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Capitulo 1

INTRODUCCION GENERAL

La naturaleza del humano, desde hace siglos de existencia, ha residido en
la curiosidad, y en preguntarse sobre el funcionamiento del cosmos, su necesidad
por conocer el mundo y el universo lo ha llevado a una revolucién del conoci-
miento y la técnica, y en relativamente poco tiempo se ha logrado un avance
tecnoldgico abismal.

Y se ha llegado tan lejos, que el mismo humano ha logrado construir dispositivos
con los cuales llegar al espacio y a otros orbes como la Luna. Todo gracias a
una sed de conocimiento incomparable. Desafortunadamente también ha habido
humanos con una sed de poder aiin mas grande, los cuales han buscado el dinero
y la destruccion.

La ciencia y la tecnologia siempre han sido armas de doble filo, y en varias
ocasiones durante la historia de la humanidad se han convertido en el mayor
aliado, y en el peor enemigo del mismo humano. A pesar de que en la actualidad
han habido menos guerras y control por violencia, en la actualidad se sigue
esclavizando a la gente por medio del control de los medios de comunicacion y
el neoliberalismo. Y a pesar de que ya no son tan escuchadas las noticias de
desarrollo de armamento nuclear como lo era hace 30 o 40 anos, éste se sigue
desarrollando, asi también hay tecnologia militar espacial que crece dia con dia,
y que pone en riesgo la vida del humano (y de otras muchas especies). Asi como
la industria espacial militar crece, también lo hace la industria espacial dedicada
a la investigacion y a seguir descubriendo los secretos del universo.

La epitome del dispositivo de investigacion del espacio ha sido el satélite arti-
ficial. Dispositivo integrado por diversos subsistemas y que cumple una misién
especifica, la misién espacial.



2 CAPITULO 1. INTRODUCCION GENERAL

Basicamente un satélite es un laboratorio ambulante, que viaja a través del es-
pacio y que busca tomar informacién de su alrededor. Hace uso de sensores,
dispositivos capaces de transducir sensaciones y convertirlas en informacion di-
gital, temperatura, presion, luz, campos eléctricos, campos magnéticos, etc. Un
satélite nos permite ver cosas que el ojo humano no alcanza a detectar (luz in-
frarroja, ultravioleta, etc.), temperaturas que el cuerpo humano no aguantaria
(cercanas al cero absoluto, o de cientos de grados °C), etc.

Pero no sélo eso, estos pueden almacenar ésta informacion en sus discos de
memoria, pero también mandar ésa informacion a tiempo real a antenas en
la Tierra, permitiendo enlaces de comunicacion globales, lo cual da pie a las
senales de telecomunicacion que utilizamos en el dia a dia. La television, el
teléfono celular, el GPS, el internet. Basicamente toda nuestra sociedad moderna
se sustenta en los satélites, por lo tanto, ya sea por motivos de investigacién,
o de sustentacién de la tecnologia actual, es muy importante el desarrollo de
satélites.

El satélite artificial consiste en un conjunto de subsistemas, como el de control
térmico, el de telemetria y comando, el de control de altitud, el de generacion
de potencia, el de propulsién, o el de carga util, cada uno con una funcién
especifica. El satélite se lanza al espacio por medio de un cohete y se despliega
a una determinada altitud dentro o fuera de la atmodsfera donde desempena la
misién para la cual fue construido.

Sabemos que el impulso que necesita un cohete para salir al espacio es bastante
grande, pues debe alcanzar la velocidad de escape de la tierra para huir de su
atraccién gravitatoria. Esto es logrado basicamente por la propulsién quimica.
Asi también el satélite debera moverse estando en el medio interplanetario, ya
sea para mantener una 6rbita, modificarla o para realizar alguna maniobra de
encuentro (rendezvous) con otro satélite, astronauta, o cuerpo. Para realizar
estas maniobras satelitales no se emplea la propulsién quimica, pues se utilizaria
mucho combustible en poco tiempo, en cambio se utiliza la propulsién eléctrica,
la cual da mayor impulso especifico aunque menor empuje.

En la propulsién quimica se tienen gases muy calientes que son producidos por
reacciones quimicas y son expulsados por una tobera. Pero para la propulsién
eléctrica se utilizan particulas cargadas que son aceleradas por un campo eléctri-
co siendo expulsadas a velocidades decenas de veces mayores que aquellas con
propulsiéon quimica. La propulsién eléctrica es ampliamente utilizada por los
costos de lanzamiento, menor carga de combustible y largos tiempos de misién
debidos al bajo consumo de combustible.



Uno de los dispositivos mas utilizados para generar propulsion eléctrica es el
propulsor Hall, sobre el cual se ha realizado mucha investigacién y se ha logrado
un gran desarrollo en los iltimos cincuenta anos por su alto impulso especifico.
En 2003 la Agencia Espacial Europea (ESA) lanzé el primer satélite impulsado
por un propulsor Hall més alld de la érbita GEO (en inglés “geosynchronous
earth orbit”). Este satélite (SMART-I) lleg6 a orbitar la luna [8].

A pesar de ser un propulsor muy utilizado, pues se han lanzado exitosamente
desde 1971 [17], atin se tienen dudas tedricas sobre cémo se comportan de manera
exacta los iones y electrones dentro de éste. El gas utilizado como combustible es
ionizado en forma de plasma, y éste plasma interactia con los campos magnéticos
y eléctricos generados en el propulsor, lo que crea problemas de geometria con los
campos, en las dimensiones y en los materiales de los componentes del propulsor;
resultando un problema complejo que depende de muchas variables.

La intencién de implementar propulsores en microsatélites (satélites con una
masa de 10 a 100 kg), se debe a que éstos son mucho méas baratos de construir,
de lanzar, y se pueden producir en un tiempo mucho mas corto. Ademas de que
producir varios de éstos da la posibilidad de formar constelaciones satelitales, las
cuales son sistemas de satélites que interactiian entre si y que pueden disenarse
bajo misiones espaciales que no era posible siquiera imaginar algunos anos atras.

El objetivo de ésta tesis es proponer la configuracién experimental para medir
el empuje de propulsores tipo Hall para microsatélites. La hipdtesis de éste
trabajo de investigacion reside en que es posible construir un banco de pruebas
para medir el empuje de microsatélites para un laboratorio mexicano a bajo
costo.

