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Resumo. Este trabalho descreve o projeto inicial de um protétipo de propulsor
eletrotérmico empregando propileno como propelente visando aplicacdo em correcao de
oOrbita e controle de atitude de pequenos satélites. O propileno é um propelente verde
autopressurizado que apresenta baixa toxicidade e reduzido impacto ambiental. Um
modelo tedrico simplificado do escoamento foi implementado para determinacdo da
temperatura do gas aquecido, do impulso especifico 6timo e o empuxo tedrico
considerando-se diferentes poténcias de aquecimento e vazdes massicas do propelente.
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1. Introducéo

O setor espacial vem apresentando um significativo crescimento em diversos paisesao longo
dos ultimos anos, seja através de iniciativas governamentais ou por meio de empresas
privadas, configurando-se a chamada Nova Corrida Espacial. No setor publico, podem ser
destacadas as agéncias espaciais americana (NASA), a russa (ROSCOSMOS), aeuropeia
(ESA), a japonesa (JAXA), a chinesa (CNSA) e a indiana (ISRO). J& no setor privado,
existem diversas companhias atuando em atividades espaciais, muitas em parceria com 0
setor publico, e que vém revolucionando e barateando as tecnologias espaciais. Podem ser
destacadas as empresas SpaceX, Rocket Lab, Relativity Space e Pion Labs, sendo esta Gltima
brasileira.

O grande interesse na area provém da sua importancia cientifica, tecnolégica e estratégica:
do ponto de vista cientifico, o setor aeroespacial permite a realizacdo de experimentos em
ambiente de microgravidade, monitoramento da Terra e exploracdo de outros corpos
celestes; do ponto de vista tecnoldgico, ele impulsiona fortemente o desenvolvimento de
novas tecnologias que séo posteriormente aplicadas nas mais diversas areas (spin-offs) e do
ponto de vista estratégico, ele € peca chave na area de monitoramento e defesa de um pais,
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especialmente os de dimensfes continentais, caso do Brasil.

Nesse contexto, os satélites desempenham um papel de elevada e crescente importancia,
permitindo realizar o monitoramento da Terra (desmatamento, queimadas, derretimento de
geleiras, desastres naturais), fornecer sistemas de posicionamento (GPS, GLONASS), prover
comunicacdes e internet de baixa laténcia (Starlink).

Dentre os varios sistemas que compdem um projeto espacial, o responsavel pela propulséo
desempenha papel chave numa missdo: em um veiculo lancador, ele é responséavel por
realizar a ascensdo da nave ou satélite para além da atmosfera e, se necessario, realizar a
insercdo para a 6rbita desejada; numa espagonave, ele é responsavel por realizar as manobras
necessarias para executar a missdo planejada e, num satélite, ele é responsavel pelas
manobras de correcdo de Orbita, mudanca de drbita e controle de atitude. Sem o sistema de
propulsdo funcionando corretamente, o satélite pode ter a sua vida Util encurtada
significativamente ou mesmo n&o ser capaz de realizar a sua missao.

Ha inimeros sistemas de propulsdo que podem ser classificados sob diferentes aspectos
(SUTTON & BIBLARZ, 2017) e (HILL & PETERSON, 2015). Podem ser classificados de
acordo com a fonte de energia empregada em sistemas de propulsdo quimica, nuclear,
elétrica, solar, a laser, etc. Os sistemas de propulsdo quimica por sua vez podem ser
classificados segundo o estado fisico dos propelentes em sistemas propulsivos a propelentes
solidos, liquidos, hibridos, a gas frio, gelificados, emulsionados, lamosos e outros. Os
sistemas de propulsdo elétrica podem ser classificados em eletrotérmicos, eletrostaticos e
eletrodindmicos. Os sistemas de propulsdo quimica podem também ser classificados
conforme o nimero de propelentes empregados em monopropelentes, bipropelentes e
multipropelentes. Os sistemas de propulsdo em geral podem ser classificados de acordo com
a aplicacdo em propulséo primaria e propulsdo secundaria ou em termos de missdo espacial
em propulsdo interorbital, interplanetaria ou Terra-Orbita, etc.

