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Resumo

Afim de se buscar conceitos de catodos alternativos que permitam a diminuicdo do nu-
mero de fontes utilizadas nos sistemas de propulsao elétrica a empresa Airbus Defence
and Space GmbH (Airbus DS), como parceira da Universidade de Brasilia (UnB), propos
o projeto conjunto de se realizar a modificagdo de um de seus propulsores i6nicos mini-
aturizados para funcionar como uma fonte de elétrons do tipo ICP (Inductively Coupled
Plasma). Dessa forma, o presente trabalho tem como objetivo central a modificagdo e
operacao do propulsor RIT-uX como uma fonte de elétrons e assim comprovar o conceito
de que seria possivel utilizar um sistema com esta arquitetura para neutralizacao de feixes
de elétrons de outros propulsores. No primeiro capitulo os conceitos gerais da propulsao
elétricas sao apresentados e o problema ¢é estabelecido formalmente. No segundo capitulo
uma breve revisao bibliografica é conduzida mostrando o que ja foi realizado no contexto
das fontes de elétrons deste tipo. No terceiro capitulo o processo de dimensionamento
e computagao de parametros operacionais bésicos do sistema é apresentado. No quarto
capitulo a metodologia experimental é apresentada mostrando o processo que sera utili-
zado na operacao do sistema. Por fim no sexto capitulo é realizada a apresentacao dos

resultados obtidos e uma discussao a respeito destes dados é conduzida.

Palavras-chave: Propulsao Elétrica. Sistemas Espaciais. Fisica de Plasmas.



Abstract

With the objective of finding novel concepts of cathodes that can allow to decrease the
number of power supplies used in electric propulsion systems, the company Airbus Defence
and Space GmbH, as a partner of the University of Brasilia (UnB), proposed a joint project
to perform the modification of one of their miniaturized ion engines to work as an electron
source of the ICP (Inductively Coupled Plasma) type. Thereby, the present work has as its
major goal the modification and operation of the RIT-uX thruster as an electron source
and with this prove the concept of being possible to use a system with this architecture
for the neutralization of ion beams of other thrusters. In the first chapter the general
concepts about electric propulsion are presented and the central problem of the work is
formally stated. In the second chapter a brief review is performed showing what was done
in the context of the electron sources of this type. In the third chapter the processes
of dimensioning and computation of operational parameters are presented. In the fourth
chapter the experimental methodology is presented showing the process that will be used
in the operation of the system. Lastly, in the sixth chapter it is presented the obtained

results and a brief discussion about the data.

Key-words: Electric Propulsion. Space Systems. Plasma Physics.
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1 Introducao

Este capitulo tem como foco principal trazer uma apresentacao inicial do trabalho
como um todo, apresentando o tema a ser desenvolvido e os principais aspectos que serao

tratados ao longo do texto.

Na primeira parte do capitulo sera realizada uma breve abordagem aos conceitos
bésicos do campo da propulsao elétrica com o intuito de apresentar ao leitor as informacoes
bésicas para que o trabalho de uma maneira geral possa ser compreendido. Logo entao,
sera apresentado os objetivos do trabalho e sua justificativa perante ao estado atual da
arte, realizando assim um paralelo entre o que seréa desenvolvido e o que vem investigado

nesta area por todo o mundo.

1.1 A Propulsao Elétrica

1.1.1 Conceitos Basicos

No ambito da tecnologia aeroespacial, os dispositivos de propulsao tem como ob-
jetivo basico promover a troca de momento linear ou angular entre um veiculo e seu
propelente, visando como resultado que este veiculo sofra algum tipo de forca determi-
nada e assim o possibilite cumprir determinada tarefa (TURCHI, 1998). Para possibilitar
esse mecanismo de troca de energia, o propelente tem que adquirir energia e assim ser
acelerado a uma determinada velocidade de exaustao v.. De forma simplificada, esse me-

canismo de troca de momento pode ser descrito pela equacao de Tsiolkovsky,

AV =v.In (@) (1.1)

my

Onde AV é a variagao de velocidade do veiculo e my e m; é a massa inicial e final
do veiculo respectivamente. Podemos, dessa forma, perceber que existem principalmente
dois parametros basicos que podem influenciar a quantidade final de velocidade adquirida,
a fracdo méssica de propelente, e a velocidade final de exaustao do propelente. Como de
maneira geral deseja-se minimizar a quantidade de propelente que se utiliza, a velocidade
de exaustao acaba por se tornar um dos principais parametros de desempenho para se
caracterizar um sistema de propulsao. Em seu formato mais comum a velocidade de

exaustao é representada pelo chamado Impulso Especifico (HUMBLE et al., 2008), que é
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definido como,

Iy = —F=— (1.2)

Onde T' é o empuxo gerado pelo propulsor, 7 é o fluxo massico de propelente e gq é
a aceleragao da gravidade no nivel do mar. Essa definicao possibilita que a unidade resul-
tante do Impulso Especifico seja o segundo, tornando-se assim independente da unidade

de massa utilizada.

Outro parametro fundamental na andlise de sistemas de propulsdao aeroespaciais
é sua eficiéncia. De maneira geral, sua expressao pode ser definida como a razado entre
a poténcia fornecida ao sistema de propulsao, P;,, e a poténcia cinética contida no jato
resultante. Desta forma, utilizando a expressao da poténcia do jato como P; = (1/2)muv2,
pode-se definir a eficiéncia como (GOEBEL; KATZ, 2008),

90
nr = WTISP (]_3)

Observa-se da expressao apresentada que se uma dada poténcia fornecida e efici-
éncia forem mantidas contantes, o aumento do empuxo provoca diretamente a diminuicao
do impulso especifico, e vice-versa. Além disso, observa-se também que se ambos os pa-
rametros forem aumentados simultaneamente o sistema ird requerer que a eficiéncia e a

poténcia fornecida sejam também aumentadas.

1.1.2 Técnicas de Propulsao

Existem principalmente trés técnicas de propulsao utilizadas atualmente na tec-
nologia espacial: a propulsao quimica, a propulsao nuclear térmica e a propulsao elétrica.
No caso da propulsao quimica, o propelente é aquecido por meio de reagdes quimicas de
combustao e ¢é acelerado por meio de uma expansao através de um tubeira convergente-
divergente. De maneira geral, a propulsao quimica é capaz de fornecer niveis de empuxo
que podem variar desde alguns newtons até centenas de milhares de kilonewtons. Ainda
assim, seu impulso especifico é limitado ao nivel dos 500 segundos em consequéncia da

energia maxima que pode ser armazenada nas ligagoes quimicas de seu propelente.

A propulsao nuclear térmica é similar ao caso anterior, porém seu gas propelente
é aquecido a partir de um reator nuclear de fissao, que de maneira geral é posicionado no
interior do motor foguete. Apds o aquecimento, como no caso quimico, o gas é expandido
e acelerado através de uma tubeira convergente-divergente, podendo fornecer niveis de
empuxo proximo aos da propulsdo quimica, porém com niveis de impulso especifico que
podem chegar aos 1000 segundos (HUMBLE et al., 2008).
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No caso da propulsao elétrica, o empuxo tipico de um propulsor nao excede as
centenas de milinewtons, porém em contraste aos casos anteriores seu impulso especifico
pode chegar até a niveis de 10000 segundos. Ao contréario da propulsao puramente térmica,
a propulsao elétrica utiliza-se de arranjos de campos eletromagnéticos e/ou aquecimento
elétrico para realizar a aceleracao do propelente até a velocidade de exaustao final (JAHN,
1968).

1.1.3 Classificacao dos Propulsores Elétricos

Como proposto por Jahn (1968), os sistemas de propulsdo elétrica, de maneira

geral, podem ser classificados em trés categorias distintas:

1. Propulsao Eletrotérmica: que utiliza aquecimento elétrico para que o gas propelente

atinja a temperatura necessaria e entao o expande através de uma tubeira comum.

2. Propulsao Eletrostatica: onde o propelente sofre aceleracao através da aplicagao

direta de um campo eletrostatico as particulas carregadas contidas nesse gas.

3. Propulsdo Eletromagnética: onde o fluxo de um propelente ionizado é acelerado
através da interacao entre os campos magnéticos internos e externos com as correntes

elétricas contidas neste fluxo.

E importante notar que, apesar do sistema de classificacdo mostrado fornecer uma
importante ferramenta na analise dos sistemas de propulsao elétrica, ele é considera-
velmente limitado. Diversos modelos de propulsores podem pertencer a duas ou mais
categorias, dependendo apenas da interpretacao aplicada pelo leitor. Ainda assim, com
o objetivo de fornecer uma visao abrangente das diferentes familias de propulsores exis-
tentes, serd apresentada a seguir a classificagdo mais comumente achada na literatura

discutindo ainda .

Na primeira categoria, os dois tipos de propulsores mais comuns sao os chamados
Resisto-Jatos e os Arco-Jatos. O primeiro tipo utiliza um aquecedor elétrico simples para
realizar o aquecimento do géas propelente, que ¢ entao expandido através de uma tubeira
comum. O limite de aquecimento, e por conseguinte de impulso especifico, é limitado pela
integridade dos materiais perante a temperatura utilizada. Tipicamente os resisto-jatos
sao capazes de gerar niveis de impulso especifico que geralmente sao limitados a casa dos
500 segundos e niveis de empuxo que variam desde aproximadamente 1 mN até o patamar
dos 10 N (MARTINEZ-SANCHEZ; POLLARD, 1998). Por outro lado, os Arco-Jatos se
utilizam de um arco voltaico criado entre dois eletrodos concéntricos para aquecer o gas,
que também é expandido através de uma tubeira comum. Ao contrario do caso anterior,

a limitacdo de material é contornada ja que a poténcia é dissipada no interior do gas e
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nao mais em um condutor solido. Neste segundo caso, o gas pode chegar a temperaturas

consideravelmente mais elevadas e por isso maiores niveis de impulso especifico (JAHN,
1968).

O modelo mais difundido de propulsor eletrostatico, é o chamado Propulsor 16-
nico com Grades, que é composto basicamente por trés subsistemas: (1) uma cdmara de
ionizacao, onde o plasma é formado a partir do gas propelente; (2) um arranjo de grades
que tem a funcdo de extrair os ions do plasma e os acelerar por meio da aplicacao de
uma diferenga de potencial; (3) um neutralizador, que tem a fungao de fornecer elétrons
ao feixe de ions proveniente das grades, para o neutralizar e assim manter o balango de
cargas elétricas do veiculo espacial. Como abordado por Goebel e Katz (2008), os pro-
pulsores deste tipo geralmente podem ser classificados pelo método que adotam para
geracao do plasma na cdmara de ionizacao. As técnicas mais difundidas para ionizagao
do gés propelente sdo: bombardeamento de elétrons (chamado também de propulsor do
tipo Kaufman), aquecimento eletro-ciclotrénico (chamado também de propulsor i6nico a
microondas), e aquecimento por acoplamento indutivo (chamado também de propulsor
ionico a radio-frequéncia). A figura 1 mostra um esquematico simplificado do propulsor
NSTAR, desenvolvido pela NASA GRC para a missao Deep Space 1, que consiste em um
propulsor i6nico do tipo Kaufman, que trabalha entre 0,5 e 2,3 kW, gerando de 19 a 92

mN de empuxo com o impulso especifico variando entre 1900 e 3100 segundos.