La caracterizacion realizada con el arreglo experimental propuesto permitira en-
tender lo mejor posible, y de forma concreta, la fisica involucrada en el propulsor
Hall, asi como también evaluar el propulsor a caracterizar y determinar su fun-
cionalidad con respecto a la mision especial para la cual esté disenado. Con esto
se pretende que la Republica Mexicana alcance un mayor desarrollo tecnologico
y una mayor independencia tecnolégica a nivel mundial, generar tecnologia es-
pacial mexicana e iniciar una base de datos de informacion técnica espacial en
el pais.

El poder contar con un laboratorio de investigacion, diseno y desarrollo de pro-
pulsion espacial en México abrird las puertas a tecnologia espacial nacional mas
econdmica, y a mas proyectos de investigacion nacional espacial, pues se redu-
cirdn tiempos y costos para el desarrollo de éstos proyectos.
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La tesis esta dividida en 8 capitulos diferentes, asi como también cuenta con
un apéndice donde se presenta un compilado practico de la teoria de plasmas
donde se definen algunos pardametros importantes utilizados en el propulsor Hall
como son la longitud de Debye, la frecuencia del plasma, la velocidad térmica,
el camino libre medio, entre otros topicos. Asi como también se habla sobre el
efecto Hall, el cual le da el nombre al propulsor. En el primer capitulo de ésta
tesis se da una introduccion general al tema de la tesis y su importancia.

En el Capitulo 2 se da una introduccién a la propulsion espacial, su historia,
las ventajas de la propulsion eléctrica frente a la propulsion quimica, asi como
los distintos tipos de propulsién eléctrica.

Los fundamentos del propulsor Hall son explicados en el Capitulo 3, sus prin-
cipales caracteristicas, operacién, el empuje, el impulso especifico, la eficiencia;
las diferentes partes del propulsor Hall, caracteristicas del propelente utilizado,
el canal de descarga, la forma, magnitud e importancia del campo magnético en
su interior.

El proceso general de diseno de un sistema de propulsion y sus variables a
considerar para el diseno de éste se explican a detalle en el Capitulo 4

El modelado tridimensional del propulsor y sus partes se describe en el Capitulo
5, asi también se habla del rediseno que fue necesario para obtener resultados
favorables.

Se realiza la comprobacién numérica del primer diseno y del rediseno y se presen-
tan los resultados en el Capitulo 6, asi como también se presenta un estudio de
densidad de particulas y dinamico del haz de iones expulsado por el propulsor.

En el Capitulo 7 se presenta de manera general el proceso de caracterizacion
para un propulsor Hall, el equipo que suele utilizarse, el proceso de caracteriza-
cion especifico para el caso de medicién de empuje, una propuesta experimental
para el caso de medicién de empuje, y algunas consideraciones importantes al
implementar un laboratorio de desarrollo y caracterizacién de propulsores.

Finalmente en el Capitulo 8 se presentan las conclusiones generales a partir del
estudio de la caracterizacion del propulsor Hall asi como también se presentan
los siguientes pasos a dar para la profundizacion y el aprovechamiento de éste
trabajo.



Capitulo 2

PROPULSION ELECTRICA

2.1. Fundamentos de Propulsion Espacial

2.1.1. Introducciéon Histérica sobre la Propulsion

La propulsién se refiere al o los mecanismos necesarios para generar la su-
ficiente energia para lanzar algo, o para que algo se lance a si mismo. La palabra
propulsién viene del latin “propulsus”, que significa “apartar” o “rechazar”.

El sustento tedrico de la propulsién nace con Sir Isaac Newton y su construccién
de la mecénica en el Principia Mathematica (1687). Fueron después analizadas
con mucho més detalle a principios del siglo XX por Konstantin Tsiolkovsky,
para después dar paso a los diferentes tipos de propulsiéon, en los que a pesar
de funcionar con diferentes tecnologias, siguen compartiendo la teoria basica. A
pesar de utilizar tecnologia de casi un siglo de diferencia, se siguen utilizando
las bases de Tsiolkovsky.

Las primeras evidencias de la construccion de cohetes de propulsion fueron de
origen Chino por el ano 970. A éste dispositivo se le llamaba “Huo Jian” (flecha
de fuego) y su invencién ha sido acreditada a Feng Jishen [14]. Inicialmente
fue inventado por cuestiones de diversion y recreaciéon como el primer “fuego
artificial”, no pasé mucho tiempo para que se descubriera el potencial militar y
bélico de ésta invencion.

La primera version de cohete estaba construida a partir de un tubo de bambn,
con un orificio por el cual se introducia pélvora. Las aplicaciones bélicas del
descubrimiento se manifestaron contra los invasores mongoles para la defensa de
Kai Fung Foo en 1232 [50] y contra invasores japoneses en 1275.

5
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Arabia funcionaba como el nexo cultural y cientifico entre el mundo de oriente y
el mundo de occidente, fue asi que los drabes ayudaron a la difusién del cohete
por todo el mundo [45].

El primer relato imaginado escrito sobre un viaje propulsado al espacio fue
publicado en 1865 por Julio Verne, titulado “De la Tierra a la Luna” ( “De la
Terre a la Lune Trajet direct en 97 heures”). En el escrito Verne relata un viaje
hacia la luna gracias a el disparo de un canén gigante, el Columbiad (véase
curioso el dato de que la ubicacion geografica del Columbiad, Tampa, Florida,
es cercana al Kennedy Space Center de la NASA, construido 100 anos después de
la publicacién de Julio Verne, en Cabo Canaveral, lugar mundialmente conocido
por los lanzamientos espaciales de la NASA). Se puede ver una ilustracién de la
edicién original del libro de 1868 en la siguiente Fig. 2.1

Figura 2.1: “Le train de projectiles pour la Lune” por Henri de Montaut para la edicién del
31 de julio de 1868 de “De la Terre a la Lune Trajet direct en 97 heures” de Jules Gabriel
Verne. Imagen de dominio publico [49].

La idea de construir un canén con la potencia suficiente como para que un dis-
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paro llegara a la Luna era ridicula e imposible. Y fue hasta 1903 cuando el ruso
Konstantin Eduardovich Tsiolkovsky publico el articulo “La Exploracion Espa-
cial por medio de Dispositivos a Reaccion” donde describio a detalle la relacién
entre el combustible de un cohete, la velocidad necesaria para salir al espacio y
la masa total del cohete, a ésta relacion se le llama “Ecuacién de Tsiolkovsky”.
Tsiolkovsky fue también el primero en idear el concepto de cohetes “multi-etapa”
y describir los cohetes de combustible liquido. Debe mencionarse que el traba-
jo de Tsiolkovsky fue puramente tedérico y nunca realizé experimentos. El que
desarroll6 los primeros dispositivos de propulsion espacial fue el estadounidense
Robert Goddard, el disend y patenté cohetes de combustible liquido (Fig. 2.2),
camaras de combustion, toberas e incluso giroscopios; y también lanzo el primer
cohete de combustible liquido en 1926, impulsado por oxigeno liquido y gasolina
[28].

