X Workshop em Engenharia e Tecnologia Espaciais
7 a 9 de agosto de 2019

Desenvolvimento de um Propulsor MPD de Baixa Poténcia com
Impulso Especifico Variavel

SOARES, D. L. O. !, INTINI MARQUES, R. !

! Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais, Cachoeira Paulista, SP, Brasil
Aluno de Doutorado do curso de Combustao e Propulsdao - ETE-PCP.

?Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais ETE-PCP, Cachoeira Paulista, SP, Brasil

diogo.leon@inpe.br

Resumo. Este artigo apresenta o trabalho a ser desenvolvido no LABCP ao longo dos proximos
anos no que diz respeito aos propulsores magnetoplasmadindmicos de impulso especifico
varidvel utilizando baixa poténcia. Sdo descritos os equipamentos disponiveis no laboratério
para seu desenvolvimento, assim como a metodologia que serd adotada. Os resultados pre-
liminares mostraram que sdo necessdrios pelo menos 4,42 kW na fonte de energia para que o
propulsor opere com empuxo de 1 N e impulso especifico de 300 s.
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1. Introducao

Propulsio elétrica pode ser definida como qualquer tipo de propulsao que utilize a eletricidade
para aumentar a velocidade de exaustdo do propelente [Goebel and Katz 2008]. Os propul-
sores elétricos podem ser classificados em trés diferentes tipos [Sutton and Biblarz 2016]:
eletrotérmicos, eletrostéticos e eletromagnéticos.

Dentro desta classificacdo, ha o propulsor eletromagnético magnetoplasmadinamico
(MPD) [Sutton and Biblarz 2016] cujo desenvolvimento € o objetivo deste trabalho. Este
propulsor opera com duplo estdgio e possui a versatilidade de ter impulso especifico varidvel
utilizando baixa poténcia. As caracteristicas descritas tornam seu desenvolvimento inovador.

Propulsores de impulso especifico varidvel vém sendo estudados por oferecem importantes
vantagens de operacdo. J4 foi mostrado que propulsores de impulso especifico varidvel
permitem tragetorias de voo com menor utilizacdo de propelentes e menor custo para a
missao [Chesta et al. 2006].

Alguns autores tém pesquisado propulsores de impulso especifico varidvel. Um
propulsor hibrido de dois estidgios foi desenvolvido utilizando Oxigénio e Nitrogénio
[Boehrk et al. 2004]. O primeiro estagio funciona como um arcojato, através de uma descarga
de uma fonte DC, e o segundo estdgio com uma bobina de indugdo de 2,5 voltas ou 4,5 voltas,
alimentada por um gerador de RF (radio frequéncia) com 200 kW, operando entre 1-4 MHz.

Neste artigo, € apresentado um panorama do trabalho a ser desenvolvido no LABCP ao longo
dos préximos anos no que diz respeito ao propulsor MPD, cujo diagrama esquematico €
mostrado na Figura 1.
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Figura 1. Diagrama esquematico de um propulsor MPD de uma unica descarga.

O propelente entra na camara de descarga e uma descarga elétrica entre o catodo e o anodo
forma o plasma. O plasma gerado € acelerado pela forca de Lorentz Jx Be pela tubeira
magnética formada pelas bobinas [Ahedo and Merino 2010, York et al. 1993], enquanto o gas
aquecido e ndo ionizado € acelerado através da sua expansdo na secdo divergente da tubeira.
Neste artigo também € mostrada a metodologia e os equipamentos necessarios para a constru¢ao
e a realizacao dos experimentos.

2. Metodologia

Para o desenvolvimento do propulsor serd utilizada uma camara de alto vicuo e uma balanca
de empuxo desenvolvida no LABCP [Anselmo and Intini Marques 2019, Anselmo 2017,
Soares and Intini Marques 2018] para averiguar seu desempenho. A Figura 2 mostra a balanca
citada.
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Figura 2. Balanca de empuxo desenvolvida no LABCP.
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Na Figura 2, o dispositivo de calibracdo eletrostética € utilizado para calibrar o empuxo. O
sensor de deslocamento mede o deslocamento linear do braco da balanca. O amortecedor
magnético € utilizado para diminuir o tempo que a balanga leva para voltar ao repouso apds
um teste do propulsor.

Para a realizag@o dos testes, o laboratério conta com fontes de alta tensdo, osciloscopio digital
modelo TDS5034B, um gerador de sinais modelo AFG320 ambos da Tektronix e vadlvulas para
o controle de vazao madssica do propulsor. A metodologia para a realiza¢do dos experimentos €
mostrada na Figura 3.
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Figura 3. Metodologia para a realizacao dos experimentos.

Na Figura 3, a pré-andlise representa o estudo preliminar necessario para estimar a poténcia
da fonte necessdria para operar o propulsor, o impulso especifico, vazdo massica e empuxo do
propulsor. A aquisicdo de material se refere a compra de equipamentos e materiais especificos
para a constru¢do do propulsor. A constru¢do do propulsor se refere a fabricagdo e integracao
do propulsor na cimara de vacuo. As sondas TOF (Time of Flight) e Langmuir sdo instru-
mentos capazes de medir a velocidade do escoamento e a densidade e temperatura dos elétrons
assim como o potencial elétrico do plasma [KELLY and JAHN 1990, Kuriki and Suzuki 1978,
Rudolph et al. 1976].