MAGNET
RINGS

PROPELLANT DISCHARGE * -
=y PLASMA 04 | 2
(-) | ’o ION BEAM
N_ECTROV 4>
O) S /. O «m>
(? ION < .O

()

=
POSITIVE
GRID GRID
(+1090V) (-225V)

HOLLOW CATHODE
PLASMA BRIDGE
NEUTRALIZER

Figura 1 — Diagrama bésico de um propulsor iénico com grades!.

O presente trabalho visa o desenvolvimento de uma fonte de elétrons baseada

no propulsor i6nico de radio-frequéncia chamado RIT-uX (LEITER et al., 2007). Dessa

1 Fonte: <http://commons.wikimedia.org/wiki/File:Ion_engine.svg>
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forma, a tecnologia deste modelo de propulsor serda explorada com mais profundidade

secao precedente deste texto.

Outro dos propulsores eletrostaticos mais difundidos hoje em dia é o chamado
Propulsor a Efeito Hall, mostrado esquematicamente na figura 2. Este modelo utiliza-
se do efeito Hall para gerar uma corrente eletronica azimutal que, por colisoes, ioniza
o gas propelente injetado axialmente. A partir dai os ions gerados sao acelerados por
um potencial aplicado ao anodo, localizado no fundo do canal de descarga. A corrente
Hall de elétrons é gerada a partir da combinacao do campo elétrico axial do anodo e
de um campo magnético radial gerado a partir de bobinas ou de imas permanentes. Os
propulsores a efeito Hall sao projetados para que apenas os elétrons estejam magnetizados,
para que assim eles possam criar a corrente azimutal de deriva possibilitando que o sistema
funcione corretamente. Ao mesmo tempo, o campo magnético deve ser fraco o suficiente
para manter os ions com seu raio de Larmor muito superior as dimensoes do canal de
descarga, garantindo uma trajetéria que gere um empuxo resultante. De maneira similar
ao propulsor i6nico com grades, este também possui um catodo externo, porém neste caso,
além de fornecer elétrons para a neutralizacao do feixe, o catodo também os provem para

a geracao da corrente Hall no interior do propulsor.

Magnetic|
coils|

Insulator
channel

Neutral Gas
— "

Axis of symmetry

Electrons

]____ i

Figura 2 — Diagrama bésico do funcionamento de um Propulsor a Efeito Hall?.

Outros dois modelos de propulsores eletrostaticos muito utilizados hoje em dia sao
os propulsores de emissao de campo e os propulsores com coldide. Ambos utilizam aplica-
cao direta de campo elétrico para a extracao e aceleragao dos ions de um dado material
liquido, podendo este ser um metal liquido (no caso do propulsor a emissao de campo) ou
uma solugao quimica (no caso do propulsor com coléide) (MARTINEZ-SANCHEZ; POLLARD,
1998).

2 Fonte: (JAHN; CHOUEIRI, 2002)
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Na categoria dos sistemas de propulsao eletromagnéticos existe um nimero de-
masiadamente alto de modelos distintos de propulsores, cada um deles utilizando efeitos
eletromagnéticos particulares para a geragdo empuxo (HUMBLE et al., 2008). Dentre
os diversos tipos, os mais desenvolvidos e utilizados sao: propulsor a plasma pulsado, o

propulsor indutivo pulsado, o propulsor magnetoplasmadinamico (MPD), propulsores de

tubeira magnética, dentre outros.

Martinez-Sanchez e Pollard (1998) e Humble et al. (2008) demonstram uma abran-
gente revisao bibliografica que discute os mais importantes propulsores elétricos e mostra
os valores tipicos de desempenho para cada modelo demonstrado. A figura 3 é um grafico
simplificado que mostra as regides tipicas de operacao de alguns modelos de propulso-
res elétricos mais utilizados atualmente. E interessante notar que, conforme previsto pela
equacao 1.4 mostrada a seguir, para missoes que requerem uma menor utilizacao do sis-
tema de propulsao, como no caso da compensacao do arrasto, pode-se utilizar sistemas
com menor impulso especifico (e.g. resisto-jatos ou PPTs), j4 no caso de missoes lon-
gas, como transferéncias orbitais, mostra-se que é mais vantajoso utilizar propulsores com

maior impulso especifico (e.g. propulsores i6nicos ou propulsores a efeito Hall).

Regions of mission utility
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Figura 3 — Performance tipica e aplicacoes de propulsores genéricos?

Perante os diversos tipos distintos de propulsores, é necessario definir algumas
técnicas basicas para a selecao do modelo mais indicado de sistema de propulsao. Nova-
mente, Jahn (1968) propoe uma otimizagao simplificada da equagao de Tsiolkovsky e da

eficiéncia, assumindo que a massa das fontes elétricas utilizadas varia linearmente con-

3 Fonte: (SUTTON; BIBLARZ, 2010)
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forme a poténcia aplicada, de acordo com uma constante ar. Com esse método, o impulso

especifico 6timo pode ser aproximado por,

1 (2nAt)
fspz—(”T ) (1.4)
9o ap

Onde At é o tempo de utilizaciao do propulsor. E possivel observar a partir desta

relacdo que, se os outros parametros forem mantidos constantes, quanto maior o tempo de
duragao de uma dada missao, maior o impulso especifico 6timo, o que pode ser mostrado

também na figura .

1.1.4 Propulsores Iénicos a Radio-Frequéncia

Iniciado no ano de 1962 pelo Prof. Horst Loeb da Universidade de Giessen (LOEB,
1971), o desenvolvimento do propulsor idnico a radio-frequéncia (RIT) teve como intuito
principal propor uma alternativa a tradicional ionizacao por bombardeamento eletronico,
afim de eliminar catodos ocos da camara de descarga presente em propulsores ionicos
comuns. No inicio da década de 1970 a empresa Airbus Defence and Space (& época
Messerschmitt—Bolkow—Blohm) iniciou o desenvolvimento deste tipo de propulsor em co-
operagao com seu inventor, e desde entdao novos modelos do RIT vem sendo projetados e

desenvolvidos para diferentes aplicacdes comerciais e cientificas.

Como mostrado da figura 4, o diagrama funcional deste tipo de propulsor pode ser
descrito por trés componentes béasicos (GOEBEL; KATZ, 2008): a cimara de descarga, as
grades de extracao e aceleragao, e o neutralizador. O primeiro destes subsistemas consiste
em uma cavidade cilindrica envolvida por uma bobina eletromagnética, onde o gas prope-
lente (geralmente xeno6nio) é injetado axialmente e entao ionizado pela corrente induzida
pela bobina no plasma. Os componentes seguintes sao similares aos dos propulsores a
bombardeamento, onde as grades extraem e aceleram os ifons gerados anteriormente, e
o neutralizador fornece elétrons ao feixe de ions para assim realizar o balanco geral de

cargas do veiculo espacial.

O primeiro propulsor desenvolvido desta familia, foi o chamado RIT-10 (LOEB,
1971), consistindo em um propulsor de 10 cm de didmetro que foi projetado a partir
de experimentos preliminares com uma fonte de plasma de 8,6 cm de didmetro operada
com mercurio. O projeto original deste propulsor teve como objetivo o desenvolvimento
de um sistema que operasse na faixa de empuxo dos 5 a 10 mN e 4000 segundos de
impulso especifico, e consumo na ordem dos 500 W. Em 1992 o RIT-10 foi testado a
bordo do experimento orbital EURECA (GROH; LOEB, 1994), e apesar do teste nao ter
sido totalmente bem sucedido, confirmou parcialmente o desempenho esperado mostrando

razoes de poténcia-empuxo no intervalo de 25 a 30 W/mN e niveis de impulso especifico
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Figura 4 — Diagrama funcional de um RIT

que variaram de 3000 a 4000 segundos.

O passo seguinte no desenvolvimento destes propulsores, foi a concepcao de siste-
mas de maior poténcia, os chamados RIT-15, RIT-22 e RIT-35, que possuiam respecti-
vamente 15, 22 e 35 cm de didmetro, e foram projetados para fornecer niveis de empuxo
na ordem dos 20, 80 e dos 250 mN, e consumo na ordem dos 1500, 4000 e 7000 W
(GROH; LOEB, 1994). Com o desenvolvimento destes propulsores, foram também con-
duzidos estudos para determinar geometrias mais eficazes de cAmara de descarga, e dessa
forma foram adotadas formas hemisféricas e conicas, que sao capazes de diminuir as re-

combinagoes para a parede sem diminuir o desempenho de ionizacao.

Outro passo importante neste desenvolvimento foi a miniaturizagao dos propulso-
res, sendo assim concebidos o RIT-4, RIT-2, RIT-uX, dentre outros (LOEB et al., 2005;
LEITER et al., 2007), que foram projetados para operar com niveis de empuxo na ordem
dos 0,5 aos 5 mN, com consumo abaixo do patamar de 100 W. A principal razao do desen-
volvimento de propulsores deste porte é a tendencia da comunidade de tecnologia espacial

de miniaturizacao dos veiculos espaciais e a crescente popularizacao de plataformas como
os CubeSats (SALAZAR, 2012).

Dentre os sistemas apresentados, o RIT-uX foi um dos ultimos a serem concebidos,
e atualmente esta sendo ativamente desenvolvido para ser aplicado a missoes espaciais de
pequeno porte. Originalmente, este propulsor foi proposto para ser demonstrado na missao
LISA Pathfinder, como um sistema de geragao de empuxo de alta precisao (LEITER et al.,
2007). Logo entdo, seu alto potencial para aplicagoes em satélites comerciais foi identifi-

cado e assim passou a ser desenvolvido como um produto propriamente dito. A partir de
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extensas campanhas de teste ja foi demonstrado que este propulsor é capaz de fornecer
niveis de empuxo que variam dos 50 aos 500 pN, com niveis de impulso especifico que
variam dos 500 aos 3000 segundos, consumindo de 12 a 60 W e utilizando um fluxo més-
sico de 0,05 a 0,2 sccm de xendnio. Contabilizando todo o periodo de desenvolvimento
do RIT-uX acumula-se mais de 3500 horas de operagdao. A figura 5 mostra o propulsor

durante um de seus testes.