Figura 2.2: Esquemas de prototipos de cohete construidos por Robert Goddard en 1920 [10].

El tercer hombre moderno més influyente en el vuelo espacial fue el austro-
hingaro Hermann Oberth, el publicé su tesis doctoral “El Cohete hacia los



8 CAPITULO 2. PROPULSION ELECTRICA

Planetas” (“Die Rakete zu den Planetenraiimen”), la cual fue rechazada por
la Universidad de Heidelberg, asi que decidié publicarla como un libro, el cual
posteriormente se convirtié en un Best-Seller e impulsé a que muchos aficionados
se interesaran en los cohetes y se formaran muchas sociedades de cohetes en
Alemania. Con la fiebre espacial el famoso director de cine austriaco Fritz Lang
se inspir6 e hizo la pelicula “Mujer en la Luna” (“Frau im Mond”), comisionando
en 1929 a Hermann Oberth para construir un modelo de nave espacial para
la pelicula, asi como también un lanzamiento de un cohete como promocién
para la pelicula (Fig. 2.3). Asi la compania cinematografica UFA financi6 los
experimentos de Oberth sobre cohetes de combustible liquido; no se terminé el
cohete para el estreno de la pelicula, pero la pelicula fue un éxito y resulté en
aun més conmocién para los aficionados a la coheterfa y al vuelo espacial [45].

Figura 2.3: Escena de la pelicula “Frau im Mond” por Fritz Lang [27].

Después de la la Guerra Mundial, el Tratado de Versalles, impedia a Alema-
nia construir artilleria de largo alcance, por lo que los alemanes aprovecharon
para investigar sobre cohetes. Aquellos que tenfan mayores conocimientos sobre
cohetes eran las sociedades de aficionados, las cuales llegaron con Wernher Von
Braun, quien les ayudé a construir el V-2 (Vergeltungswaffe 2) para finales de
la 2a Guerra Mundial, éste fue el primer misil de medio alcance, y era capaz de
llevar una ojiva nuclear desde el oeste de Francia hasta Nueva York.
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Figura 2.4: Lanzamiento del Vergeltungswaffe 2. A la izquierda se muestra el lanzamiento
desde Peenemiinde, Alemania en 1943. En la imagen de la derecha el V2 vuela fuera de
control segundos después del lanzamiento desde White Sands Proving Ground, Nuevo México
en 1946 [42].

Gracias a éste salto tecnoldgico, los estadounidenses y los soviéticos empezaron
una carrera en la que reclutaban personal clave asi como también tomar posesién
de cualquier resto del V-2. Von Braun y su equipo se retiraron a Estados Unidos
donde podia continuar su investigacién sobre el Saturn-V. Por otra parte los
rusos tomaron la mayor parte de la informacion y restos del V-2 con los cuales
experimentaron.

Gracias a Sergei Korolev y Valentin Glushko, quienes guiaron la investigacion,
se logré lanzar el primer satélite al espacio “Sputnik” en 1957, asi como también
al primer hombre en el espacio Yuri Gagarin en 1961. Estados Unidos “gand” la
carrera espacial llevando al primer hombre a la luna el 20 de junio del ano 1969.
Después de la carrera espacial se han realizado numerosas misiones, las cuales
han consistido en la captura de fotografias espaciales orbitando la tierra y la luna,
toma de muestras de piedras y polvo en la luna, medicién de campos eléctricos,
magnéticos y viento solar en el espacio, de telecomunicaciones y ultimamente
de GPS y geolocalizacion. La base fundamental de propulsién interplanetaria ha
sido principalmente, desde los anos 60’s, la propulsion eléctrica.



10 CAPITULO 2. PROPULSION ELECTRICA

2.1.2. Bases Tedricas sobre la Propulsion

La propulsién se basa en la 3a Ley de Newton, a cada accién corresponde
una reaccion con la misma magnitud y direccion opuesta, y ésto va unido inti-
mamente también con la conservacién de momento, pues la propulsion de un
cohete se basa en perder parte de su masa para ganar velocidad. Para un estado
inicial con masa m; y velocidad vy, al perder masa y aumentar la velocidad a
un estado posterior con masa msy y velocidad vy, el momento se debe conservar
de la siguiente forma:

m1v1 = MaU2 (21)

La fuerza con la que el cohete saldra impulsado se puede calcular por el cambio
de momento con respecto al tiempo:

= dp  d d d
F=—=—(m?)= — v +7( — = ma + Un 2.2
: t(mv) m( tv) v( tm) ma + vm (2.2)

Se puede ver en la Ec. (2.2) que el primer término de la suma corresponde a la
2a Ley de Newton, mientras que el segundo término de la suma sélo existe si el
objeto en movimiento tiene una masa que cambia con respecto al tiempo.

En los sistemas de propulsion, para medir la fuerza de empuje (T de “thrust”
en inglés) se utiliza la salida de masa del propelente m,, y la velocidad de escape
del propelente v, (“exhaust velocity”). La fuerza de empuje estd dada por la
siguiente expresion:

d
il S (2.3)

T:_e:c
Ve gt

Otra cantidad fundamental es el impulso especifico, el cudl es una medida de
la eficiencia de la fuerza de empuje T, éste se define como el cociente entre la
fuerza de empuje y la tasa de consumo del propelente:

T
I, = — (2.4)
mpg
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Donde g es la aceleracién de la gravedad. Sustituyendo la Ec. (2.3) en la Ec.
(2.4) se obtiene el impulso especifico para cualquier propulsor:

[sp = (25)

L Qué es lo que pasa con la masa de un sistema de propulsién? Se puede repre-
sentar la masa total de una nave espacial por dos términos:

my(t) = mo +my,

Donde mg es la masa de la nave, es decir, su estructura, carga util, etc. Si se
analiza el cambio de la masa total de la nave, se tendra:

dmy(t) d _dm,,
G et =

(2.6)

Esto es porque la masa mg no cambia en el tiempo, mientras que la masa del
propelente si lo hace.

