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Resumo

Sao apresentados aspectos basicos de propulsor elétricos e alguns sistemas que estdo sendo

desenvolvidos.
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1. Introducao

O langamento da terra e a propulsdo no espago sdo efetuados por meio de expulsio de
massa de propelente a altas velocidades. Para um mesmo efeito, quanto maior a velocidade,
tanto menor o requisito do propelente e maior a energia necessaria. Como mostrado na Parte
I, com foguetes quimicos o requisito do propelente é enorme. Foguetes nicleo-térmicos
(NTR) sdo mais eficientes mas a velocidade de saida do propelente é limitada pela
temperatura maxima do reator. Nos sistemas NTR pesquisados atualmente o impulso
especifico € limitado a cerca de 1000 s.

O motivo para o desenvolvimento de propulsor nicleo-elétrico € a necessidade de
propulsores mais eficientes nas missdes contempladas para o futuro, para reduzir a massa de
propelente e o tempo de voo de transferéncia e para possibilitar manobras como insercdo de
nave em Orbitas de planetas. A Figura 1 mostra as grandezas de AV e poténcia de propulsor
elétrico para diversas missdes [1]. Serdo necessdrios sistemas com poténcia maior que 100
kWe, I, de 6000 — 14000 segundos, e tempo de operacdo de até 10 anos. Objetivos
tecnoldgicos incluem a reducdo da erosdo de materiais para assegurar longas vidas

operacionais.



Propulsores a fon pesquisados atualmente podem atingir I, de 5.000 a 10.000
segundos e o consumo do propelente, para um mesmo AV, é bem menor que com foguetes
quimicos ou NTR (Figura 9, Parte I). O empuxo e a aceleracdo sdo bem limitados e o tempo
de voo pode ser maior para curtas missdes. Para missdes mais longas, como missdes para os
planetas externos, a aceleracdo continua e constante, mesmo sendo menor, juntamente com a

possibilidade de 6rbita mais direta e curta, pode resultar em menores tempos de voo.
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Figura 1. Grandeza de AV e propulsores necessarios para missdes do futuro [1]

2. Tipos de propulsor elétrico

Diversos tipos de propulsor elétrico estdo sendo pesquisados. A Ref. [2] inclui 9 tipos
elétricos numa lista de propulsores atuais e de futuro, inclusive propulsor eletro-térmico que
usa aquecimento elétrico para ionizar o propelente. Num propulsor deste tipo foi demonstrado
I, de até 2000 segundos usando o gds hidrogénio como propelente, formando o fluxo de gas
em tal forma que a temperatura central é mais alta que o limite de temperatura da parede. A
Ref. [3] descreve trés aquecedores elétricos, de resisténcia, de arco e de descarga sem
eletrodo. Em propulsores eletromagnéticos particulas eletricamente carregadas sdo aceleradas

em campo eletromagnético como em aceleradores em terra.

3. Propulsor eletro-estatico



Propulsor a fon tipo eletro-estitico é o tipo mais pesquisado e desenvolvido entre
propulsores elétricos. O diagrama na Figura 2 mostra os principios de funcionamento. O
propelente € injetado numa cdmara e ionizado por bombardeamento de elétrons, os fons sdo
acelerados por campo elétrico na camara a altas velocidades. Elétrons sdo injetados no fluxo
de saida para neutralizar os fons. Merctrio e césio foram usados como propelente no passado
mas, devido a altas taxas de erosdo dos materiais estruturais causada por eles, xendnio é o
propelente preferido atualmente. Propulsores eletro-estatico ja atingiram I, de 3000 a 10.000
s. A NASA ja operou um motor por mais de 1,8 anos e espera-se que a vida titil seja o dobro
deste valor. O sistema estd em operacdo em diversos satélites para manutencdo de Orbita e
atitude e como motor de propulsdo na espaconave Deep Space 1 lancada em 1998 para a

cometa Borrelly [4].
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Figura 2. Estrutura e funcionamento basico de propulsor eletro-estatico [5]

Como mostrado em Partes I e II, um maior impulso especifico, Iy, diminui a massa de
propelente e € vantajoso para missOes a espaco longe. Em foguetes quimicos o Iy, €
determinado por dois fatores, a massa molecular e a temperatura. A massa molecular é uma
caracteristica de combustivel e ndo pode ser escolhido independentemente. A temperatura é
determinada por materiais da parede da cAmara de combustio e ha limites da ordem de 3000
°C. O I, de foguetes quimicos € limitado a menor que 500 s. A propulsdo elétrica contorna
esta limitacdo de duas maneiras (1) por selecdo da massa molecular do propelente e (2) por
tornar o I, independente da temperatura (exceto no caso de eletro-térmico). Por outro lado,

altos empuxos significam a necessidade de alta energia, que pode significar um grande



sistema de geracdo elétrica e que tende a negar a economia da massa pelo alto impulso
especifico. O sistema ideal é o que consiste de uma fonte de energia compacto e de alta
potencia e um propulsor elétrico de alta poténcia e eficiéncia. Contudo, hd uma limitacio
intrinseca de que o empuxo é bem pequeno comparado a foguetes quimicos. Em
conseqiiéncia, propulsores elétricos nao servem para lancamento da Terra ou da superficie de
planetas. Eles estdo sendo considerados para missdes planetirias de longas distincias e para
envio de grandes cargas para o qual a duragdo de miss@o € de segunda importancia. Um
exemplo é o envio de suprimentos, combustiveis e outros equipamentos ao Marte por uma
nave com propulsor elétrico em preparacdo a uma missao tripulada.