Figura 5 — Propulsor RIT-uX durante operacao®.

1.2 Fontes de Elétrons para a Propulsao

Dentre os diversos sistemas de propulsao elétrica existentes, alguns dos mais di-
fundidos (e.g. propulsor a efeito Hall, propulsor i6nico e propulsor a efeito de campo)
utilizam-se da geracao de um feixe de ions de alta velocidade para gerar o empuxo resul-
tante. Desta forma, como este feixe possui uma carga resultante, em geral, positiva, se faz
necessario a injecdo de um feixe carregado negativamente para realizar a neutralizacao
deste plasma e, por assim dizer, completar o circuito elétrico do propulsor. Como obser-
vado por Jahn (1968), se esta neutralizagao nao fosse realizada o veiculo espacial poderia
adquirir um potencial elétrico negativo resultante na ordem de 10° volts/segundo para
cada ampere fornecido no feixe de fons, e assim literalmente atrair o propelente de volta
ao veiculo e impedir uma forga resultante de acontecer. Ainda que teoricamente, para evi-
tar o efeito discutido, o fornecimento deste feixe carregado negativamente pudesse ocorrer
em qualquer localizagdo do veiculo, para que se evite o efeito limitagao de carga espacial
no feixe ions, é mais vantajoso que esta localizagao seja préoxima a area de exaustao do

propulsor.

Além de servir como um neutralizador, as fontes de elétrons também sao empre-

gadas, no propulsor i6nico a bombardeamento e no propulsor a efeito Hall, como a forma

4 Crédito: Airbus DS GmbH
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de se obter a propria ionizacao do gas propelente e sustentagao da descarga de plasma
(GOEBEL; KATZ, 2008). No caso do propulsor i6nico, esta fonte é posicionada no in-
terior da camara de ionizacao gerando assim uma descarga destes elétrons entre a fonte
(catodo) e um anodo, localizado na parede da camara, injetando assim a energia no sis-
tema para que se sustente a descarga de plasma. No caso do propulsor a efeito Hall, a
fonte é posicionada no exterior do propulsor e os elétrons sao fornecidos tanto para a
neutralizacao do feixe quanto para a sustentacao da descarga. Os elétrons que entram
no canal do propulsor Hall adquirem, a partir da configuragdo de campos cruzados, uma
velocidade de deriva resultante na direcao azimutal (corrente Hall), criando assim uma
regiao de ionizacao do gas. Apds alguns efeitos de perda, estes elétrons sao coletados pelo

anodo posicionado na base do canal do propulsor.

Entre os muitos métodos existentes de se extrair a corrente eletronica necessaria, o
mais utilizado até os dias de hoje é o catodo oco de emissao termidnica, onde materiais com
baixa func¢ao trabalho sdo utilizados para emitir elétrons através de diferentes processos
de aquecimento. Esta popularidade é principalmente devida a comprovada robustez e
confiabilidade destes sistemas quando aplicados a missoes espaciais(GOEBEL; KATZ,
2008).

Apesar das muitas vantagens deste sistema, os mecanismos de desgaste do catodo
oco é um dos principais fatores de limitagao de vida 1util dos sistemas de propulsao elé-
trica. Os principais processos de dano desta fonte é o esgotamento da impregnacao do
catodo, pulverizagao do corpo, contaminagao por impurezas do propelente, dentre outros
(MIKELLIDES; KATZ, 2008). Sem nenhuma solugao a estes mecanismos de desgaste, a
vida 1til dos catodos ocos é em geral limitada ao patamar dos 3 a 4 anos de operagao,

limitando assim possiveis missoes de grande duracao utilizando propulsao elétrica.

A principal alternativa ao catodo oco, sao os chamados catodos a plasma, que
utilizam-se de elétrons da propria descarga para gerar a corrente eletronica necessaria, e
coleta os fons através de um eletrodo adicional chamado de “coletor”. Apesar da eficiéncia
destes dispositivos alternativos nao ser tao alta quanto a dos catodo ocos, a auséncia de
materiais sensiveis e o fato de funcionarem a baixas temperaturas, fazem dos catodos
a plasma uma alternativa que pode possibilitar a realizagao destas missoes de maior

duragao.

Apesar do principio de operacao ser o mesmo, os modelos de catodos a plasma
se diferenciam pelo método adotado de geracao do plasma, e por essa caracteristicas os
diferentes modelos podem ser classificados como: Catodo com Plasma de Acoplamento
Indutivo (ICP) (WATANABE et al., 2011), Catodo com Plasma de Acoplamento Ca-
pacitivo (CCP) (WEIS et al., 2005), Catodo com Ressonancia Eletro-Ciclotronica (ECR)
(KUNINAKA et al., 1993), Catodo com Cavidade Ressonante de Microondas (DIAMANT,
2005), Catodo com Plasma Helicon (LONGMIER; HERSHKOWITZ, 2005), dentre ou-
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tros.

Por fim, ainda existem os catodos a emissao de campo (FE) (KENT et al., 2005),
que utilizam-se deste efeito para extrair elétrons de um dado material condensado. Este
tipo de fonte, devido a sua tipica baixa corrente extraida, é utilizada em aplicagoes de

baixa poténcia.

1.3 Motivacao e Objetivos

Desde o ano de 2005, a empresa Airbus Defence and Space (DS), em coopera-
¢ao com a Universidade de Giessen, vem dedicando esfor¢os para desenvolver um novo
propulsor miniaturizado, baseado na heranca da tecnologia dos RITs, que pudesse cum-
prir os novos requisitos da industria espacial, dentre eles: controle ultra-fino de empuxo,
apontamento preciso de instrumentos, capacidade de voo em formacao, e sistemas de pro-
pulsao principal para nano e micro satélites. O sistema de propulsao elétrica RIT-uX é o

resultado destes esforgos.

Ainda que tenha uma grande heranca no desenvolvimento de propulsores elétricos,
a Airbus DS atualmente nao possui a capacidade de producdo de nenhum tipo de neutra-
lizador, limitando assim sua capacidade de desenvolvimento e testes. Dessa forma, com o
objetivo de atingir a independéncia na utilizacao deste componente, o atual trabalho tem
como objetivo a modificagdo do propulsor RIT-uX para transforma-lo em uma fonte de
elétrons. A perspectiva final é que o neutralizador seja capaz de operar em conjunto tanto
com os maiores modelos de propulsores da empresa, como o RIT-2X, como também em

conjunto com o préprio RIT-uX.

Um dos principais motivos para se realizar a modificacao proposta é o fato de que
tecnologia existente do propulsor sera reutilizada, gerando assim uma solucao de baixo
custo de desenvolvimento, quando comparado com um possivel sistema totalmente novo.
Além disso, se comparado com um catodo oco convencional, a solu¢ao apresentada neste
trabalho tem a vantagem de utilizar de forma compartilhada as fontes de poténcia de

propulsores i6nicos de RF, ja que trabalha com uma faixa de frequéncia similar.

1.4 Escopo e Organizacao do Trabalho

O trabalho consistira no dimensionamento, simulagdes preliminares e testes de um
neutralizador miniaturizado a partir do propulsor RIT-uX. Pretende-se ao fim do projeto
obter-se uma avaliacao detalhada a respeito da possibilidade de se aplicar um sistema
alternativo, como este, para se realizar a neutralizacao do feixe de propulsores i6nicos a

radio frequéncia.
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Na primeira parte do texto sera apresentada uma revisao bibliografica a respeito
do estado da arte das fontes de elétrons aplicadas a sistemas de propulsao espacial. Além
disso, nesta revisao, sera também discutido a respeito da modelagem analitica de plasmas

de acoplamento indutivo, e como se pode aplicar estes modelos em catodos a plasma.

Na parte seguinte o dimensionamento das modificagoes serd apresentado, utili-
zando como ferramentas os modelos tedricos apresentados e simulagdes preliminares utili-
zando softwares comerciais. Neste mesmo passo, serd ainda mostrado o projeto mecanico
do neutralizado com a discussao das principais decisoes de engenharia adotadas para a

escolha de configuracao geométrica e de materiais.

Na terceira parte do texto serd abordada a construcao do modelo de engenharia
do neutralizador e a configuracao experimental utilizada para os testes deste modelo, in-
cluindo uma breve discussao a respeito da modelagem teoérica dos instrumentos de medicao

utilizados.

Por fim, serao apresentados os resultados obtidos na investigacao experimental
conduzida, incluindo a discussao e interpretacao dos dados. Logo entao, serao apontadas as
conclusoes do texto e comentados os possiveis trabalhos futuros que podem ser conduzidos

a partir do que foi realizado neste presente trabalho.
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2 Revisao Bibliografica

Neste capitulo sera realizada uma apresentacdo do estado atual da arte no am-
bito dos catodos de acoplamento indutivo. Sera discutido, dessa forma, o principio de
funcionamento desse tipo de sistema e seu desempenho tipico. Ao fim desta revisao sera
realizada uma breve discussao da aplicabilidade deste catodo, demonstrado as vantagens

do sistema escolhido em comparacao com sistemas utilizados tradicionalmente.

Na segunda parte do capitulo serda apresentada uma revisao tedrica a respeito da
modelagem analitica dos plasmas de acoplamento indutivo, com o objetivo de se desen-
volver um método de dimensionamento do neutralizador e de se prever o desempenho
do sistema para fornecer uma base de comparacao com os resultados obtidos através de

calculos numéricos.

2.1 Catodo de Acoplamento Indutivo

Proposto originalmente em 2005 por pesquisadores da Universidade Metropolitana
de Toquio (INOE et al., 2005), o catodo com plasma de acoplamento indutivo (Inductively
Coupled Plasma em inglés, ICP) utiliza campos magnéticos de baixa frequéncia gerados
por uma bobina para induzir correntes de Foucault internas ao plasma e assim lhe trans-
ferir energia. Os elétrons gerados sao extraidos a partir de um orificio posicionado no fim
do corpo do catodo, enquanto que os ions sao recolhidos a partir de um eletrodo interno

chamado de “coletor”.

A construcao basica do catodo ICP é mostrado na figura 6. O sistema de maneira
genérica ¢ composto por um corpo dielétrico cilindrico que abriga um eletrodo coletor
coaxial geralmente feito de um metal refratario e um orificio de extragao que é localizado
ao fim deste corpo. A bobina eletromagnética pode ser instalada de maneira interna ou
externa. Além disso, como os catodos ocos, o ICP pode também ter um eletrodo “keeper”

localizado na saida do orificio para melhorar a estabilidade da descarga.