Sustituyendo la Ec. (2.6) en la Ec. (2.3), e igualando con la 2a Ley de Newton,
se obtiene:

dv dmy
T T e

Que puede escribirse como:

dmt
dv = —Vpp——
my

Integrando sobre una trayectoria donde se pasa de una velocidad inicial v; a una
velocidad final vy, asi como de una masa inicial my + m, a una masa final mg
se obtiene:
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Resolviendo la integral:

1 mo
! “ mo + mp

Un simple despeje resulta en la ecuacién de Tsiolkovsky:

Mo = (mo +m,) exp (‘A“) (27)

UGLE

Y la diferencia de velocidades puede ser escrita como:

Av=(I,-g)ln (%f“’) (2.8)

Asi también, la Ec. (2.7) se puede escribir en términos de la masa de propelente

necesaria:
Av Av
m, = mg {exp (Uex) — 1] =my {exp ([Sp : g) — 1] (2.9)

11].

Asi con éstas formulas es posible calcular la masa de combustible m,, necesaria
para obtener un Av suficiente para realizar la maniobra orbital deseada en la
mision espacial.

Por lo general, la masa de la carga 1til es conocida, pero si no se conoce la masa
del propelente o el volumen requerido, no se conoce tampoco la masa estructural
del tanque. Para diferentes tipos de propelentes, informacién histérica o empirica
puede relacionar la masa inerte de un vehiculo a la masa de propelente requerida.
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Para hacer esto se utiliza el concepto de “fraccién de masa inercial”, dada por
la ecuacién:

Minert
finerte = — (210)
my + Minerte

Donde m,, es la masa de propelente requerida (kg), minerte €s la masa del vehiculo
excluyendo el propelente y la carga itil (kg), v finerte €8 la fraccién de masa inerte,
la cudl tiene valores tipicos entre 0.08 y 0.7.

Es importante recordar dos cosas. Por un lado, la fraccion de masa inerte ha sido
calculada de manera histérica, es decir, con respecto a los sistemas de propul-
sién tradicionales, asi que nuevas tecnologias podrian resultar en una fraccion de
masa inerte bastante diferente de los rangos aqui presentados. Por otra parte, la
Ec. (2.10) considera que la masa inerte es sélo funcién de la masa del propelente,
pero en los casos reales existen otros factores que influyen, tales como el nivel de
empuje, la presion del contenedor de propelente, la presion en la cdmara de com-
bustién, la presion de bombeo, etc., los cuales pueden afectar significativamente
la masa de la estructura y, en particular, la masa del motor. Para los sistemas
de propulsion eléctricos se encuentra que la masa del sistema de propulsion es
mas sensible a la potencia requerida que a la masa del propelente, pero ambos
la afectan. Con éstas consideraciones, la aproximacion de la fraccion de masa
inerte es bastante poderosa y puede darnos muy buenos resultados de diseno
preliminares. Un parametro equivalente que también es usado es la “fraccién de
masa del propelente”, dada por:

m

fy= (2.11)

my + Minerte

fp =1~ finerte (212>

Resolviendo ésta expresion para la masa inerte obtenemos:

finerte
Minerte = 1— fjnerte my (213)

La fraccién de masa inerte es un parametro de desempeno que muestra qué tan
bien disenada esta la estructura. Un valor pequeno indica una estructura de alto
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desempeno, mientras que un numero alto indica un desempeno bajo y mas masa
inerte. Las masas final e inicial se relacionan de la siguiente manera:

My = Mutil + Minerte (214)

Mi = Mytil T Minerte + my =My + my (215)

Donde my; es la masa de la carga ttil del vehiculo (kg).

Combinando éstas ecuaciones con la ecuacion del cohete ideal se obtiene:

Mutil (6(13)20) - 1) (1 - finerte)

(55)
1— finertee Tsp90

m, = (2.16)

Véase que ésta ecuaciéon da un limite fundamental para el desempeno del vehicu-
lo. Si el denominador es menor o igual a cero, es imposible construir el vehiculo.
Cuando el denominador va hacia cero, el propelente requerido es infinito. Si
el denominador es negativo, la masa del propelente es negativa. Por lo tanto,
ninguna de éstas posibilidades es factible:

Av

1— finertee<15p90) S 0 <217)

Resolviendo ésta ecuacion se obtiene una “condicién no factible” para nuestra
mision:

Av

Isp S - 7 .\
ln (finirte)go

(2.18)

Esta ecuacién nos dice que para una misiéon dada (Av) y una tecnologia dada
(finerte), €l impulso especifico debe estar sobre cierto valor para el sistema para
funcionar. Véase que la carga ttil, masas finales o iniciales, no aparecen en
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ésta ecuacién, implicando que la ecuacién limita a la proporcién de masas (por

ejemplo my/m;) v que el tamano absoluto del vehiculo no tiene limite fisico
fundamental.

Otra manera 1til de describir la cantidad de propelente requerido, particular-
mente en aplicaciones de control de altitud, es el impulso total (). Se determina
éste pardmetro integrando la magnitud del empuje (F') sobre el tiempo ():

tq
1:/ Fdt (2.19)
0

Donde I es el impulso total (N-s) y ¢, es la duracién del empuje, o tiempo de
quemado (s).

Para un sistema con magnitud de empuje constante se tendra:

I = Ft, (2.20)

El impulso total y Av se relacionan el uno con el otro. Frecuentemente es nece-
sario convertir un requerimiento a otro (Av a I, o viceversa). Se puede hacer de
la siguiente manera:

I
I, = (2.21)
mpgo
Al resolver la ecuacién se obtiene:
I
m, = 2.22
P Isng ( )
Luego se sustituye éste resultado en la Ec. (2.16):
(55)
Ispgomutil (6 fspg0/ — 1) (1 - finerte)
1= (2.23)

(5)
]- - finertee Tsp90
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Posteriormente se resuelve ésta ecuacion para Av:

I + Ispgomutil (]— - finerte)
]finerte + ]spg()mutil (1 - finerte)

Av = I,g0In (2.24)

La importancia de éstas ultimas dos ecuaciones reside en que se pueden relacio-
nar dos requerimientos clave de la misién, impulso y Awv, entre ellos [19].

