalmente pelo propulsor. Deve-se salientar que os valores nas
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TABELA 6
Consumo de poténcia (em W) do satélite durante operagdo do propulsor idnico

Modo de operagio: stand-by (fora de visibilidade)

Barramento 2TV Outros
Receptor TMTC 4,37

Decodificador TC 8,64

Transmissor de Telemetria 0,0

Sensores 1,43 2,35
Codificador de Telemetria 1,54
Computador 7,00
Total - Saida PDU 14,44 10,89
Total Barramento Principal s/ Propulsor 3258

Total Bateria s/ Propulsor 40,8 (Ip =~ 2,0 A)

Total Barramento Principal ¢/ Propulsor (Hip. A) ~ 76

Total Bateria ¢/ Propulsor (Hip. B} ~ 84(Ip ~ 4,2 A)

Tabelas 5 e 6 ndo incluem a poténcia necessiria para recarregar a bateria (43 W), o que significa
que a operacac do propulsor s6 é possivel durante o trecho da 6rbita em que o satélite esté sob
iluminagao solar (~ 60 min) e apés o recarregamento total da bateria (~ 35 min), ou seja, por cerca

de 25 min.

A hipétese B visa tornar a alimentagio do propulsor independente das condigdes de geragio
do painel solar. Neste caso, o propulsor seria operado durante um trecho de uma certa érbita,
provocando um descarregamento mais acentuado da bateria, que seria reposto nas érbitas seguintes.
Seré suposto que a bateria possa atingir uma profundidade de descarregamento (DOD) de 25%,
o que ¢ aceitdvel!®!!). Como a capacidade minima da bateria é 8 Ah, esta suposicio equivale
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a um descarregamento méaximo de 2Ah e, para Ip = 4,2 A (ver Tabela 5 e 6), a um tempo de

descarregamento maximo de ~ 28 min.

Uma terceira alternativa para a ligagio elétrica do propulsor ao satélite est4 esquematizada na
Figura 8. Esta alternativa prevé a utilizagdo de um conjunto auxiliar de baterias, que supriria a
demanda de poténcia do propulsor durante seu funcionamento. Apés o término de cada perfodo de
operagao do propulsor, haveria um perfodo de recarregamento utilizando para tanto apenas 4 W do
barramento de 15 V fornecido pela PDU. O conjunte auxiliar de baterias deverd possuir 8 células
de 8 Ah de capacidade minima e uma tensdo total minima de 8,8 V. Para um descarregamento
méaximo de 2 Ah e uma corrente de descarga maxima de 4,9 A, o tempo méaximo de operagio do

propulsor serd de cerca de 25min. A corrente e o tempo de recarregamento serdo 0,27 A e 9h,

respectivamente,

Esta iltima alternativa tem a vantagem de se ater estritamente aos termos da CI MEC—-051/89,
nao requerendo alteragGes na arquitetura elétrica do satélite. Possui, porém, a desvantagem de
exigir um intervalo de tempo maior entre duas operagdes consecutivas do propulsor. Além disso, a
incluséo de um conjunto adicional de baterias no volume reservado ao experimento exige cuidados
com relagdo a0 momento magnético residual da bateria e & faixa limitada de temperatura em que
ela deverd operar. Cré-se porém que estas dificuldades sio superaveis e, néo sendo o intervalo entre
operagdes um paradmetro critico para os objetivos do teste em véo do propulsor, acredita-se que esta
alternativa é a mais adequada. Estas conclusdes independem da localizagdo da cAmara de descarga

do propulsor.

Quanto ao aspecto de integracio magnética do propulsor ao satélite, a configuragio de fmds
permanentes utilizada na cdmara de descarga possui um momento de dipolo magnético resultante

nulo, em principio, uma vez que os quatro imas se opdem dois & dois, como mostra a Figura 3.
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Figura 8. Integragio elétrica do propulsor ao satélite utilizando-se uma bateria adicional.