A bobina, na maioria dos casos, é localizada no exterior da camara de ionizagao
cilindrica, separada do plasma pela parede dielétrica. Ainda assim, configuragoes internas
foram também consideradas por Godyak et al. (2007), que alegou que a atenuacao das
ondas RF feitas pelo eletrodo coletor poderia ser mitigada nesta configuracao. Mesmo
assim, fica claro que ainda investigagoes sao ainda necessarias para se determinar a confi-
guragao 6tima da bobina. Como em aplicacoes industriais, a frequéncia tipica de operagao
fornecida a bobina pode variar desde 30 kHz até 30 MHz (ROTH, 1995).

Além dos modelos analiticos presentes na literatura, como o modelo discutido
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Figura 6 — Diagrama basico do funcionamento do catodo ICP

por Lieberman e Lichtenberg (2005), existem também disponiveis diversos estudos expe-
rimentais (NAKABAYASHI et al., 2011) a respeito da influencia da geometria do catodo
e outros parametros operacionais na descarga de plasma, os quais confirmam com certa
precisao o previsto pela abordagem analitica. Como mostrado, o diametro do orificio afeta
basicamente a pressao interna do catodo e a capacidade de extracao de elétrons. Como
pressoes maiores melhoram a capacidade de ignicao, diametros menores também o fazem,
porém também diminuem sua capacidade de extragdo. Além disso, também foram avali-
adas diferentes geometrias alternativas de eletrodo coletor, e concluiu-se que o eletrodo
cilindrico tradicional ainda é um dos que menos causa disturbagdes no plasma, porém o
eletrodo com hastes melhora a capacidade de extracdo uma vez que possui uma maior

area exposta.

Além disso, confirmando também a teoria, é mostrado experimentalmente que
existe um fluxo massico 6timo para uma que a corrente extraida possui uma relacao
linear com a poténcia inserida no plasma, dada poténcia (WATANABE et al., 2011;
SCHOLZE et al., 2008). De maneira geral, os catodos ICP testados apresentam um custo
de extracao de corrente que varia de 70 a 200 W/A e niveis de corrente que variam de
menos de 100 mA até 4 A. Praticamente todos os experimentos utilizaram niveis de po-
téncia que variaram de 10 a 300 W (WATANABE et al., 2011; GODYAK et al., 2007;
NAKABAYASHI et al., 2011; SCHOLZE et al., 2008; RAISES et al., 2009).
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2.2 Analise de Plasmas de Acoplamento Indutivo

A modelagem de plasmas de acoplamento indutivo pode ser subdividido em quatro
etapas bésicas (CHABERT; BRAITHWAITE, 2011): (1) andalise eletromagnética, onde
¢ determinada, a partir da corrente aplicada a bobina, os campos e correntes internas
ao plasma e a poténcia absorvida; (2) modelo de transformador, onde uma analogia é
realizada para se estudar a descarga como um circuito elétrico; (3) balango de energia e
de particulas, onde um método para o calculo da temperatura de elétrons e densidade
do plasma é determinado a partir das equagdes bésicas de conservagao; e (4) transi¢ao
entre modos de descarga, onde se determinam as condi¢oes operacionais minimas para a
sustentacao da descarga indutiva e identificacao da transi¢ao entre uma dinamica indutiva

e capacitiva.

Dessa forma, nas segoes subseqiientes sera explorado cada uma destas andlises,
amplamente presentes na literatura, para que ao fim possa se obter um modelo sistematico
de estudo destas descargas. Visa-se que este modelo possibilite um dimensionamento do

neutralizador tomando como ponto de partida uma sélida base tedrica.

Os modelos apresentados aqui de uma forma sucinta, sao baseados nas discussoes
realizadas por Lieberman e Lichtenberg (2005) e Chabert e Braithwaite (2011), que des-
crevem de uma forma detalhada todo o processo de derivagao dos modelos analiticos deste

tipo de fonte de plasma.

2.2.1 Analise Eletromagnética

De maneira geral, as caracteristicas de uma descarga indutiva sao fortemente de-
pendentes da geometria do problema, uma vez que os campos eletromagnéticos sao gera-
dos a partir dos condutores que por sua vez seguem o formato do catodo. Para realizar
uma simplificacao do estudo, a maioria dos modelos confeccionados até os dias de hoje
sao baseados em uma geometria cilindrica, onde o plasma é abrigado por tubo dielétrico
que é circundado por uma bobina eletromagnética comum. Dessa forma, por haver maior
quantidade de material bibliografico disponivel, o presente trabalho também se baseara
em um sistema com esta geometria. A figura 7 ilustra o diagrama geral do modelo sim-
plificado, mostrando também suas dimensoes mais importantes que serao utilizadas no

desenvolvimento do modelo a seguir.

No primeiro passo da modelagem analitica, considera-se que um plasma ¢é gerado
dentro de uma cavidade cilindrica de raio Ry e comprimento [, e que ele possua proprie-

dades completamente isotrépicas, e dessa forma seu comportamento possa ser modelado
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por uma permissividade elétrica complexa ¢,, dada pela expressao,

w2

gp=1———P 2.1
I T 7 2
Onde wye = (€*ng/ come)/? é a freqiiéncia eletronica do plasma, w é a freqiiéneia

do sinal incidente e v, é a freqiiéncia de colisdo entre elétrons e &tomos neutros.
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Figura 7 — Diagrama basico do sistema de ICP de geometria cilindrica

Como discutido por Budden (1988), o indice de refragao obtido a partir da equagao
2.1 em geral possui valores complexos, na forma n = o — jf3, onde ¢/« é a velocidade de
onda, e [ representa um termo de atenuacao. Em um sistema onde nao ha introducao
de energia a medida que a onda é propagada e esta onda viaja na direcao positiva de
propagacao, « e [3 devem ser ambos positivos (BUDDEN, 1988). No caso particular de
plasmas sem colisoes (v, ~ 0), quando w > w,. a onda é propagada sem atenuagao, ja

quando w < wy,e nao existe propagacao, e a onda se torna evanescente.

Com isso, considerando que uma corrente alternada de amplitude I, atravessa
a bobina do catodo, que possui N voltas, que o campo magnético interno resultante
possui apenas a componente axial H,, e que o campo elétrico possui apenas a componente
azimutal Fy, pode ser mostrado, aplicando-se as equagoes de Maxwell, que o campo
magnético é determinado a partir de uma equacao diferencial ordinaria de Bessel, na

forma,

0*H, N EOHZ
or? r Or

+ kjeH, =0 (2.2)

Onde kg = w/c é o nimero de onda no vacuo. E importante que seja notado que
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para a obtencao da equacao diferencial mostrada, a tanto H, quanto Fy sao assumidos

como solugdes harmonicas do sistema, no formato Fy = Ey exp(jwt) e H.=H, exp(jwt).

Uma vez que a equacgao 2.2 possui formato conhecido, sua solucdo pode ser de-
terminada de forma direta, provendo a relacao dos campos eletromagnéticos internos ao

plasma, como,

H.) = Ha(ro) 3 (23)
Eg(?”) _ _ijz<T0) JO(kT) (2.4)

u}€0€p JQ(k)TQ)

Onde k = ko,/€, é o nimero de onda complexo do plasma, e H.(ro) = NI/l é o

campo na fronteira do plasma.

Além disso, como em qualquer material condutor, a propagacao da radiagao eletro-
magnética possui uma espessura de penetracao eficaz onde os campos possuem intensidade

consideravel. Esta espessura é definida como,

C

0=——"— (2.5)
wlm, /2,
A partir das equagdes 2.3 e 2.4 obtidas anteriormente, torna-se possivel o calculo da

poténcia transferida ao plasma a partir do teorema de Poynting para campos harmonicos

(JACKSON, 1999), na forma,

P = 2 (2mry]) By(ro) H. (o) (2.6)

Com isso, se for considerado que a poténcia possui uma componente dissipativa e
uma reativa, torna-se possivel determinar a energia absorvida pelo plasma como a parte

real da poténcia complexa, podendo ser expressada na forma,

jl{?TQJ1<I€T0)
€p=]0(/{77’0)

Py = Re[P] = l;go Re[

]NQIIf (2.7)

De maneira semelhante pode-se definir a poténcia reativa como a parte imaginaria

da expressao 2.6.

A expressao obtida de absor¢ao de poténcia fornece um modelo simplificado para
a operacao da descarga ICP cilindrica. Pode ser observado que a relacao obtida depende
dos parametros de plasma e densidade de atomos neutros, através da permissividade, das
caracteristicas geométricas do sistema, e das caracteristicas do sinal elétrico aplicado a

bobina. Sera mostrado, ao longo do desenvolvimento deste trabalho que a expressao obtida
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é de grande utilidade quando deseja-se realizar uma predicao de performance simplificada

para o dimensionamento basico do sistema.

Para descargas de baixa densidade, onde v, < w, a expressao da poténcia absor-

vida pode ser simplificada para,

2, 2
e Mo/

Pa s —
b 16m.l

Téyefflg (28)

2.2.2 Modelo de Transformador

O modelo de analogia de transformador consiste em um método simplificado de
analisar uma descarga indutiva, considerando-a um circuito elétrico e modelando a dina-

mica do sistema como componentes elétricos lineares (PIEJAK et al., 1992).

Para a modelagem, o conjunto da bobina e o plasma é considerado um transforma-
dor, onde o plasma ¢é considerado um enrolamento de uma tnica volta. Uma visdo geral

do modelo pode ser visto na figura 8.
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Figura 8 — Ilustracao do modelo de transformador

Em uma forma de se manter a consisténcia entre os modelos apresentados, a po-

téncia absorvida pelo plasma indutivo pode ser definida como,

p=p

1 1
Rmziﬂmzﬁﬁﬁ (2.9)

Onde R, = (7r¢/0,,10) é a resisténcia equivalente do plasma, I, ¢ a corrente fluindo

através da descarga e R; ¢ a resisténcia calculada através do modelo eletromagnético.

O modelo define assim as seguintes relagoes para os componentes do circuito,

R, = Ry, + R; (2.10)
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R, R,
Ly=1Ly— L,,— — — 2.11
b pRp U, ( )
Onde Ry ¢ a resisténcia elétrica da bobina, L; ¢ a indutancia da bobina e L,,, =
(pomrg/l) é a indutancia causada pelo fluxo magnético induzido pela corrente fluindo

através do plasma.

Derivacoes completas deste modelo sao descritas por Gudmundsson e Lieberman
(1997), Lieberman e Lichtenberg (2005) e Chabert e Braithwaite (2011).

2.2.3 Balanco de Energia e Particulas

Dois aspectos basicos que devem ser analisados para garantir o equilibrio da des-
carga estudada é o balango geral dos fluxos de particulas e o balanco entre a energia
absorvida e perdida pelo plasma. A partir da solucao destas duas relagoes torna-se possi-
vel a determinacao da temperatura dos elétrons T, e a densidade do plasma ng, os quais

sao fundamentais para a caracterizacao de uma dada descarga.