2.2. Propulsion Eléctrica versus Propulsion Quimica

Existen diversos tipos de propulsion, toda la gama de variedad de sistemas
de propulsion existe por las diferentes necesidades que se han tenido dentro
de las misiones espaciales a lo largo de la historia. Mientras que la propulsion
quimica da mucha fuerza de empuje, pero poco impulso especifico; la propulsién
eléctrica ofrece poco empuje pero mucho impulso especifico. A continuacién en
la Fig. 2.5, se presenta un mapa conceptual con la clasificacién de los diversos
sistemas de propulsion.
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2.2. PROPULSION ELECTRICA VERSUS PROPULSION QUIMICA

Clasificacion de los sistemas de propulsion

Sistemas de propulsién

Fotdn Naves espaciales Viento Solar 5x10° Nm~,
presion de la radiacion

Térmica Eléctrica Nuclear
Quimica Nuclear Solar Laser Radioisotopo Explosion
|
Gas frio Gas caliente r === Electrotérmica Electromagnética Electrostatica

| |

Propelente sélido ! } —|—|_
|

— “ T T 1
Gas Liquido de Mono-propelente -~ - | Resistojet Arcjet PPT MPD lénico Efecto Hall FEEP Coloidal
comprimido wvaporizacién “ Descomposicién " o
Bi-propelente w Térmica ._

+* -
Resistencia de
calentamiento

Figura 2.5: Clasificacién de los sistemas de propulsién [47].
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Los sistemas de propulsiéon mas comtnmente utilizados son los quimicos, los
eléctricos y los nucleares. Tradicionalmente se utilizan los sistemas de propulsién
quimicos para propulsar cohetes al espacio, pues la propulsion quimica es la que
mayor empuje ofrece, al querer alejarse de la atracciéon gravitatoria de la Tierra
es necesario generar fuerzas muy granes y velocidades muy altas. La propulsién
eléctrica se utiliza tipicamente para realizar maniobras orbitales satelitales que
requieren de mucha precisién, por lo tanto se buscan fuerzas de empuje pequenas
pero controladas, y la propulsién nuclear suele utilizarse para misiones espaciales
donde se busca llegar a distancias donde la luz del sol no puede aportar energia
al satélite y deben generarse cantidades grandes de energia con poca masa.

En la Fig. 2.6 se presenta un esquema con parametros de rendimiento tipicos
para varios sistemas de propulsion, se puede asi comparar éstos valores de forma

cuantitativa.

Specific  Maximum Specific
Impulse® Temperature Thrust-to- Propulsion Power® Typical Status of
Engine Type (sec) (%] Weight Ratio®  Duration (kW/kg) Working Fluid Technology
Chemical—solid or liquid 200-468 2500-4100 107> —100 Secondstoa 107" — 10° Liquid or Flight proven
bipropellant few solid pro-
minutes pellants
Liquid menopropellant 194223 600-800 107" —=10"% Secondste 0.02-200 NaoHy Flight proven
minutes
Resistojet 150-300 2900 107 = 107* Days 1073 — 107! Hz, NoH, Flight proven
Arc heating—electrothermal 280-1200 20,000 107%*—10"? Days 1073 -1 NzHy, Flight proven
Ha, NH;
Electromagnetic including 700-2500 — 1075 — 10*  Weeks 1073 —1 H; Flight proven
pulsed plasma (PF) Solid for PP
Hall effect 10001700 — 1w Weeks 10! — 5 x 10~! Xenon Flight proven
Ion—electrostatic 1200-5000 — 107 — 10~* Months 1072 -1 Xenon Several have flown
Solar heating 400-700 1300 1073 = 1072  Days 1072 -1 H; In development

Figura 2.6: Rangos de pardmetros de rendimiento tipicos para varios sistemas de propulsiéon
[43].

En la Fig. 2.7 se presenta una grafica comparativa donde se muestra el cociente
entre empuje y peso del vehiculo contra la velocidad de escape efectiva. Aqui se
incluyen diversos tipos de sistemas de propulsion.
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Figura 2.7: Velocidades de escape como funcién de las aceleraciones tipicas de los vehiculos
propulsados. Las regiones indican valores de rendimiento aproximados para diferentes tipos
de sistemas de propulsién. La masa del vehiculo incluye el sistema de propulsién y se asume
que la carga 1til no se encuentra a bordo [43].

Una manera simple de entender el cociente entre empuje y peso del vehiculo es
interpretandolo como la cantidad de empuje en Newtons necesaria para acelerar
un Newton de peso del vehiculo. Se puede apreciar en la Fig. 2.7 que el sistema
de propulsién que requiere menos empuje para mover al vehiculo es la propulsién

eléctrica, mientras que los sistemas de propulsién quimica son los que requieren
mas empuje.

Por otro lado la velocidad de escape puede interpretarse como el cociente entre
empuje y flujo masico del propelente, es decir, la cantidad de empuje obtenido
por cada particula de propelente que es expulsada por la tobera. Se puede ver
que la propulsion eléctrica tiene aqui una ventaja principal sobre los propulsores
quimicos, y es su velocidad de escape muy alta.

Supodngase una mision espacial a la que se debe llevar una carga ttil de 500 kg
logrando una maniobra orbital que requiere un Av de 5 km/s. Si se utiliza un
propulsor quimico con una velocidad de escape tipica de 3 km/s, con un Isp
tipico de 306 s, utilizando la Ec. (2.9), se necesitard una masa de propelente de
2147 kg. Pero utilizando un propulsor iénico (el cual también es electrostatico
como el propulsor Hall) con una velocidad de escape tipica de 30 km/s, con un
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Isp tipico de 3060 s, sélo se necesitaran 91 kg de propelente, lo cual es cerca de
24 veces menos masa de propelente requerida teniendo una velocidad de escape
10 veces mayor [11].

Para un gran empuje, y maniobras con un gran Av, generalmente se escogen
cohetes quimicos (sélidos y liquidos bipropelentes). La eleccién entre uno u otro
es generalmente un juego entre la complejidad del sistema y el desempeno. Los
de liquido bipropelente tienen mayor impulso especifico que los sélidos, pero
suelen ser mas complejos y costosos. Pero si se requiere el desempeno o un buen
control del empuje, los liquidos resultan ser la mejor opcién.

El control de altitud y muchos sistemas de mantenimiento de 6rbita usan niveles
bajos de empuje y tienen requerimientos de impulso que son bajos comparados a
aquellos para grandes maniobras orbitales. Esta caracterfstica permite intercam-
biar simplicidad por desempeno. Por lo tanto, al no utilizar tanques de combus-
tible grandes, se puede utilizar un sistema mas simple con tanques ligeramente
mas grandes y pesados. Cuando se requiere funcionar a bajo impulso una de las
soluciones mas es utilizar gas frio o sistemas de liquido monopropelente.

Otra tecnologia de propulsion con mucho potencial son los cohetes hibridos pues
éstos ofrecen mucha de la simplicidad de los sistemas monopropelentes y me-
jor desempeno que los monopropelentes o los sélidos. También son mucho mas
controlables, menos costosos, y son tipicamente mas seguros de operar que las
demas opciones quimicas.

