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Resumo. O Arcojato é um tipo de propulsor eletrotérmico que atua produzindo um arco
elétrico em que um propelente gasoso é aquecido e ionizado. Em seguida, o gds sofre uma
expansdo térmica numa tubeira onde a energia térmica é convertida em energia cinética ge-
rando empuxo. Esse dispositivo pode ser utilizado em ignigcoes de propulsores quimicos de
forma mais eficiente, sendo o objetivo desse trabalho projetar um prototipo de Arcojato no
Laboratorio de Sistemas Espaciais (LaSE) na Universidade de Brasilia Campus Gama para
exercer também a fungdo de ignitor dos propulsores hibridos desenvolvidos pelo Laboratério
de Propulsdo Quimica da Universidade de Brasilia. A concep¢do do design final foi realizada
através de um levantamento de modelos de referéncias de Arcojatos existentes e o projeto estd
atualmente em fase de construcdo para a realizacdo de futuros testes.
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1. Introducao

A propulsdo hibrida é uma categoria de propulsores quimicos que, em sua maioria, consiste
num oxidante liquido combinado com um combustivel sélido. Para que ocorra a mistura de
propelentes, a combustdo deve acontecer em uma camara causando pirdlise na superficie do
grao do combustivel, assim, os produtos da pirdlise gasosa combinam-se com o oxidante, cri-
ando uma reacdo auto-sustentdvel [Judson 2015]. Para realizar a combustao inicial, utilizam-se
ignitores que sdo responsdveis por fornecer o calor necessario para que a reagdo ocorra. Um
dispositivo que pode ser utilizado para esse fim e que possui alta confiabilidade e eficiéncia por
ter um alto nivel energético € a tocha de plasma [Nedybaliuk 2012].

A propulsdo eletrotérmica opera com a entrada de um propelente que € aquecido eletricamente
numa camara e, posteriormente, expandido por uma tubeira, convergente-divergente, onde con-
verte sua energia térmica para energia cinética gerando um fluxo direcionado de saida e, por
consequéncia, fornecendo um empuxo [Jahn and Choueiri 2002]. Uma das vantagens desse
mecanismo € a reducdo das restri¢des associadas a propulsdo quimica, uma vez que os propul-
sores eletrotérmicos ndo dependem do processo de combustio do propelente escolhido. Entre-
tanto, ha uma limitacao quanto a transferéncia de calor e perdas relacionadas ao frozen flow em
func¢ao da dissociagdo molecular [Jahn and Choueiri 2002].

Existem trés subcategorias de propulsores eletrotérmicos, sendo eles: Resistojatos, Arcojatos e
Dispositivos aquecidos por radiofrequéncia. O design dos propulsores tipo Arcojato consistem
em uma tubeira que atua como anodo do sistema e um catodo que € posicionado coaxialmente a
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montante do anodo, sendo ele geralmente usinado em tungsténio. Um gas € inserido no propul-
sor e, ao se aplicar uma diferenca de potencial no sistema, um arco € formado no constrictor da
tubeira. O gds ao entrar em contato com o arco elétrico € energizado e aquecido por dissipagao
o6hmica, e expandido através da tubeira [Sarmiento and Gruber 1987].

Em virtude dos pontos expostos, o estudo de Arcojatos como ignitores de propulsores hibridos
torna-se uma opcao eficiente, sendo o objetivo do atual projeto o desenvolvimento de um
protétipo de Arcojato no Laboratério de Sistemas Espaciais (LaSE) na Universidade de Brasilia
Campus Gama para os fins apresentados anteriormente.

2. Metodologia

A partir de pesquisas, catalogou-se os principais modelos de Arcojatos existentes. Os seguintes
parametros de desempenho e caracteristicas técnicas foram considerados: empuxo, impulso es-
pecifico, corrente de entrada e a tensdo. Também observou-se o fluxo mdssico correspondente
e os propelentes utilizados pelos experimentos relatados, este ultimo fora apenas considerado
para fins descritivos, tendo em vista que o propelente pretendido no presente projeto apresenta-
se como uma opg¢ao pouco explorada com escassos materiais de pesquisa. O gds usado como
propelente tem como requisito ser composto de carbono para garantir o funcionamento satis-
fatério do propulsor como ignitor de propulsores hibridos [Nedybaliuk 2012].

Ap6s o levantamento de propulsores, foram registrados ao todo 10 modelos distintos de Arco-
jatos de baixa poténcia entre 1 kW e 3 kW. A selecdo baseou-se em duas etapas principais, a
primeira abordagem foi apenas analitica, restringindo a corrente de entrada para a formagdo do
arco elétrico de acordo com as especificagdes das fontes elétricas disponiveis no laboratorio. A
segunda etapa foi comparativa, onde definiu-se um fator de similaridade 3, equagdo 1, estabele-
cido pela poténcia de entrada (kW) e a vazdo mdssica (g/s). Apos esta dltima etapa, buscou-se
conciliar os diversos modelos em um unico associando suas semelhancas.