No contexto destes modelos de conservagao, os principais mecanismos de conversao
de energia, e geracao ou perda de particulas, sao as reagoes quimicas e colisoes entre as
diversas espécies presentes no plasma. As trés reagdes mais comuns nos plasmas de gases
monoatdmicos sao: (1) colisdes elasticas, (2) reagao de excitacao, e (3) reacao de ionizagao.
Apesar haver outros inimeros tipos de reagoes distintas em uma dada descarga, utilizar
apenas estas trés reagoes descritas ja permite uma aproximacao de boa qualidade para

previsoes de desempenho aproximadas, como as realizadas neste trabalho.

A fim de se aplicar o modelo de reagoes as analises aqui tratadas, a principal
quantidade de interesse é a chamada constante de reacao K = (v/n,), que caracteriza um
dado processo, expressando a taxa de reagdo em funcao da temperatura eletronica média
de um plasma Maxwelliano (v é a freqiiéncia de colisdes de um dado processo e n, é a

densidade de atomos neutros). Esta constante pode ser definida na forma,

K(T.) = (ool (2.12)
= <%;T5> /OOO o(v)vexp ( — ;’;;1;6>47Tv2dv (2.13)

Onde o(v) é a segao de choque de uma dada reacao. Apesar de existirem modelos
analiticos para as segdes de choque, como mostrado por Lieberman e Lichtenberg (2005),
torna-se inviavel a modelagem completa de cada uma das reacoes, devido aos diversos
efeitos distintos inerentes aos processos reais. Com isso, torna-se interessante a utilizacao
de dados empiricos, que permitem assim o calculo numérico destas quantidades de uma

forma mais direta. O presente trabalho utiliza-se do banco de dados fornecido pelo grupo
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LXCat!, que consiste em uma abrangente colecao de dados advindos de experimentos
realizados por institui¢des de pesquisa de todo o mundo. A figura 9 demonstra os valores

obtidos das constantes de reacao para o xenonio.

T 10
‘o
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-17
10 Kel
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10 10 10
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Figura 9 — Valores das constantes de reacao

Partindo dos dados obtidos, para garantir primeiramente o balango de particulas
dentro do plasma, pode-se igualar a taxa de particulas perdidas para a superficie do catodo

a taxa de producao de particulas ionizadas, o que pode ser expressado na forma,

noupAeg = Kizngnoﬁ'r’gl (2.14)

Onde up é a velocidade de Bohm, K;, é a constante de reacdo de ionizacao no

plasma, e A.g € a area efetiva de perda de particulas, representada na forma,

A = 2mrghy + 27l (2.15)

Onde h; e h, sao as razoes entre a densidade de plasma na superficie e no centro
da descarga, na direcao axial e radial respectivamente. Na literatura ambas razoes sao
apresentadas como quantidades aproximadas (LIEBERMAN; LICHTENBERG, 2005).
No caso de valores intermediérios de pressao (ro,l > A; > (T;/T.)ro, 1), de forma geral as

expressoes destas razoes podem ser expressadas como,

0, 86

312

hy ~ (2.16)

L <http://Ixcat.net>
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0,80

" \/3+TO/>\i

Onde \; € o livre caminha médio das colisdes entre ions.

h (2.17)

E importante ressaltar que a equacao 2.15 na maioria das fontes bibliograficas é

rearranjada para assumir sua forma mais usual, sendo ela,

Ky(T.) 1
UB<T6) a ngdeg (218)

Onde deg = (7r2l/Aeg) ¢ um comprimento efetivo do sistema. E possivel perceber
que a equacao obtida tem como tnica variavel a temperatura de elétrons T, e dessa forma
para uma dada geometria e pressao de atomos neutros, a equacao pode ser solucionada
numéricamente para assim determinar este parametro do plasma. Além disso, é interes-
sante observar que a expressao obtida nao possui dependéncia com a densidade do plasma,
significando assim que em uma dada descarga a temperatura do plasma nao é alterada

com a variagao da poténcia absorvida ou outras condi¢oes operacionais elétricas.

Ao longo do desenvolvimento da modelagem analitica do neutralizador, no capitulo
precedente, este serd o método adotado para a determinacao da temperatura eletronica

do plasma gerado.

O segundo passo neste desenvolvimento é a aplicacao da condi¢ao de balango de
energia para que a descarga seja estavel. Igualando-se entao a poténcia absorvida pelo

plasma com a poténcia perdia através dos diversos mecanismos apresentados, obtém-se,

Pabs - Ploss (219)
= enougAecger (2.20)

Onde ey é a energia perdida pelo plasma ao se perder um par ion-elétron do

sistema. Esta energia pode ser expressada como,

er(T,) = €.+ €. + € (2.21)

Sendo €. a energia perdida por processos de colisdo, €. a energia perdida pela
energia cinética dos elétrons, e ¢; pela energia cinética dos ions. Dessa forma, se for
considerado que a temperatura dos elétrons é sempre expressa em unidades de elétron-

volts cada uma destas expressoes de perda de energia podem ser expressadas como,

€c = €y + (2.22)

Kexc + Kel 3meTe
€exc -
Kiz Ki

m;
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€ = 2T, (2.23)

1

1 m; \ 2
=T =+1 ! 2.24
€ e<2+ n<27rme> ) ( )

Onde K, Ko € K¢ sao as constantes de reacao de ionizagao, excitagao e colisoes

elasticas respectivamente, e €;, € €., S0 as energias minimas para cada uma das reagoes.

Uma vez que todos os termos da equacao 2.21 podem ser determinados numeri-
camente através dos dados empiricos utilizados, torna-se possivel entao realizar a solucao
numérica da equagao 2.20 em conjunto com a equagao 2.7, para que assim a densidade
no seja determinada, a partir da imposicao dos parametros operacionais basicos do sis-
tema. Na fase de dimensionamento do neutralizador, este serd o método empregado para

a determinacao da densidade de plasma.

2.3 Extracao de Elétrons

Oks (2006) realiza uma discussao detalhada a respeito da fisica de extracao de
elétrons de catodos a plasma. Dessa forma, a seguir serda mostrada alguns dos principais
pontos desta andlise realizada pelo autor a fim de se obter uma metodologia geral para
se prever a magnitude de corrente eletronica extraida, a partir dos parametros bésicos de

plasma.

Se for considerado que o catodo é composto por um corpo cilindrico o qual sua
parede (exceto o orificio de extragao) age como um catodo, que possui potencial elétrico
¢; e area A;, e que o orificio de extragao age como um anodo, e possui area A, e potencial

¢e, a corrente ionica perdida pode ser expressa como,

Ii = Im + Ii,e ~ O, 616n0uB(Ai + Ae) (225)

No caso dos elétrons, uma vez que para ser perdido ele deve surpassar a barreira
potencial presente nas bainhas de plasma, a corrente extraida pelo anodo pode ser expressa

como,

—_— 2.2
T (2.26)

1 Sk’BTe [6(@56 — ¢p)‘|
exp
m™m,

Onde ¢, ¢ o potencial de plasma.

E interessante notar que a medida em que o potencial elétrico no anodo se apro-

xima do potencial de plasma, I, se aproxima de uma corrente maxima, chamada de
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corrente de saturagao. Uma vez que para manter a consisténcia da descarga, é necessario
manter a conservacao de corrente na forma I; = I, a corrente ionica acaba por também
ser influenciada pela mudanca de potencial do anodo. Dessa forma, como a corrente méa-
xima extraivel depende da corrente idnica, deseja-se, para maximizar a corrente emitida,

construir um catodo onde A, < A;.

Outro aspecto importante na analise da extracao de elétrons de plasmas é a es-
pessura da bainha de plasma no orificio, o qual diminui a drea de extracao efetiva. (OKS,
2006) sugere, a partir de uma anéalise de relacdo de compromisso, que a espessura mais
indicada para preservar o nivel de corrente e ao mesmo tempo garantir uma boa estabi-
lidade da descarga ¢ na condicao em que s =~ r., onde s é a espessura da bainha. Esta

espessura pode ser calculada pela lei de Child-Langmuir na forma,

— b.)3/4
_ [&o (¢p — o) (2.27)
no (ekpT,)'/*
Nos ultimos anos pesquisadores da Universidade de Wisconsin-Madison, apresen-
taram uma teoria chamada de “escoamento nao-ambipolar” (BAALRUD et al., 2007),
onde, em uma dada descarga que segue algumas delimitagdes de projeto, é possivel ga-

rantir que todos os ions sejam perdidos somente para a parede do catodo e que todos os

elétrons sejam extraidos pelo orificio.

Assim como mostrado por Longmier e Hershkowitz (2008), a principal condigao
para que haja o fendmeno de escoamento nao-ambipolar é que a razao das areas obedeca

a relacao,

A, TMe

(2.28)

A relagao obtida é de grande utilidade no ambito do dimensionamento do neutra-
lizador, uma vez que ao a aplicar garante-se uma configuracao 6étima do catodo sem que
para isso seja necessaria a aplicacao de ferramentas computacionais para identificacao de

configuragoes de maior desempenho.
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3 Concepcao do Neutralizador

Neste capitulo sera tratada a modelagem e dimensionamento do neutralizador,
para que ao seu fim tenha-se um projeto mecanico da adaptacao do sistema e uma meto-

dologia basica para previsao de seu desempenho.

Na primeira parte sera realizada uma descricao simples a respeito da arquitetura
do sistema escolhido e quais os principais aspectos de projeto que devem ser considerados

para o dimensionamento.

Na segunda e terceira parte, partindo das relagoes apresentadas no capitulo 2,
serd desenvolvido um método basico para correlacionar o modelo analitico aos requisitos

técnicos apresentados no inicio do projeto.

Por fim, simulagoes preliminares serdo mostradas com o intuito de se confirmar
o previsto pela teoria e ajustar o dimensionamento feito para que assim alguns efeitos,

desprezados analiticamente, possam ser considerados.

3.1 Conceito Basico do Sistema

Um neutralizador baseado em tecnologia ICP, consiste basicamente em um gerador
de plasma RF, que contém ao final de sua camara de ionizagdo um orificio ou grade para
extracdo de elétrons, o qual também age como um retentor de fluxo, que por sua vez

aumenta a pressao interna do gas diretamente.

O presente trabalho sera focado na conversao do propulsor citado em um neutrali-
zador do tipo ICP, com arquitetura similar com a apresentada por Watanabe et al. (2011)

e Scholze et al. (2008) e mostrada na figura 7.