Para a fase de pré-andlise € estimada a vazao madssica, a poténcia cinética minima, 0 empuxo € 0
impulso especifico para a operacdo do propulsor. A Equagdo 1 mostra a relagdo entre a poténcia
cinética, a vazdo mdssica e a velocidade de exaustdo equivalente [Sutton and Biblarz 2016].

1
Pup = 5mc2 (1

Onde m € a vazdo madssica e ¢ € a velocidade de exaustdo equivalente dos gases. A Equacao 2
mostra a defini¢do de impulso especifico [Sutton and Biblarz 2016].

c
Iy, =— ()
P 90

Onde g € a aceleragdo gravitacional ao nivel do mar.
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O empuxo de um propulsor pode ser determinado pela Equagdo 3 [Sutton and Biblarz 2016].

F = m‘/;z + (pe - pamb)Ae (3)

Onde p. € pamp 20 as pressodes de exaustdo e pressao ambiente respectivamente. O parametro
A, é a area de saida da tubeira e V, a velocidade de exaustao.

Assumindo que a pressdo de saida € igual a pressdo ambiente e (ou) que os efeitos de uma
pequena diferenca de pressoes possam ser desprezados, o segundo termo da Equacgdo 3 pode ser
considerado igual a zero. Desta forma, V, ~ ¢ [Sutton and Biblarz 2016, Barrere et al. 1960] e
obtém-se assim a Equacdo 4.

F = e “)

Substituindo a Equacdo 4 e a Equacao 2 na Equagdo 1 e isolando-se o empuxo obtém-se a
relacdo entre poténcia cinética, impulso especifico e empuxo.

o 2Pczn
g(][sp

F (&)

Também € possivel determinar a vazdo madssica necessaria para manter uma determinada
condicdo de projeto, i.e., empuxo e impulso especifico. Substituindo a Equacao 2 na Equacao 4
e isolando-se a vazao massica, obtemos a Equacao 6.

F

m =
gOIsp

(6)

3. Resultados e Discussao

Um dos requisitos do propulsor que estd sendo projetado € que ele tenha um empuxo maximo de
1 N com um impulso especifico de pelo menos 300 s e também que ele possa operar com um im-
pulso especifico de 2000 s, mantendo constante a poténcia do jato. Este requisito de Isp = 300 s
visa obter um desempenho semelhante ao de propulsores quimicos [Sackheim and Masse 2014]
quando o empuxo € mais alto (1 N). Para obter a vazdo mdssica com o Isp = 2000 s, primeiro
calcula-se a poténcia cinética do jato para o caso do Isp = 300 s com a Equacdo 4 e com a
Equacao 1. A partir disto determina-se qual serd o empuxo quando o propulsor operar com
impulso especifico de 2000 s pela Equacao 5.

A Figura 4 mostra o resultado da andlise de desempenho inicial, onde o impulso especifico €
fun¢do do empuxo, para uma poténcia de jato constante.
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Figura 4. Impulso especifico em funcao do empuxo para a poténcia cinética constante
de 1.472 W.

A poténcia cinética obtida foi de 1.472 W para atender a especificacdo de projeto. Observa-se
também que para I, = 2000 s o empuxo obtido foi de aproximadamente 150 mN. A vazdo
madssica obtida para a poténcia cinética de 1.472 W € mostrada na Figura 5.
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Figura 5. Impulso especifico em fungdo da vazao massica para a poténcia cinética
constante de 1.472 W.

Pode-se notar que para uma faixa de empuxo préxima de 1 N, a vazdo mdssica é elevada em
comparagdo a outros propulsores MPDs [Lev 2012] que operam com poténcias maiores. Isso
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indica que nesta condicdo apenas uma pequena fracdo de propelente € ionizada e acelerada
eletromagneticamente a altas velocidades, enquanto a por¢ao restante do propelente € acelerada
por expansdo térmica na tubeira do propulsor a velocidades comparativamente mais baixas.

Deve-se observar que a poténcia cinética nao corresponde a poténcia que deve ser fornecida pela
fonte de alimentacao elétrica que alimentard o propulsor. A poténcia cinética deve ser dividida
pela eficiéncia propulsiva para se obter a poténcia desta fonte. A eficiéncia de propulsores
MPDs varia tipicamente entre 30 % e 50 % [Jahn 2006, Sutton and Biblarz 2016], portanto,
a fonte de energia elétrica deverd fornecer pelo menos 4,42 kW para o propulsor operar da
maneira aqui descrita.

4. Conclusao

Foram mostrados os principios de operacdo de um propulsor MPD de baixa poténcia com im-
pulso especifico varidvel que estd em fase inicial de desenvolvimento no LABCP/INPE. Um
diagrama esquematico do propulsor MPD foi apresentado, assim como o principio fisico que
o faz operar. O desempenho do propulsor serd medido com uma balanca de empuxo e son-
das Langmuir e Time of Flight. Foram fornecidos resultados de pré-andlise e calculou-se que
para o propulsor funcionar serdo necessdrios aproximadamente 4,42 kW de poténcia elétrica.
Concluiu-se que o propulsor pode ser desenvolvido com os recursos disponiveis e que o pro-
jeto possui caracteristicas inovadoras, em consonancia com os objetivos do Laboratorio de
Propulsao Elétrica Espacial do LABCP/INPE.
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