Os propulsores eletrotérmicos podem fornecer impulsos especificos superiores aos sistemas
propulsivos quimicos monopropelentes usualmente empregados em satélites. O impulso
especifico é um parametro propulsivo que mede a eficiéncia do propulsor, consistindo na
razdo entre o impulso total e o peso de propelente ejetado. Além disso, os propulsores
eletrotérmicos apresentam relativa simplicidade construtiva e operacional, baixo custo e
confiabilidade. Adicionalmente tém massa e volume reduzidos em comparagdo a outros
sistemas elétricos e pode-se controlar o empuxo e o impulso especifico através do controle
da vazéo e do fornecimento de energia ao propelente.

O funcionamento dos propulsores eletrotérmicos baseia-se na adi¢do de energia térmica ao
propelente por meios elétricos. Essa energia na forma de entalpia é convertida em energia
cinética de exaustdo quando o propelente passa pela tubeira do propulsor. O aquecimento
pode ser feito de diversas formas, por exemplo, mediante uma resisténcia elétrica
(resistojatos), por descargas elétricas (arcojatos) e por radiacdo de alta frequéncia ou
descargas elétricas sem eletrodo. Além disso, pode haver a decomposic¢do catalitica do
propelente com posterior aguecimento dos gases (propulsores cataliticos aumentados).

Este trabalho visa apresentar o projeto inicial de um prototipo de propulsor eletrotérmico
empregando propileno como propelente visando aplicacdo em corregdo de Orbita e controle
de atitude de pequenos satelites. O propileno € um propelente verde autopressurizado que
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apresenta baixa toxicidade e reduzido impacto ambiental. Um modelo tedrico simplificado
¢ usado para estimar a temperatura do gas aquecido e o impulso especifico (razéo entre o
impulso e peso de propelente usado) com expansdo perfeita no vacuo considerando
diferentes poténcias de aquecimento e vazdes massicas do propelente.

2. Metodologia
2.1 Propelente

O propelente escolhido é o propileno, também denominado propeno, por ser auto-
pressurizavel, com pressao de saturacdo préxima de 12 bar a 298 K, por apresentar baixo
custo, ampla disponibilidade e bom desempenho propulsivo. O uso de um propelente
auto-pressurizado evita a necessidade de um sistema de pressurizacdo separado e torna o
sistema propulsivo menos complexo e mais barato, leve e confiavel.

2.2 Modelo simplificado do escoamento no propulsor

Um modelo teorico analitico simplificado do escoamento no propulsor eletrotérmico foi
desenvolvido com base nas equacdes de balanco de massa, quantidade de movimento e
energia para determinacdo da temperatura do gas aquecido e do impulso especifico do
propulsor (BORGNAKKE & SONNTAG, 2013). Foi considerado um escoamento
unidimensional permanente de gas inerte com troca de calor e sem atrito ao longo do trocador
de calor, escoamento isentrépico ao longo da tubeira e foram desprezadas as variacdes de
energia cinética do gas.

Um esquema do escoamento no propulsor € mostrado na Figura 1.

|:> pi Pa Pe |:>
hi ha he

Figura 1 — Esquema do escoamento no propulsor.

A primeira lei da termodindmica aplicada ao trocador de calor fornece:

P (1)

onde h € entalpia, P é poténcia fornecida, m € a vazdo méssica, o subscrito i indica condi¢bes
na entrada da camara e o subscrito a designa condi¢Ges na saida do trocador de calor.
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Considerando um gas perfeito e caloricamente perfeito, com h =c,T, onde T € a
temperatura e cp € o calor especifico do gas, escreve-se:

P
Ta :Ti+_- (2)

cpm

Uma vez determinada a temperatura de aquecimento em funcéo da poténcia fornecida e da
vazdo massica do propelente, pode-se estimar o impulso especifico, Isp, do propulsor por:

1 2y p L1
Isp = — |———RT, 1—(—9)V_ )
P g r—1 “[ Pa

onde R é a constante do gas, go = 9,8065 m/s? é a aceleragio sqda gravidade padréo, pe é a
pressdo na saida da tubeira, y € a raz&o de calores especificos e pa é a pressdo na camara do
propulsor.