Ao fim do trabalho deseja-se identificar se a configuracao estudada apresenta as
caracteristicas necessarias para ser utilizada como um neutralizador para propulsores de

pequeno e médio porte, para fins de teste e de voo.

3.2 Consideracoes Teodricas

A fim de se obter uma configuragdo do neutralizador que atenda aos requisitos do
projeto, faz-se necessario a relagao entre os parametros especificados e as caracteristicas do
sistema. Torna-se interessante entao a modelagem tedrica do sistema a partir das relagoes

apresentadas no capitulo 2.

O primeiro passo para esta modelagem, é a relacao entre o fluxo massico de gas e
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a pressao interna do neutralizador. Sharipov (2004) mostra a relagdo do fluxo méssico e
pressao na camara, através de um orificio fino, em um gas rarefeito. Quando a pressao na

saida do orificio se aproxima de zero (vacuo), a relacao pode ser descrita como,

Th = @(1 + A9) (3.1)

Vo

Onde 7, é o raio do orificio, vy = (2kgTy/m;)"/? é velocidade térmica do gés,
d = (rePo/1ovo) é o fator de rarefagdo, e A é uma constante calculada numericamente,

que assume o valor A & 0, 13 para as condigoes deste problema (SHARIPOV, 2004).
Resolvendo-se a equacgao 3.1 para a pressao Py, obtém-se a expressao,
1
Ak 2 1

o= 14 a2\
0 +eme 2 Ak

Onde k1 = (1./povo) € ka = (/712 /o).

A partir entdo da equacao 3.2, pode-se calcular a densidade de atomos neutros

(3.2)

considerando-o um gas ideal, na forma,

! ke

(3.3)

n

Uma vez que considera-se que o fluxo massico é praticamente constante durante o

dimensionamento do neutralizador, n, sé varia com a area do orificio.

E interessante notar ainda que para uma dada geometria, a temperatura de elétrons
T. decresce monotonicamente quando n, ¢ aumentado, e dessa forma, como n, decresce

monotonicamente quando a area do oficio é aumentada, T, cresce com A..

O segundo passo na modelagem do sistema ¢é a relagdo entre a corrente extraida
1. e os parametros da descarga. Dessa forma, considerando que a relagao entre a poténcia
absorvida e a densidade é dada de forma linear pela equacao 2.20, e considerando que
a corrente extraida esta proxima da corrente de saturacao (I, =~ 0,25engv.A.), pode-se

entao relacionar a poténcia inserida no sistema e a corrente extraida como,

Aeg [T,

Ae 87712

Pabs == 4€T [e (34)

Confirmando assim as observagoes experimentais de que a corrente obtida do ca-
todo ¢é diretamente proporcional & poténcia inserida no sistema. E importante notar que
a equacao obtida nao relaciona a corrente com os parametros do sistema, ja que nao leva
em consideragdo a equacao 2.7, ainda assim, este modelo fornece imagem clara do fun-
cionamento do sistema, uma vez que se garante que o plasma estd absorvendo um dado

valor de poténcia.
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A equacao 3.4 pode ser ainda mais simplificada, se a condi¢ado de escoamento nao-
ambipolar for aplicada. Dessa forma, se for considerado que A; ~ A.¢, quando aplica-se

a equacao 2.28, a relacao anterior reduz-se a,

Puys = 2erl, (3.5)

A partir das relagoes obtidas, pode-se entao definir o custo de extragao de corrente
C. [W/A] de forma analitica, sendo ele o termo que multiplica a corrente na expressao

3.4, ou seja,

Aeff TMe

Co=4
‘r Ae 87712

(3.6)

Observa-se entao que para diminuir o custo de extragdo deve-se aumentar a tem-
peratura de elétrons, uma vez que er decresce monotonicamente com 7., e diminuir o
valor da razao Aeg/Ae, aumentando a area do orificio ou diminuindo as dimensoes gerais

do catodo.

Por fim, é interessante também relacionar a corrente extraida com os parametros
do sistema, através da equacdo de absorcio de poténcia 2.7. E importante notar que,
como comentado por Chabert e Braithwaite (2011), esta relagdo de absor¢ao possui um
perfil altamente nao linear, e possui um méaximo de absorcao para uma dada densidade de
plasma. Para se determinar a densidade de plasma deve-se achar a intersecao da equacao
de absorcdo com a expressao linear 2.20. Ainda comentado pelo mesmo autor, nota-se
que quando essa intersecao ocorre abaixo do maximo da funcao de absor¢do, o plasma
encontra-se em regime instavel de transicao entre o modo indutivo e capacitivo, sendo

assim uma situacao indesejavel.

Dessa forma, para se garantir que a descarga esteja sempre em modo indutivo
de forma estavel, deve-se operar a densidades acima desta chamada densidade critica.

Lee e Chung (2006) demonstram esta densidade de transicdo como sendo,

3 me V2
e 212 2 1+§ (8.7)

Pode-se definir entdo esta densidade como a minima requerida para a operacao
correta do sistema. Observa-se que, para uma freqiiéncia de operagdo determinada fixa e

uma dada densidade de atomos neutros, n. . o< o 2,

Desta mesma forma, considerando esta densidade de transicao, para uma dada
temperatura elétrons, a partir da equacao 2.20 define-se uma poténcia minima de operacao
e entao utilizando também equacao 3.4, define-se uma minima corrente eletronica possivel

ser extraida.
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Ainda que a equacao 3.7 mostre que a poténcia minima de operacao decresca
monotonicamente com a densidade de gas neutro, Yin et al. (1999) mostra que existe um
minimo de poténcia de transicao em um valor de pressao determinada, quando v = w.
Com isso, pode-se definir entao uma pressao 6tima de operagdo para se operar na menor

poténcia possivel em uma descarga estavel. Essa pressao €,

kgT
Y (3.8)
Para regimes de operacao onde a densidade esta bem a cima da densidade critica,
Chabert e Braithwaite (2011) define expressoes simplificadas para densidade do plasma.

Quando v, > w,

2
3

N2(2wu,m, 1/2
mroN* (2w, me /o) [:/3 (3.9)

4upAsgeerlc

e ™~

Na proéxima secao, utilizando-se das relagoes obtidas, o dimensionamento do neu-
tralizador sera realizado a partir dos requisitos técnicos do projeto, que serao apresentados

a seguir.

3.3 Dimensionamento

Para que o neutralizador apresente as caracteristicas operacionais necessarias para
ser capaz de operar com a maioria dos propulsores i6nicos de médio e grande porte ele

deve cumprir alguns requisitos basicos.

Observa-se primeiramente que propulsores de pequeno e médio porte (i.e. que
operam com niveis de poténcia entre 10 e 500 W) operam com corrente iénicas que variam
entre 1 e 250 mA (BUSEK CO. INC., 2014; GOEBEL; KATZ, 2008). Dessa forma, serd
assumido neste trabalho que o neutralizador deverda operar na faixa de 0-300 mA para
que dessa forma seja capaz de ser testado com a maioria dos propulsores existentes desse
porte. Além disso, para que o decréscimo de eficiéncia seja minimizado deseja-se que o

neutralizador opere abaixo do nivel dos 30 W.

Uma vez que o nivel de corrente fornecida pelo catodo pode ser controlado através
da aplicagao de diferentes niveis de tensao ao anodo (OKS, 2006), desde que a corrente de
saturagao minima esteja a cima do requisitado, para otimizar o desempenho do sistema
é necessario apenas diminuir a poténcia de operagdo para se manter a descarga estavel.
Desta forma, é interessante notar que, a partir do modelo obtido, se a freqiiéncia for
assumida constante, e um escoamento nao-ambipolar for empregado, os tinicos parametros
que influenciam na determinacao dessa poténcia minima de operacao, para que a descarga

indutiva ocorra, sao ro, [, m e o diametro do orificio. Como rq e [ sdo fixos ja que o modelo
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atual do RIT-uX estd sendo usado, apenas o valor da pressao (influenciados por m e o

didmetro do orificio) influenciara na poténcia necesséria para se manter a descarga estével.

Ainda assim, devido a uma limitacao operacional do controlador de fluxo massico
que serd utilizado nos experimentos, que possui fluxo minimo de 5 pg/s, fixa-se o for-
necimento de gas ao menor valor afim de minimizar o decréscimo do impulso especifico
resultante. Dessa forma, fixando este valor o tinico parametro de influéncia na poténcia
operacional minima é o diametro do orificio. Utilizando a equacao 3.8, que fornece uma
pressao em que a poténcia necessaria é minima, pode-se calcular diretamente o didmetro

do orificio mais adequado.

Realizando o célculo de todos os parametros obtém-se um conjunto de valores mais

apropriados para o sistema. A tabela 1 demonstra os parametros obtidos.

Tabela 1 — Parametros calculados do neutralizador

Diametro do orificio, d, 4 mm
Fluxo massico, 1 5 ug/s
Poténcia minima absorvida, P,,;, 10 W
Corrente de saturagao (10 W), I, sr 410 mA
Pressao na camara, P 0,12 Pa
Temperatura de elétrons, T, 4.5 eV

O eletrodo coletor foi projetado para ter sua area préxima aquela que produz um
escoamento nao-ambipolar, descrito pela equacao 2.28. Uma vez que a operacao do sistema
de testes é lenta, decidiu-se por utilizar apenas um modelo de eletrodo, limitando assim
o ajuste para garantir este regime de escoamento. Dessa forma, manteve-se um mesmo

modelo fixo de eletrodo mesmo que o diametro do orificio de extragao fosse mudada.

3.4 Projeto Mecanico e Construcao

O projeto da conversao do propulsor em um neutralizador com as condi¢oes es-
pecificadas foi realizado de forma a minimizar as mudancas no sistema visando garantir
um carater de baixo custo de desenvolvimento e producao a solugdo. As modificagoes
necessarias foram identificadas como sendo a adicdo do eletrodo coletor no interior da
camara de ionizagdo, e a modificacao das grades para garantir o correto funcionamento

do mecanismo de extracao de elétrons.

O eletrodo coletor foi projetado como sendo um cone truncado oco de espessura
de 0,3 mm, que acompanha a parede ceramica da regiao de ionizagao. Além disso, assim
como utilizado por Longmier e Hershkowitz (2008), cortes retangulares na diregao do eixo
do eletrodo foram realizados para impedir a blindagem do campo magnético proveniente
da bobina e assim garantir uma ionizacao eficiente na regiao interna da camara. O ma-

terial escolhido para o eletrodo foi o Molibdénio, por garantir uma melhor resisténcia
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ao bombardeamento i6nico e menor taxa de erosao ao longo dos experimentos, quando

comparado a outros materiais comuns.