Nesta secdo sdo mostrados trés modelos de propulsor eletro-estitico em

desenvolvimento nos Estados Unidos e um outro tipo denominado VASIMR.

3.1. NSTAR [5-8]

NSTAR ¢ o sistema de propulsdo solar-elétrico usado para propulsdo da nave Deep
Space 1 langado em outubro de 1998. A massa da nave é 454 kg [7]. O propulsor estd
mostrado na Figura 3. O nome vem de NASA Solar Electric Propulsion Technology
Application Readiness. O didmetro € 30 cm, a poténcia do motor € 2,5 kWe, I;, € 3100 s, e a
vida operacional é 1,3 anos com 125 kg de propelente Xe. O empuxo € de 20 a 92mN. Nota se
que ha diferentes valores nas referéncias. Outros valores incluem os seguintes: o propulsor
opera continuamente durante 20 meses com 81,5 kg de Xe para atingir 4,5 km/s de AV [7], a

7,5 m/s por dia de aceleracdo; a taxa de consumo do Xe € de 100 g por dia [8].
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Figura 3. NSTAR [6]

3.2. NEXIS [6, 9]



Nuclear Electric Xenon Ion System é o nome de um programa de desenvolvimento, e
do sistema, de propulsor elétrico maior e mais eficiente. O modelo em desenvolvimento estd
mostrado na Figura 4: didmetro de ~80 cm, poténcia de até 25 kWe, I, de 6500-7500

segundos, eficiéncia de 78%, e vida operacional de 7-10 anos com mais de 1600 kg de Xe.
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Figura 4. NEXIS [6]

3.3. HiPEP [6, 10]

High Power Electric Propulsion é outro sistema em desenvolvimento. A Figura 5
mostra um modelo e as caracteristicas alvo deste sistema: poténcia de até 50 kWe, I, de
6000-8000 s, eficiéncia de 78%, e vida operacional de 7-11 anos com mais de 2000 kg de Xe.
Um modelo foi testado com sucesso em 2003 com poténcia de até 12 kWe e I, de 6000-8000
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Figura 5. HiPEP [6]



4. VASIMR [11-14]

Outro propulsor elétrico muito discutido é o Variable Specific Impulse
Magnetoplasma Rocket que ainda estd na fase de pesquisa. Uma caracteristica distinta deste
sistema entre propulsores elétricos € a possibilidade de ajustar o impulso especifico ao modo
de operacdo desejado com uma potencia constante: com alto empuxo e menor I, quando alta
aceleragdo € desejada e com maximo Iy, em navegagio constante de longa duragdo. A Figura
6 mostra o conceito do sistema. O funcionamento bdsico € o seguinte. O propelente,
hidrogénio ou hélio, é injetado e ionizado na cdmara de ionizacdo (o primeiro estigio ao
esquerdo da figura) a temperatura de 60.000 K, superaquecido na segunda camara a 10 milhdo
de grau K por ondas de radio e ejetado através do bico magnético. Para variar o I, as
proporcdes de potencias distribuidas as duas camaras sdo variadas. Para obter um alto
empuxo, um maior massa de propelente € ionizada e ejetada com menor velocidade, com um
maior consumo de energia na primeira camara. Para atingir maior I, menor quantia de
propelente € ionizada e aquecida a mais alta temperatura, com maior fracdo de potencia na
segunda camara. A Figura 7 mostra a relacdo entre velocidade de escape do plasma, taxa de
consumo de propelente e empuxo para um veiculo de missdo ao Marte com 10 MW de
potencia [15]. A Ref. [13] sumariza os méritos e principais aplicagdes considerados. As
aplicagdes consideradas incluem missao tripulada ao Marte e missdes ao espago fundo. Entre
os méritos citados s@o a gravidade artificial criada por aceleracio continua, a possibilidade de
cancelamento de miss@o e retorno e a possibilidade de suprimento in situ do propelente
hidrogénio.
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Figura 6. VASIMR — Variable Specific Impulse Magnetoplasma Rocket [11]
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Figura 7. Relagdo entre a velocidade de escape do plasma, taxa de consumo do propelente e

empuxo de VASIMR de um veiculo de missdo ao Marte com 10 MW de poténcia [15]
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