O impulso especifico 6timo é calculado admitindo-se a expansdo do gas no vacuo, isto €, pe
=0, resultando:

)

As Figuras 2, 3 e 4 mostram, respectivamente, a temperatura do gas aquecido, o impulso
especifico 6timo e o empuxo tedrico para diferentes poténcias de aquecimento e vazdes
massicas do propelente.



Temperatura do gas (K)

Impulso Especifico Otimo (s)

2000

1800

1600

1400

1200

1000

800

600

400

200

450

400

350

300

250

200

150

100

50

13° WETE

16, 17 e 1B de novernbro de 2022

13° Workshop em Engenharia e Tecnologia Espaciais

Poténcia (W)

0
e 100
200
300
4 400

@ 500

0.00

0.10 0.20 0.30 0.40 0.50 0.60

Vazdo Méssica (g/s)

Figura 2 — Temperatura do gas aquecido.
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Figura 3 — Impulso especifico 6timo.
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Figura 4 — Empuxo tedrico.

2.3 Projeto do Propulsor

O propulsor é consituido de um trocador de calor e de uma tubeira cénica com razédo de
expansao 5 para testes em laboratério ou com razéo de expansdo 100 para opera¢do em
vacuo. A massa e 0 comprimento da cadmara e tubeira devem ser minimizados.

Considera-se uma pressdo maxima na cadmara de 10 bar, temperatura maxima do gas
aquecido de 2000 K e poténcia de aguecimento maximo de 500 Watts.

O trocador de calor sera composto de uma resisténcia em cartucho circundada por canais
concéntricos. A area de contato e a diferenca de temperatura entre gas e aquecedor deverdo
ser maximizados. Os projetos do trocador de calor e do propulsor estdo sendo realizados com
ajuda de um software livre de CAD. A Figura 4 mostra uma vista computacional em corte
preliminar do propulsor.

Figura 4 - Vista computacional em corte preliminar do propulsor.
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O propulsor devera ser fabricado por manufatura aditiva devido a complexidade da
geometria. A Figura 5 mostra alguns exemplos de resistojatos fabricados por manufatura
aditiva.

Figura 5 - Exemplos de resistojatos fabricados por manufatura aditiva de metal. a) Trocador de calor
de inconel (CORAL et all, 2021); b e c) Trocador de calor de aco inoxidavel (ROMEI & GRUBISIC,
2020)

3. Resultados e Discussao

Os resultados obtidos indicam que a temperatura de aquecimento e o impulso especifico
6timo aumentam com o incremento da poténcia fornecida e com a reducéo da vazao massica
do propelente. A temperatura limite de operagdo do material e a poténcia disponivel no
satélite ou do veiculo espacial limitam a temperatura méxima de aquecimento. As vazdes
massicas permitidas para um aquecimento em torno de 500 K séo da ordem de décimos de
grama por segundo o que limita significativamente os empuxos fornecidos.

4. Conclusao

O presente trabalho apresentou um modelo tedrico simplificado do escoamento em um
propulsor eletrotérmico. Foram obtidos impulsos especificos 6timos, empuxos tedricos e as
temperaturas do gas aquecido em funcéo da poténcia de aquecimento e da vazdo massica no
caso de um propulsor empregando propileno. O trocador de calor ja estd sendo modelado
utilizando-se softwares de CAD. As metas seguintes do trabalho incluem a fabricacéo do
propulsor, a montagem de uma bancada de testes com tanque e linha de alimentacdo e
realizacdo de testes.
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