8= Pm (1)

Os valores para o empuxo e impulso especifico apresentaram pouca discrepancia com relagao
ao espaco amostral analisado, por conseguinte, ndo foram fatores preponderantes a escolha da
geometria. Apos a determinacdo do modelo referéncia, o propulsor foi dimensionado consi-
derando como requisito principal a limitagdo das dimensdes externas do Arcojato para serem
compativeis com a dimensdo do envelope dos ignitores de tochas de gds utilizadas atualmente
no laboratorio de propulsdo da UnB/FGA.

3. Resultados e Discussao

O fornecimento de corrente foi um fator limitante para o projeto, visto a disponibilidade de
corrente apresentada pelas fontes do LaSE - Laboratorio de Sistemas Espaciais. Ao todo sdo
quatro fontes, sendo a de maior magnitude de corrente a fonte da marca chinesa Shenzhen Parwa
Technology Company Limited, com 8.4 A de saida para corrente continua. As especificagdes
do aparelho estdo listadas na tabela 1.
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Tabela 1. Especificacoes técnicas da fonte de energia. Fonte: [Parwa 2016].
Modelo DPS2005
Poténcia 5000 W
Tensdo de saida 0 ~600V DC
Corrente de saida 0~84A
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Dada a restricao mencionada, os modelos foram analisados de acordo com a corrente de entrada.
Por meio da andlise gréfica apresentada na figura 1, eliminou-se 6 dos 10 modelos apresentados
em decorréncia da alta corrente empregada, sendo eles: Sanchez et al. [Sanchez et al. 1997],
Hruby et al. [Hruby et al. 1997], Sankovic e Curran [Sankovic and Curran 1991], Matsu-
moto et al [Matsumoto et al. 2013], Richle et al. [Riehle etal. 1997] e Di Stefano et al.
[Stefano et al. 1993]. Dessa maneira, apenas os modelos relativos ao Performance of a miniatu-
rized arcjet [Sankovic and Jacobson 1995] foram considerados, sendo eles os modelos Sanko-
vic et al. [Sankovic et al. 1991], LeRC very low power [Wollenhaupt et al. 2011], Plasmadyne
2kW [McCaughey et al. 1963] e Wollenhaupt et al. [Wollenhaupt et al. 2011].

Sanchez et al.

Hruby et al.

Sankovic et al.
Sankovic e Curran
Matsumaoto et al.
Wollenhaupt et al.
LeRC very low power
Plasmadyne 2KW
Rienle et al.

Di Stefano et al.

0A [EA] 25A 50 A

=
in
=

100 A

Figura 1. Grafico comparativo entre os modelos estudados em fungao da corrente de
entrada. Fonte: Autores.
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Na ultima etapa, a fim de validar a similaridade entre os modelos, definiu-se um parametro
comparativo denominado (. Para os modelos com mais de um valor informado para cada argu-
mento, foi feito a média para se obter um unico valor final correspondente. Assim, os dados de 3
para os quatro modelos remanescentes da etapa anterior estdo dispostos na tabela 2. De acordo
com a tabela 2, nota-se a semelhanca entre os prototipos Sankovic et al. [Sankovic et al. 1991]
e Wollenhaupt et al. [Wollenhaupt et al. 2011]. Considerando essas informagdes, dar-se-a pros-
seguimento ao trabalho considerando, agora, as geometrias dos dois modelos citados.

Tabela 2. Valores de /5 para os modelos analisados. Fonte: Autores.

Modelo B (kW.s.g™)
Sankovic et al 30,35
LeRC very Low Power 62,41
Wollenhaupt et al 29,13
Plasmadyne 2kW 137,93

De acordo com o modelo Sankovic et al. [Sankovic et al. 1991], o anodo é segmentado em
duas partes, uma de Tungsténio e Oxido de Tério, formando o bocal divergente, e outra parte
de Molibdénio que serve de base de sustentagdo para a primeira. O isolamento entre o catodo
e o anodo ¢ feito por um tarugo de alumina comercial e a inje¢do do propelente se dd de forma
radial acoplado diretamente ao isolamento dos eletrodos, como pode ser observado na figura 3.
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Figura 2. Modelo miniaturizado do propulsor de referéncia. Fonte:

[Sankovic and Jacobson 1995].

A geometria da tubeira, parte critica do projeto, foi dimensionada na tabela 3, o cdtodo utilizado
€ de tungsténio tem diametro de 1,6 mm com ponta cOnica angulada em 30°, o propulsor como
um todo possui 0,18 Kg de massa total.