O orificio foi projetado apenas como uma modificacdo do sistema de grades do
propulsor, realizando assim a furacao do orificio com o didmetro especificado no centro
peca que antes serviria como grade de extracao. Similarmente com a peca anterior, chapa
com o orificio é produzida com Molibdénio com 0,3 mm de espessura. Além disso a grade
de aceleragao do propulsor foi modificada para funcionar como um eletrodo keeper para
estabilizar a descarga e facilitar a extracao de elétrons. Este eletrodo, como a grade, é

produzido em grafite e possui 1,5 mm de espessura.

Além da versdo com um unico orificio, o neutralizador também foi testado utili-
zando o sistema de grades original do propulsor, uma vez que caso as grades pudessem
prover uma eficadcia similar ao orificio, seria mais vantajoso permanecer com as pecas

originais diminuindo ainda mais as modificacoes do sistema.

A figura 10 mostra uma vista da segao da do neutralizador destacando o eletrodo

coletor e os orificios de extragdo e do keeper.

Keeper
Orifice =S

Extraction
Orifice

Collector

Figura 10 — Vista de secao da montagem do Neutralizador.
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4 Investigacao Experimental

Neste capitulo o processo de investigacao experimental do neutralizador sera des-
crito. Na primeira secao ¢ mostrado o arranjo experimental dos testes incluindo uma
discussao a respeito de toda a instrumentagdo e equipamentos utilizados. Na segunda
secao sera discutida a metodologia e o planejamento empregado em cada teste, e o proce-
dimento de execugao empregado em cada um deles. Na terceira parte, serao apresentados
os resultados da investigacao. Por fim, sera realizada uma discussao a respeito dos dados
obtidos a fim de interpretar as tendencias e comportamentos do sistema sob as diversas

condig¢oes operacionais impostas.

4.1 Instalacoes

Todos os experimentos foram conduzidos no Laboratorio de Propulsao Elétrica da
Universidade de Giessen Justus-Liebig. Todos os testes deste trabalho foram realizados na
camara de vacuo "big-mac", que consiste em um vaso cilindrico de 1600 mm de didmetro e
1200 mm de profundidade, com um volume total de 2,1 m3. A unidade de bombeamento
consiste em uma bomba turbo molecular e um sistema criogénico com dois painéis. A
capacidade total de bombeamento excede os 25000 litros por segundo, mantendo niveis
de pressao no patamar dos 1077 mbar em repouso e 1076 mbar para os niveis de fluxo de

massa considerados nestes trabalho. A figura 11a mostra a cimara utilizada.

Como mostrado na figura 11b, o arranjo experimental utilizado dentro da camara
consistem em uma fonte de elétrons (RIN-01), um gerador de RF (RFG) qualificado

para testes e uma placa que funciona como o anodo. O adnodo consistiu em uma placa

Anods Plate
&=

Figura 11 — Camara de vacuo "big mac'utilizada para a condugao do trabalho (a) e a
montagem do experimento (b)
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retangular de grafite de 500 por 400 mm, e era conectada eletricamente para ser polarizada
com a tensao desejada. Na fotografia mostrada este anodo foi posicionado de maneira nao-
realistica, apenas para facilitar a visualizacdo de todos os componentes. Todos os testes

foram conduzidos com a placa posicionada a 100 mm ou menos de distancia da grade.

4.2 Planejamento dos Experimentos

Os experimentos serao conduzidos em trés fases distintas como descrito abaixo.
Cada uma das partes é caracterizada por um arranjo experimental diferente que visa

prover uma avaliagao clara dos principais parametros operacionais do sistema.

4.2.1 Operagcao como propulsor

/ Vacuum chamber \

?%

Radio-frequency generator

Screen Grid Coil
() oo

lon collector ‘

oo

Figura 12 — Diagrama do experimento de operacao do sistema como propulsor.

Acc. Grid

XFC

Xenon mass flow
controller

A primeira é a chamada de modo de propulsao, onde o neutralizador é operado
como um propulsor, extraindo uma corrente idnica e utilizando um arranjo comum de

duas grades.

Este modo de operacao tem como objetivo central prover uma base de comparagao
para dados anteriores do propulsor, provando que o sistema continua a funcionar mesmo

apés a inclusao do coletor de fons no interior da camara de ionizacao.

A operacao do sistema nesta fase foi focada apenas em reproduzir curvas da po-
téncia RF versus o fluxo massico, para valores constantes de corrente ionica. Os valores
de intensidade de corrente selecionadas foram 1,4 e 2,22 mA, enquanto o fluxo massico foi

varrido entre 0,028 e 0,085 sccm de xenonio. A maior limitagdo neste teste foi a maxima
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poténcia fornecida pelo RFG sem sobre-aquecimento, que foi aproximadamente 35 W. A
primeira e a segunda grade foram mantidas com valores de tensdo constantes de 1550 e
-300 V, respectivamente. A frequéncia do RFG foi mantida em 2,55 MHz.

Os dados registrados nessa fase foram os valores de tensao e corrente da primeira
e segunda grade, a tensdo e corrente do RFG, o fluxo maéssico utilizado, a frequéncia do

sinal de entrada e a pressao da camara de vacuo.

4.2.2 Operacao como canhao de elétrons
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?e

Radio-frequency generator

Anode plate
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Figura 13 — Diagrama do experimento de operacao do sistema como canhao de elétrons.

A segunda fase é a chamada de modo de canhao de elétrons, onde o sistema é
mantido com duas grades, porém agora com valores diferentes de potencial, para favorecer
a extracao de elétrons. Neste modo, o sistema é operado como uma fonte de elétrons onde
eles sao acelerados por meio da aplicacdo do campo elétrico, assim como no modo de

propulsao.

O objetivo nesta fase foi comprovar que é possivel converter o propulsor em uma
fonte de elétrons simplesmente modificando a tensdo aplicada para assim favorecer a ex-
tragdo de corrente eletronica. Com essa conversao o sistema tem o potencial de ter duas
funcionalidades distintas, podendo prover empuxo através da emissao de corrente ionica,
ou prover corrente de elétrons para neutralizacdo. A primeira parte do experimento foi
computar os niveis de corrente eletronica para diferentes combinagoes de tensao nas gra-
des, com uma tensao constante no anodo. A segunda parte do experimento foi novamente
focada em reproduzir curvas da poténcia RF versus o fluxo massico, mas nesse caso para

valores constantes de corrente eletronica.
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Na primeira investigacao, a tensdo na primeira grade (que consiste também no
coletor de fons) foi variada entre -700 e -100 V, com passos de 100 V. Em cada um destes
valores, a tensao entre a primeira e segunda grade foi variada de 150 a 550 V, com passos
de 25 V. O fluxo massico foi mantido constante em 0,06 sccm de xendnio, a frequéncia
em 2,55 MHz, e a tensao no anodo em 12 V. Na segunda fase, a corrente eletronica foi
mantida constante em dois valores distintos, 60 e 130 mA, enquanto o fluxo massico foi
variado entre 0,014 e 0,1 sccm, de novo com a limitagao de poténcia por parte do RFG.
Nessa parte a primeira grade foi mantida com -300 V, a segunda com -50 V e o anodo
mantido com 12 V. No modo de canhao de elétrons, o anodo foi mantido a 10 cm de

distancia do sistema.

4.2.3 Operacao como ponte de plasma
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Figura 14 — Diagrama do experimento de operacao do sistema como uma ponte de plasma.

Na terceira parte da investigacao o sistema foi operado utilizando uma configuragao
apenas com uma grade, a qual seria correspondente a primeira grade nas duas ultimas
configuragoes, em conjuncao com o coletor de ions na parede interna da cavidade de
ionizacao.

O principal objetivo neste caso foi operar o sistema como uma ponte de plasma,
sem aceleracao ativa dos elétrons pelas grades. Em contraste com o caso anterior, neste
a primeira grade ¢ mantida em potencial de terra e a extracao ¢ controlada apenas pelo
potencial aplicado no dnodo. Na primeira parte deste experimento a poténcia RF foi
mantida constante e a corrente eletronica extraida foi computada enquanto o potencial
no anodo era variado. Na segunda parte, similarmente com as configura¢oes anteriores, a
corrente extraida foi mantida constante enquanto a poténcia era computada, enquanto o
fluxo massico era variado. Na tltima parte, a corrente foi novamente mantida constante

porém desta vez a poténcia foi registrada para diferentes valores de tensao no anodo.
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Na primeira parte a tensao foi variada entre 0 e 1000 V, enquanto a poténcia RF
era mantida nos valores de 18,7, 21,6 e 24 W, com fluxo méssico de 0,3 sccm de xenonio.
Na segunda série, a corrente foi mantida constante nos valores de 40, 80 e 120 mA, o fluxo
massico era variado entre 0,1 e 0,75 sccm, o Anodo mantido em 12 V, e a poténcia RF foi
computada. No ultimo experimento a corrente extraida foi mantida constante em 80 mA,
a tensao no anodo em 7, 12 e 15 V, o fluxo variado entre 0,1 e 0,75 sccm, e novamente a
poténcia RF foi computada. No modo de ponte de plasma o d&nodo foi mantido 5 cm de

distancia do sistema.
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5 Resultados e Discussao

Neste capitulo os resultados obtidos na fase experimental serao apresentados e
uma breve discussao a respeito de suas caracteristicas serd conduzida. Um paralelo entre
resultados presentes na literatura e os obtidos é realizado, demonstrando assim a viabi-
lidade dos conceitos propostos e realizando uma confirmacgao preliminar da possibilidade

de se utiliza-los como produtos.

Apesar do fato de todos os instrumentos estarem calibrados devidamente durante
todo o periodo do experimento, devido ao fato de que o presente estudo possui carater
estritamente preliminar, optou-se em acordo com a equipe de trabalho da Airbus DS por
nao realizar a computacao das incertezas de medicao, e utilizar assim apenas os dados

sem computacao de seus erros.

5.1 Operacao como propulsor
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Figura 15 — Curvas de corrente i6nica constante, medidas na operacao do sistema como
propulsor.

Os dados coletados no mapeamento de desempenho no modo de propulsao sao
mostrados na figura 15. A partir da comparacao destes dados obtidos com documentos
de testes internos da Airbus DS, foi possivel observar que as curvas adquiridas mostram
uma proxima correlacdo com as curvas do RIT-pX em condigoes similares, porém com
uma perda de desempenho de aproximadamente 10% em poténcia total consumida. Nao
¢ trivial determinar a origem desta perda de desempenho, porém uma das mais provaveis

causas é a presenca do coletor de fons no interior da cavidade de ionizacao, o qual pro-
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vavelmente sofre acoplamento com a radiacao RF, dissipando poténcia, realizando uma

blindagem do plasma.