Devido porém a problemas de alinhamento ou diferengas entre imas, poderd haver um dipolo
residual cujo valor ndo devera ultrapassar a especificagido de 10-? A m? imposta aos equipamentos
do satélite. Como o dipolo magnético de cada imi é da ordem de 10 Am?, os {mas deverdo ser
especificados com precisdo melhor que 0,1% quanto ao valor da magnetizacio. De qualquer forma,
apds a montagem da cidmara de descarga o dipolo residual deverd ser medido e, se necessario,
compensado com pequenos imés adicionais ou blindado com materiais de alta permeabilidade (u-
metal). O cancelamento consegnido devera resistir aos testes de vibragio e durabilidade. Outro
componente que deve ser mencionado é a bateria adicional, caso seja utilizada. Uma vez, porém,
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que esta bateria possuir4 apenas a metade do nimero de células da bateria principal do satélite,

sua utilizacdo n&o devera acarretar problemas adicionais muito significativos.

2.3. Operagdes em Solo

Na fase de pré-langamento deverao ser testadas todas as fontes de alimentacdo elétrica e
também as vélvulas do sistema de propelente, de forma a comprovar a sua correta operagio.
As fontes que alimentam as resisténcias de aquecimento dos catodos ocos deverdo ser energizadas

por pulsos rapidos, de maneira a nao comprometer as superficies termoemissoras por ativagio em

atmosfera normal.

Na fase de pés-langamento, o procedimento é analogo ao anterior, sendo que, agora, os catodos
deverao ser aquecidos para a sua ativagao em vécuo. O procedimento de ativacdo sers descrito

apds finalizada a construgao dos catodos acos.

2.4. Operagdes em Orbita

Planeja-se funcionar o propulsor durante um periodo de 30 min em cada 10h e registrar a

alteragdo provocada na velocidade angular do satélite.
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Apds a ativagio dos catodos, o propulsor sera acionado por telecomandos via OBC alguns min-
utos antes (~ 3 min) da entrada do satélite no periodo de visibilidade da estagio de rastreamento de
Cuiaba. No inicio deste periodo, os dados referentes aos paradmetros de funcionamento do propulsor
e da atitude do satélite, armazenados na memdria do computador de bordo, deverdo ser descar-
regados para anilise. Durante o perfodo de visibilidade (~ 10min), deverdo ser enviados dados
em tempo real referentes as fontes de alimentagio, sensores de temperatura e sondas eletrostaticas,
através dos 21 canais analégicos e 4 bi-niveis de telemetria. Apéds este perfodo, o propulsor devera
continuar operando até completar o ciclo programado ¢ os dados deverio ser armazenados para

descarregamento na passagem seguinte.

O acompanhamento inicial deverd ser feito por dois pesquisadores do LLAP e pelo pessoal de
apoio do segmento de solo. Apds comprovado o bom funcionamento do propulsor, as operagoes do
propulsor poderdo ser acompanhadas através da analise de dados gravados em fitas magnéticas.
Este procedimento continuard até completar-se o periodo de 300 h, programado para a operagao

do propulsor.

3. Redugio de Dados ¢ Andlises

O esquema de acoplamento elétrico para controle e transmissao de dados, por canais de teleme-
tria direta ou via OBC, pode ser visto nas Figuras 9 e 10. Na Tabela 7 estdo relacionados todos os

simbolos utilizadog nestas figuras e os seus significados.
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Figura 10. Diagrama esquematico do sisterna de telemetria e aquisigio de dados.

Os dados referentes a correntes, tensdes e temperaturas ocuparao 21 dos 24 canais analdgicos
de telemetria. Todos os canais de telemetria digital (4) serdo ocupados com a monitoragio do
funcionamento das sondas e vélvulas de admisséo de gas, estas tltimas podendo ser acionadas
por telecomando direto ou via OBC, dependendo da condigdo de funcionamento do propulsor, A

telemetria T D, = 1 indica sonda interna ligada e TD; = 0 sonda externa ligada.

O processamento dos dados relativos acs pardmetros de funcionamento do propulsor, prove-

nientes dos perfodos de operagao, devera ser realizado segundo o fluxograma proposto na Figura 11.
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Figura 10. Diagrama esquemaético do sistema de telemetria e aquisi¢io de dados.