Para misiones con altos Av, alto empuje, y sin muchas restricciones por el vo-
lumen permisible, la propulsiéon nuclear tiene ventajas significantes frente a los
sistemas quimicos y eléctricos, principalmente porque puede producir un alto
impulso especifico (1000 s contra 450 s para liquidos) a un alto nivel de empuje
(1-1.5 kN contra centésimas de Newton para eléctricos). Sin embargo la uti-
lizacion de sistemas nucleares para aplicaciones Tierra-érbita es practicamente
nula, éstos estan planeados para misiones interplanetarias tripuladas, sin embar-
go podrian mejorar significativamente otras misiones orbitales de alto impulso
y alto empuje.

2.3. Meétodos de Propulsion Eléctrica

El desarrollo de la propulsiéon eléctrica se dié de manera continua entre los
aspectos tedricos y experimentales. En el aspecto experimental estaba Robert
Goddard en 1906 y en el aspecto tedrico se estaba desarrollando de manera
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independiente por Tsiolkovsky en 1911. Posteriormente muchos conceptos de
propulsion eléctrica fueron incluidos en la literatura de Hermann Oberth en
1929 [11].

La primera vez en la que la propulsion eléctrica fue desarrollada experimental-
mente y de manera fiable fue en 1929 por Valentin Glushko (principal ingeniero
de motores de cohetes soviético durante la carrera espacial) en el “Gas Dynamic
Laboratory” en Leningrado, Rusia. Este funcionaba de una manera similar a los
cohetes de propulsion quimica, salvo que en lugar de hacer reacciones quimicas
para provocar explosiones dentro de la cdmara de combustion, se usaban des-
cargas eléctricas muy energéticas que ionizaban el propelente y por medio de
altos voltajes expulsaban el material por la tobera generando grandes impulsos.
No se generaba tanta fuerza de empuje como con la propulsiéon quimica pero si
bastante mds impulso especifico [45].

Posteriormente Ernst Stuhlinger realizé y registré el primer andlisis sistematico
de los sistemas de propulsion eléctrica en su libro “Ion Propulsion for Space
Flight” en 1964, y después de mucha investigacion la fisica de los propulsores
eléctricos fue descrita de una forma detallada por Robert Jahn en 1968 [11].

Desde entonces se ha aprovechado el gran impulso especifico de la propulsién
eléctrica para realizar misiones espaciales, pues a pesar de no proporcionar un
empuje grande, el impulso especifico obtenido sirve de manera excepcional en el
entorno espacial donde permite alcanzar Av’s lo suficientemente grandes como
para llegar a la luna, Marte, e incluso permite pensar en viajes interestelares
para un futuro.

Para seleccionar el sistema de propulsion a utilizar se deben tener claros algunos
parametros, como por ejemplo el empuje que se necesitara en la mision espacial.
Por ejemplo se suelen usar maniobras de bajo empuje para tomar ventaja de
las caracteristicas del alto impulso especifico de los cohetes eléctricos. Esto evita
niveles de alta aceleracién. Por lo tanto si se selecciona un sistema de bajo
empuje, y maniobras de alto Awv, definitivamente se debera escoger la propulsién
eléctrica.

Asi también los propulsores eléctricos suelen utilizarse para mantenimiento de
orbita y control de altitud, un ejemplo son los arcjets de hidrazina.

Los sistemas de propulsion eléctrica se pueden clasificar en tres tipos carac-
teristicos. Esta clasificacion esta basada en los diferentes métodos para producir
el empuje en el sistema de propulsion. Los tres tipos basicos son: “Electrotérmi-
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cos”, “Electrostéaticos” y “Electromagnéticos”.

Los eléctrotérmicos consisten en que la potencia eléctrica sera utilizada para
calentar el propelente y expulsarlo de manera supersonica a través de la tobera,
los mas tipicos son el resistojet y el arcjet (Fig. 2.8). En ambos las caracteristicas
de los materiales limitan la velocidad de escape efectiva a valores similares a
aquellos encontrados en los sistemas de propulsion quimicos. Asi también ofrecen
un impulso especifico moderadamente mayor a los propulsores quimicos. Uno de
éstos que esta en desarrollo es el propulsor de plasma por microondas, el cual
puede alcanzar velocidades de escape ain mayores aunque a baja eficiencia (Fig.
2.9).

To Power Supply
Cold Hot
Propellant Exhaust
Resistive Heating Element
Cathode
i
‘/ Anode
Weakly
O = = Tonized
Cold Exhaust
Propellant

\‘ Arc

Figura 2.8: Del lado izquierdo se presenta una ilustracién de la geometria de un resistojet,
mientras que del lado derecho se presenta el arcjet [4].
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Figura 2.9: Fotografia del generador de microondas desarrollado en la Agencia de Energia
Atémica de Japén (Japan Atomic Energy Agency “JAEA”) para el sistema de propulsién de
plasma por microondas [51].

Los sistemas de propulsion electrostatica funcionan de tal manera que el pro-
pelente es ionizado por diferentes medios y acelerado aplicando un alto potencial
eléctrico. Los mas utilizados son el propulsor iénico (Fig. 2.10) y el propulsor
Hall (Fig. 2.11). Es capaz de producir muy altos impulsos especificos pero fuerzas
de empuje pequenas (uN-N), las cuales por otro lado ayudan a tener un mejor
control en el movimiento del satélite, haciendo posibles misiones espaciales don-
de se requiere una gran precisién. Asi también se tiene el propulsor coloidal (o
de emisién de campo), el cual en lugar de expulsar iones cargados eléctricamen-
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te, produce y acelera gotas de liquidos cargadas eléctricamente, éstos siguen en
desarrollo y solo han sido utilizados en ambientes de laboratorio y atin no para
el vuelo espacial.

: 1 _ge ©
Anodo Cétodo neutralizador ® [}
el R
B °%
Ny 07,
1] ® o ®
: = Il e ® 0
Catodo de ° ®:®. @ g ®o
descm‘ga\ 5 oL W @ @ N e @
o o*e% llo o o
3 ® ® @ n ¢
Propelente—— oeGe M e De ® @ e ®
B ® ® " o
s " s
® e
® g ®
Iman @ @
ermanente @ ®
P P IS
Rejilla para

iones

Figura 2.10: Tlustracién de la geometria y operacién de un propulsor iénico mallado [4].
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Figura 2.11: Tlustracién de la geometria bésica de un propulsor Hall [4].
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Figura 2.12: Fotografia de un propulsor coloidal de 20 uN con su respectivo neutralizador de
nanotubos de carbono montado en ua base comun dieléctrica [18].