I Te Workshop em Engenharia e Tecnologia Espaciais
18,15 e 20 de agosto de 2020

Tabela 3. Dimensées da tubeira do modelo de Sankovic et al. Fonte:
[Sankovic and Jacobson 1995].
Didmetro do constrictor (mm) 0,25
Comprimento do constrictor (mm) 0,13
Razao de expansdo da tubeira 400
Tubeira divergente - meio angulo  15°
Tubeira convergente - meio angulo  30°

O modelo apresentado por Wollenhaupt et al. [Wollenhaupt et al. 2011], do tipo VELLARC, é
composto por uma tubeira supersonica de liga de Tungsténio-Tério, utilizando como isolamento
uma placa espessa de Nitreto de Boro que também cumpre a funcdo de placa injetora e tubos
de Oxido de Aluminio. A estrutura externa do propulsor é feita de Inconel, liga austenitica
a base de Niquel-Cromo resistente a corrosao, folhas de grafite e ceramica foram empregadas
para isolar o cdtodo ao longo do corpo do propulsor. Uma representacdo esquematica pode ser
vista na figura 3 e as dimensodes do bocal supersonico sdo apresentadas na tabela 4. Em razao da
falta de dados, o cdlculo da razdo de expansao da tubeira ndo pode ser realizado para o modelo
em questao, o diametro do catodo também nado foi mencionado no artigo de referéncia.

Tabela 4. Dimensoes da tubeira do modelo de Wollenhaupt et al. Fonte:
[Wollenhaupt et al. 2011].
Didmetro do constrictor (mm) 0,3

Comprimento do constrictor (mm) 0,15
Tubeira divergente - meio angulo  30°
Tubeira convergente - meio angulo  45°

Vale ressaltar também que nao considerou-se os sistemas de arrefecimento adotados em ambos
os modelos, pois a demanda do projeto no quesito em questdao é um fator excludente, tendo em
vista os objetivos de simplificacdo do modelo proposto e que esse sistema ndo € necessdrio para
fins praticos. Devido a necessidade de um projeto com uma construcao simplificada, o modelo
do Wollenhaupt et al. foi escolhido como referéncia principal e a partir dele foi projetado o
Arcojato do presente trabalho utilizando os valores de angulacio da tubeira e das estruturas
principais como base.

Figura 3. Representacao técnica do propulsor de referéncia. Fonte:
[Wollenhaupt et al. 2011].
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As dimensoes finais do Arcojato projetado estdo dispostas na tabela 5 e o design consiste es-
sencialmente em 4 partes: Tubeira, citodo, Isolante e estrutura. Todos eles sao fixados entre si
por parafusos, como € mostrado na vista explodida do Arcojato na figura 4.

Tabela 5. Dimensoes gerais externas do propulsor. Fonte: Autores.

Propriedade Valor
Diametro total 38,1 mm
Comprimento total 61,85 mm

Comprimento sem Catodo 51,35 mm

A tubeira serd fabricada em Aco Inoxiddvel devido a boa resisténcia do material a erosao que
pode ser causada pelo plasma e por ter um custo baixo. No dimensionamento do constric-
tor, considerou-se a erosdo que poderia ser causada devido a descarga elétrica de maneira que
aumentou-se o maximo possivel o seu diametro, pois, diferentemente dos modelos de baixa
poténcia que trabalham com um menor constrictor buscando uma maior eficiéncia, 0 nosso
Arcojato tem como um dos objetivos ativar a reacdo da parafina.

Figura 4. Visao explodida do propulsor Arcojato. Fonte: Autores.

O material escolhido para o catodo foi Tungsténio por possuir alto ponto de fusao e boa condu-
tividade. O isolante escolhido, que também funcionard como placa de inje¢do do gas, serd feito
em Alumina por suportar altas temperaturas operacionais continuas, mantendo a resisténcia e
a rigidez, além disso, oferece alta resisténcia quimica e alta rigidez dielétrica. A estrutura sera
de ago inoxidavel por ser resistente a corrosao e a variagao de temperatura e os parafusos serao
ceramicos devido as suas propriedades isolantes para garantir que a corrente nio serd passada
da tubeira para a estrutura. Para o propelente, definiu-se o gas Diéxido de Carbono (C'O,) pelos
motivos explicados anteriormente.
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Na figura 5 € mostrado o Arcojato internamente com seus componentes acoplados, a entrada de
gds se dard através de um sistema de reguladores de pressao, de vazao e valvulas, onde o gés
estard nas condicoes ideais de trabalho para fornecer a vazao de propelente desejada nos testes.
Ele sera inserido na estrutura através de um furo de 1/8” de polegada que ira para a tubeira
onde serd energizado no arco elétrico e aquecido por dissipagdo 6hmica, formando uma tocha
de plasma, para em seguida ser ejetado pela tubeira.

Figura 5. Vista lateral cortada do Propulsor Arcojato. Fonte: Autores.

Os parametros de desempenho serdo definidos posteriormente. O design 3D final, figura 6,
ainda estd passivel de alteracdes, porém, os primeiros testes serdo realizados com as dimensoes
previstas nesse projeto.

6 &

Figura 6. Design do propulsor Arcojato. Fonte: Autores.

(

4. Conclusao

O design final foi concluido e, na fase subsequente do projeto, serd construido o protétipo e vali-
dado a sua geometria e circuito através de testes na camara de vacuo do Laboratorio de Sistemas
Espaciais (LaSE) utilizando sondas de diagndstico. Também serd analisado a aplicabilidade de
um gas que compode a atmosfera de varios planetas e que possui afinidade quimica com a pa-
rafina como propelente (C'Os), e ainda conferir ao modelo elaborado a fun¢do de ignitor para
motor-foguete hibrido avaliando seu desempenho.
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