Mesmo com a perda de desempenho observada, é possivel observar com os da-
dos que, se desejado, seria possivel utilizar o sistema em sua configuracao modificada
como um propulsor, e que o coletor de ions provoca pouca perturbagao no desempenho.
Essa observagao abre a possibilidade para que um sistema com funcao dupla possa ser
concebido, funcionando hora como propulsor e hora como neutralizador, dependendo de
sua configuracao de tensao nas grades. Uma das possiveis aplicacoes seria a utilizacao
de propulsores com diferentes posi¢coes angulares, um realizando o empuxo e o outro a
neutralizacao. Quando desejado, as func¢oes do sistema poderiam ser intercambiadas e o
empuxo poderia ser aplicado em outra dire¢do, eliminando a necessidade de um catodo

oco tradicional.

5.2 Operacao como canhao de elétrons

Na operacao do sistema como um canhao de elétrons, as grades e anodo foram
mantidas na mesma configuragao do caso anterior, apenas com diferentes valores de tensao
em cada uma das grades. E possivel observar que os dados obtidos neste caso apresentam
um comportamento similar ao modo de propulsao com uma regiao de minimo consumo
de poténcia para uma corrente constante, e um aumento exponencial no consumo de
poténcia quando se diminui o fluxo massico. Comparando os niveis de corrente disponivel
neste caso e no anterior, se torna claro os comportamentos contrastantes de ambos modos
operacionais. A diferenca de ordens de magnitude entre as intensidades de corrente pode
ser explicada pela diferenca de massa entre elétrons e ions e pelas diferentes tensoes

aplicadas.

A figura 16 mostra o comportamento do consumo de poténcia para diferentes fluxos
massicos e o custo de extragao de corrente gerado, o qual pode ser definido como Pr/I,,

onde Pr ¢ a poténcia total consumida e I, é a corrente de elétrons coletada no anodo.

Durante a execucao da primeira série de experimentos no modo de canhao de
elétrons, onde a influéncia do perfil de tensao era estudado, ocorreu um evento singular
quando um perfil de tensao especifico foi aplicado. Apds o ocorrido, o consumo do neu-
tralizador foi aumentado sistematicamente durante todo o resto da campanha de teste.
Por motivos de sigilo industrial detalhes quantitativos a respeito do evento nao podem

ser providos no presente documento.

Apesar de qualquer conclusao a respeito da causa bésica que levou a perda de
desempenho observada ser demasiadamente dificil a este ponto, uma das mais provaveis
causas seria uma taxa de erosao anormalmente elevada a qual possibilitou uma deposicao

de material metalico nas paredes internas do sistema, blindando o corpo de plasma da
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Figura 17 — Corrente no dnodo (a) e custo de extragao de corrente (b) para diferentes

valores de tensdo na primeira e segunda grades (diferenga de tensao)

radiacao. As inspecoes visuais do sistema apds o teste confirmaram esta hipotese.

Devido a este evento, todos os dados considerados para a analise neste trabalho

foram realizados apods o ocorrido, para que assim haja a possibilidade de realizar a com-

paracao entre pontos operacionais sem nenhuma disparidade. Além disso é importante

notar que s6 foi possivel considerar os dados adquiridos como validos apenas por que

os experimentos foram conduzidos de forma preliminar, apenas para provar os conceitos

propostos.
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5.3 Operacao como ponte de plasma

Na operacao do sistema como uma ponte de plasma, foi utilizada apenas a primeira
grade e o coletor de fons, ambos em poténcia de referéncia. A segunda grade foi removida,

e seu anel de contato foi mantido também em potencial de referéncia.

A figura 18 mostra a variagao da corrente do anodo em func¢ao da tensao aplicada
ao anodo com poténcia constante, e também o custo de extracao de corrente para os
mesmos pontos operacionais. Nos graficos apresentados é possivel observar uma tendéncia
crescente dos dados até um ponto de maximo entre 15 e 20 V, onde aparece um decremento
abrupto da corrente seguido por um leve incremento. E importante notar que a regiao mais
interessante para a aplicacao de neutralizacao de feixe de ions geralmente ocorre abaixo
de um patamar de 25 V para a maioria dos propulsores comerciais (GOEBEL; KATZ,
2008), coincidindo com a regido de decremento de custo de extragdo de corrente e um

aumento continuo e previsivel da corrente extraida.

Um dos aspectos pertinentes a ser observado neste modo de operacao ¢é a relagao
entre o minimo da curva de custo de extragao em relacdo a poténcia aplicada. Observa-se
que a medida em que a poténcia consumida aumenta mais corrente pode ser extraida e
menor é o minimo de custo de extragao, mostrando assim que o sistema possui maior de-
sempenho para maiores niveis de poténcia. Isso explica a disparidade entre o desempenho

do experimento e o achado na literatura, que mostrou niveis de extracao abaixo de 100

W/A.

A figura 19 mostra o consumo de poténcia em fungao do fluxo massico para corrente
constante no primeiro caso e tensao constante no segundo. Como nos casos anteriores,
o comportamento mostrado se assemelha a uma funcao exponencial decrescente para
fluxos madssicos (ou pressao) pequenos, o que é caracteristico para descargas ICP em
geral (LIEBERMAN; LICHTENBERG, 2005). Outro aspecto a ser notado é que, como
observado no segundo grafico da figura, a medida em que a tensao é aumentada, para
uma corrente constante, o sistema consome menos poténcia. Ainda assim, nota-se que a
diferenca entre os decrementos de poténcia também diminuem com o avango da tensao,
mostrando um comportamento assintotico das curvas, que provavelmente permaneceria

se outros niveis de tensao houvessem sido considerados.

Por fim, como mostrado por Hatakeyama et al. (2007), é possivel relacionar o custo
de extragao de corrente com o fator de utilizagao do gés, definido como G = 1,/71, 4m.

Dessa forma o custo de extracao torna-se,

PT PRF

Co=iama = " T amG

(5.1)

Utilizando-se esta funcao, na figura 20 sao plotadas as curvas tedricas, com valores
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Figura 19 — Curvas de corrente constante para diferentes valores de corrente no anodo (a)
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de poténcia fixa e variacdo de (G, e os dados obtidos experimentalmente de custo de

extracao em funcgao do fator de utilizacao do gas. Mostra-se nas figuras que, enquanto a

operagao encontra-se dentro do primeiro modo de operagao (abaixo de 20 V) os dados

seguem a curva teodrica. A partir deste valor de tensao, os dados se comportam de maneira

nao-linear, retornando através do caminho teérico e divergem da curva com uma trajetoria

de menor desempenho.
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6 Conclusao

Este trabalho teve como objetivo principal realizar uma confirmagao da possibili-
dade e viabilidade de se utilizar uma versao modificada do propulsor RIT-uX como uma
fonte de elétrons para propulsao elétrica. Para que todas as possibilidades pudessem ser
exploradas o sistema foi testado em trés diferentes modos de operacgao, sendo o primeiro
deles como um propulsor, o segundo como um canhao de elétrons, e o terceiro como uma

ponte de plasma simples.

Todos os testes foram conduzidos de forma bem sucedida mostrando niveis de
desempenho préximos ao planejado. Na fase de operagdo como propulsor as curvas de po-
téncia com corrente constante apresentaram valores similares ao propulsor em sua versao
original, sem a presenca do coletor de ions metdalico, com uma degradacao de desempenho
de aproximadamente 10%. Na fase operacao como canhao de elétrons curvas similares
puderam ser reproduzidas, porém com niveis de corrente duas ordens de magnitude mais
alta, demonstrando assim a extragao de elétrons. Apesar do custo de extracao de corrente
neste caso ser demasiadamente elevado quando comparado ao modo de ponte de plasma,
este caso se mostrou importante para a demonstracao do conceito de se extrair elétrons de
um propulsor i6nico sem qualquer modificagdo em seu sistema de grades. Ja no terceiro
modo operacional, de ponte de plasma, sem a presenca da segunda grade, os maiores
niveis de desempenho foram encontrados, e um comportamento interessante a operacao

em conjunto com propulsores foi encontrado.

O ponto de maior desempenho ocorreu no modo de ponte de plasma, produzindo
140 mA, consumindo 24 W de poténcia, utilizando 0,3 sccm de xendnio, tendo assim
um custo de extragdo de aproximadamente 190 W/A. Este valor quando comparado a
literatura é 2 vezes menor que o sistema deste tipo que apresentou maior desempenho,
operado por Hatakeyama et al. (2007). Esta discrepancia no resultado pode ser justificado
pelo fato de que estes outros testes sdo conduzidos em niveis de poténcia maiores (62 W
no caso do trabalho citado), decrescendo dessa forma o custo de extragao, como mostrado

na tendéncia.

Ainda assim, como mostrado, durante a etapa de testes do modo de canhao de
elétrons um evento de intenso sputtering ocorreu em um determinado ponto operacional,
levando a erosao de material metalico e a deposicao de uma camada fina deste material
nas paredes internas do sistema. Este evento levou a uma degradacao sistemética (com
diferenca constante para diversos pontos operacionais) no desempenho do sistema quando
operando antes e depois do evento, consumindo aproximadamente 1 W a mais. Uma vez

que o desempenho nao foi degradado além do ocorrido, o evento foi ignorado para dados
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adquiridos posteriormente e serd estudado futuramente.

Considerando o desempenho alcancado e todos os dados coletados a respeito do
sistema nos trés modos operados é possivel explorar alguns casos de aplicacoes para um
sistema baseado nas arquiteturas testadas. A aplicacdo mais direta seria a neutralizacao
de feixe de fons de propulsores i6nicos. Se levado em consideracao os propulsores produzi-
dos pela Airbus DS é possivel concluir que o tinico propulsor que o sistema poderia atuar
na neutralizacao sozinho seria o outro RIT-uX. Outros modelos de maior poténcia como
o RIT-10 e RIT-2X, produzem correntes na ordem dos 500 e 1000 mA respectivamente
(AIRBUS DEFENCE AND SPACE GMBH, 2016). Além disso, uma vez que o sistema
foi capaz de produzir valores de corrente de até 140 mA, é possivel realizar a neutralizacao
de nao apenas um RIT-uX, mas sim um arranjo de até 14 propulsores operando simul-
taneamente. A partir da aplicagao citada anteriormente é também possivel de considerar
a utilizagao do sistema em operacao dual: como um propulsor e um neutralizador. Desta
maneira, seria possivel, por exemplo, aplicar dois propulsores simultaneamente do mesmo
tipo em posicoes distintas, e enquanto um produz empuxo o outro produz o feixe de elé-
trons necessario para manter o balanco de cargas. Essa aplicagao traz a possibilidade de
eliminar catodos ocos e assim simplificar os sistemas de propulsdo que utilizam diversos

propulsores.
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