En los propulsores electromagnéticos, el propelente es ionizado por diferentes
medios y acelerado por campos eléctricos, magnéticos, o la combinacién entre
ellos (Fig. 2.13). Estos propulsores generan muy altos impulsos especificos (=
2500 s) asi como también generan fuerzas de empuje mucho més altas que los
propulsores electrostaticos (N-kN) [45]. Los mds comunes son los propulsores
magnetoplasma-dindmicos (MPD) y los propulsores por plasma pulsado (Pulsed-
Plasma Thruter “PPT”).

Catodo

Propelente —

Figura 2.13: Ilustracién de la geometria y operaciéon de un propulsor magnetoplasmadindmico
(MPD), también llamado propulsor de fuerza de Lorentz [4].



26 CAPITULO 2. PROPULSION ELECTRICA
Resorte de - Bujia
fuerza Citodo
constante T ]
1 Plasma
IPrupelente de } |::>
:teﬂﬁn
1 |
Anodo
Capacitor
28V | ppu

Figura 2.14: Diagrama y fotografia de un propulsor de plasma pulsado. A la izquierda se
muestra un diagrama de los principales componentes del propulsor de plasma pulsado. A
la derecha se muestra una fotografia de un propulsor de plasma pulsado en ignicién en las
instalaciones de Primex Aerospace Company [40].



Capitulo 3

PROPULSOR HALL

3.1. Descripcion del propulsor Hall

El propulsor Hall consiste en la integracién de tres componentes basicos: el
catodo, la caAmara de descarga y el generador de campo magnético. La siguiente
Fig. 3.1 muestra el esquema de la seccién transversal de un propulsor Hall.
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Figura 3.1: Vista transversal de un propulsor Hall, mostrando el campo magnético radial, el
campo eléctrico axial, el xenén suministrado por el &nodo y los electrones expulsados por el
cdtodo [11].
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Es posible visualizar un canal de aislante cilindrico que circunda la region de
descarga. Las bobinas magnéticas inducen un campo magnético radial entre la
pieza central y los extremos de la camara de descarga. El catodo se mantiene
fuera del cuerpo del propulsor y suministra electrones al sistema principal, y el
anodo es un anillo localizado en la base de la cavidad cilindrica mostrada.

3.2. Principio de operacién y componentes del propulsor

El propelente en forma de gas es suministrado dentro del canal de descarga
a través del anodo y dispersado dentro del canal. Electrones saldran del catodo en
direccion al &nodo, intentaran alcanzar el anodo atravesando el campo magnético
radial y perpendicular a su flujo, lo cual reducira su mobilidad en la direccién
axial e impedira su flujo hacia el &nodo. Posteriormente los electrones tenderan
a moverse de manera espiral alrededor del eje del propulsor (como se ve también
en la Fig. 3.2) en la direccién Ex B y representaran la corriente Hall de la cual
el propulsor toma su nombre.

Cortriente Hall
(electrones)

N

M‘ ©®

Piezas (postes)

de hierro Catodo

Figura 3.2: Vista transversal y vista superior del propulsor Hall mostrando dnodo y catodo,
iones acelerados y corriente Hall. Aqui no se muestran explicitamente los campos eléctrico y
magnético, pero la posicion de los anodo y catodo, y las polaridades magnéticas, dan la nocién
de la ubicacién y direccién de los campos E y B [48].

Los electrones que componen la corriente Hall colisionaran fuertemente con los
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atomos neutros del gas propelente ionizandolos. Los iones generados seran acele-
rados por el campo eléctrico (debido a su nueva carga eléctrica asociada) desde
el anodo hacia el catodo y seran expulsados hacia el exterior del propulsor en
forma de plasma a gran velocidad. Una fracciéon de los electrones emitidos por
el catodo también saldran del propulsor hacia el haz de iones para neutralizar
la carga eléctrica positiva del plasma expulsado y evitar distribuciones de carga
eléctrica no deseadas en otros subsistemas dentro del satélite [11].

3.2.1. Catodo

El cdtodo consiste en un refractario metalico de forma tubular con un
orificio en uno de sus extremos. El tubo tiene un inserto de forma cilindrica que
esta colocado dentro del tubo y ubicado hacia el extremo que tiene el orificio.
El inserto actia como emisor de electrones, éste puede estar hecho de diversos
materiales cuya funcién de trabajo es baja (recuérdese que la funcién de trabajo
es la energia minima necesaria para arrancar un electrén de un sélido).

El tubo del cdtodo se encuentra envuelto en un material que le proporciona
calor “heater” hasta elevar al inserto a temperaturas a las cuales por efecto
termidnico se comenzaran a emitir electrones. En la siguiente Fig. 3.3 se puede
ver la geometria del catodo y sus partes.

Tubo del catodo

Inserto

Calentador
(heater) Placa de orificio

Figura 3.3: Vista transversal de un cdtodo tipico, se puede ver el inserto, el calentador (o
“heater”) y el orificio de salida de los electrones [11].
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Del interior del catodo se expulsarda gas propelente, el cual viajara a lo largo
del tubo del catodo y serd ionizado por los electrones emitidos del inserto y se
formara un plasma de catodo, de éste plasma de catodo saldran los electrones
necesarios para el funcionamiento del propulsor Hall.

Al momento de encender el catodo, el “heater” se enciende, provocando la emi-
sion de electrones dentro del catodo mientras se suministra propelente dentro
del catodo, el propelente se ioniza y forma el plasma de catodo, al alcanzar la io-
nizacién el “heater” se apaga, y el plasma de catodo mantiene caliente el inserto
manteniendo el efecto termiénico y la generacion de electrones.

Asi también se cuenta con otra parte importante del catodo el cual es el llamado
“keeper”, éste es una estructura metalica cilindrica (parcialmente positiva com-
parada con el cdtodo) la cual se coloca cubriendo el cuerpo del tubo del catodo.
El “keeper” ayuda a mantener al catodo protegido de la erosiéon causada por
el haz de iones del propulsor, asi como también ayuda a mantener el calor del
catodo y asi mantener la emisiéon de electrones. El “keeper” se conecta a una
diferencia de potencial, con la cual ayuda a expulsar a los electrones alojados
dentro del cuerpo del catodo. Se puede ver el “keeper” en la siguiente Fig. 3.4.
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Figura 3.4: Vista del cdtodo mostrando el tubo del catodo, el “heater”, el “keeper”, el inserto
y el orificio por el cual sale el plasma [11].