Os dados referentes a correntes, tenstes e temperaturas ocupario 21 dos 24 canais analégicos
de telemetria. Todos os canais de telemetria digital {4) serio ocupados com a monitoragio do
funcionamento das sondas e vélvulas de admissao de gés, estas iltimas podendo ser acionadas
por telecomando direto ou via OBC, dependendo da condigéo de funcionamento do propulsor. A

telemetria T'D; = 1 indica sonda interna ligada e TD; = 0 sonda externa ligada.

O processamento dos dados relativos aos pardmetros de funcionamento do propulsor, prove-
nientes dos perfodos de operagio, devera ser realizado segundo o fluxograma proposto na Figura 11.
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TABELA 7

Simbologia e nomenclatura referente is Figuras 10 e 11

I,V Corrente e tensio de descarga do neutralizador
L,V Corrente e tensao de aquecimento do neutralizador
I, Vs Corrente e tensio da grade de aceleracio

I,V Corrente e tensao da grade de extragio

Is, Vs Corrente e tenszo de descarga na cimara de descarga
I, Vs Corrente ¢ tensao de descarga do catodo oco

I, V, Corrente ¢ tens&o de aquecimento do catode oco
Ig, Va Corrente e tensao das sondas interna e externa

I; Corrente total do propulsor

T Temperatura do neutralizador

Ts Temperatura do catodo oco

T Temperatura dos imés permanentes

T, Temperatura da cdmara de descarga

Ts Temperatura do sistema de grades

TD, Telemetria do relé de sele¢io de sondas

TD, Telemetria da vélvula de gis da cidmara de ionizagio
TD, Telemetria da vélvula de gds do catodo oco

TD, Telemetria da vélvula de gds do neutralizador

S| Sonda externa

S, Sonda interna

VG, Vilvula de admissdo de gis da cdmara de descarga
VG, Viélvula de admissdo de gis do catodo oco

VG, Valvula de admiss@o de gds do neutralizador
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Figura 11. Fluxograma de redugdo e anilise dos dados relativos aos parimetros de operagao do

propulsor i6nico em véo.

4. Instalagdes e Equipamentos

O LAP )a possui os seguintes equipamentos dedicados ao desenvolvimento do propulsor idnico:
cémara de vacuo com 1, 2m de didmetro e 2,5 m de comprimento; sistema de vdcuo composto por
uma bomba difusora de 20001, uma bomba rotativa de 40 m®/h e componentes; espectrémetro de
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massa quadrupolar com varredura até 200 amu; sistema controlador de fluxo de massa; eletrémetro
de alta sensibilidade; e valvulas de ajuste fino para gases. A cdmara de vacuo esté presentemente

sendo instalada no LAP.

5. Custos

Na Tabela 8 ¢ mostrado o cronograma de desembolso, por categoria econémica ¢ fonte. Além
disso, caso os testes finais do modelo de engenharia sejam realizados no LAP, serdo necessarios
recursos da ordem de NCz$ 176.500,00 para completar a montagem do sistema de vicuo da cAmara
de testes. Caso se opte pela utilizag8o de baterias para a alimentagéo elétrica do propulsor, deve-se
acrescentar o custo das mesmas. E, finalmente, setd necesséria a contratacio de um técnico em

eletrénica que ira se dedicar & montagem das fontes chaveadas.

TABELA 8

Cronograma de desembolso

1959 1490 1991

DESCRICAD TOTAL | FONTE
10 |20 (30 [40 [10 |20 |30 jao |12 |20 |32 |40
Componentes 28,35 23,10 51,45 FINEP
45 |30 135 [15s [30 |30 |10 175,001 MECB
Subcontratos 5,28 5,28 10,50] FINEP
. 30 |20 {20 0 [ 15 |10 125,001 MECB
tnstalacies 1,16 1,16] FINEP
) 24,67 31,60 56,27] FINEP
Equipamentas
£

Mat. Permanzhte 6,51 5,511 FINER
Dizrias e Passagens T —
! 010 10 | 10 20,00] MECE
TOTAL 63,94 £9,95 125,8%| FinEp
75 [ 60 | a5 |15 |eo {85 | 30 340,00] MECB
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