Los electrones requeridos para la descarga en el propulsor Hall son emitidos por
el catodo. Por lo tanto toda la corriente de descarga viajara por el orificio del
catodo, asi que la densidad de corriente que surge del catodo serd la mas alta
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de todo el propulsor, y por tanto debe haber una densidad de plasma suficien-
temente grande para transportar ésa corriente.

3.2.2. Circuito magnético

El circuito magnético consiste en un sistema de componentes electromagnéti-
cos los cuales generan un campo magnético tal que las lineas de campo trazan
un camino cerrado. Este circuito magnético es de vital importancia pues es el
que generara el campo magnético radial necesario para lograr el aprisionamiento
de los electrones al viajar hacia el anodo por la camara de descarga.

Este circuito puede estar compuesto por un electroiman en forma de bobina, o
incluso por imanes permanentes. Las fuentes de campo magnético utilizadas se
pueden acomodar en el sistema de diversas maneras o configuraciones (Fig. 3.5).
Estas configuraciones son simplemente para tener un acomodo mas eficiente en
el propulsor, hacerlo mas compacto, o poder montar el circuito magnético mas
facilmente.

€

B)

=

D) E) F) G)

Figura 3.5: Diversas configuraciones del circuito magnético. A) Configuracién cldsica de 5
bobinas, B) Configuracién 3 bobinas afuera y una al centro, C) Configuracién de 6 bobinas
afuera y una al centro, D) Solenoide en configuracién “tandem”, E) Iman permanente, F)
Configuracién una bobina al centro y una circundante, G) Configuracién de una bobina externa
[47].

Se puede apreciar de la Fig. 3.5 que en las configuraciones A, B, C y F; se gene-
ran campos magnéticos que van desde la bobina interior a las bobinas exteriores
por la diferencia de polarizacién entre éstas, mientras que en las deméas configu-
raciones el campo magnético radial simplemente se genera desde los extremos
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de la bobina hacia el centro (o viceversa) por la geometria de la bobina.

Este trabajo estara enfocado en las bobinas, pues el circuito magnético del pro-
pulsor de interés es de bobinas. Estas estan conformadas por un alambre con-
ductor el cual se enrolla de forma helicoidal alrededor de un tubo formando una
pequena espira por cada vuelta. Cuando la longitud de la bobina es bastante
mas grande que su diametro, se le llama solenoide, el cual generara un campo
magnético uniforme en su interior y dependera de la corriente eléctrica, entre
otros parametros:

NI
B = MOL— (3.1)
S

Donde N es el numero de vueltas del solenoide, I es la corriente que pasa a
través de él, y Lg es su longitud axial.

3.2.3. Canal de descarga

La ionizacion del xenén ocurre en la zona del canal de descarga, esta zona
estd determinada por las dimensiones del propulsor y suele tener paredes de un
material metalico o de un material ceramico. Los propulsores con camara de
descarga con paredes metdlicas son denominados TAL (“thruster with anode
layer”), mientras que los propulsores con paredes cerdamicas (los cuales son los
mas comunes y utilizados) son denominados HET (“Hall effect thruster”), SPT
(“Stationary plasma thruster”) o “magnetic layer thruster”.

Las camaras de descarga se construyen con materiales dieléctricos muy resisten-
tes a altas temperaturas y a densidades de corriente enormes, asi como también
a la colisién de particulas energéticas. Los materiales mas cominmente utiliza-
dos son la alimina (AL;Os3), el nitruro de boro (BN), el silice 6 diéxido de silicio
(Si02), o una aleacién llamada BoroSil (BNSiO,) [47].

Las colisiones ocasionadas por las particulas energéticas del haz de plasma van
desgastando poco a poco las paredes internas de la camara de descarga, y ésta
erosion es la que determina principalmente la vida de un propulsor, por lo tanto
la eleccion del material de la camara de descarga estara directamente relacionada
con la vida de operacion y por tanto la duracion de una misién espacial.

Un factor importante en la camara de descarga que debe considerarse es la
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distribucion de potenciales eléctricos en el propulsor, pues éstos determinaran
la intensidad con la cual saldran expulsados los iones del propulsor. El voltaje
al cual estan el anodo y catodo en el propulsor no corresponde precisamente al
voltaje que sera aprovechado en la corriente de iones expulsados del propulsor,

pues parte del voltaje en el propulsor se utiliza en el “heater” y otra parte en el
“keeper”.

La diferencia de potencial que mas nos importara en el propulsor Hall corres-
ponde al voltaje de descarga V;, éste se puede separar en otros dos voltajes
relevantes en el estudio del propulsor Hall. Uno de ellos es el voltaje al cudl esta
conectado el catodo y sus componentes V. y el otro sera el voltaje por el cual
los iones estaran acelerados V. El siguiente diagrama (Fig. 3.6) muestra como
éstos voltajes estan distribuidos en el propulsor Hall, asi como también da una
nocién de como intervienen en el funcionamiento del propulsor Hall.
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Figura 3.6: Distribucién de los diferentes voltajes y su importancia en el propulsor Hall [11].
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La relacién entre los voltajes se considera [11] la siguiente:

Vy=Vi— V. (3.2)

3.2.4. Propelente

Para determinar el propelente a utilizar en un sistema de propulsién se
deben considerar diversos parametros, principalmente se utilizan gases nobles
pues tienen baja energia de ionizacion. Unos de los més utilizados son el xenén
y el argon, pues tienen un alto peso atémico, en estado natural son gaseosos,
son faciles de manipular, y faciles de aplicar al inyectarse dentro del propulsor.

También es posible utilizar incluso materiales no gaseosos en su estado natural
como el yodo, por ejemplo, éste es mas dificil de manejar y es necesario calentarlo
para hacerlo gaseosos, sin embargo tiene una masa atémica grande, baja energia
de ionizacién, y es muy barato.

A continuacién (Tab. 3.1) se muestra una tabla con los propelentes potenciales
por sus propiedades fisicas, se debe mencionar que algunos de ellos no han sido
probados dentro propulsores Hall ain y la mayoria de ellos atin se encuentran
en etapas experimentales.

Tabla 3.1: Caracteristicas de propelentes potenciales para el propulsor Hall [47].

Punto de Punto de Energia de Masa Costo
Propelente fusién [°C] ebullicién ionizacion atémica aproximado
[°C] [eV] [uma] [ddlares/kg]
Argén (Ar) -189 -186 15.75991 39.948 6
Bismuto (Bi) 271.3 1559 7.287 208.98 9
Cadmio (Cd) 321.03 765 8.991 112.4 25
Cesio (Cs) 28.64 685 3.893 132.9 11000
Kriptén (Kr) -157.2 -152.3 14 83.8 295
Magnesio (Mg) 650 1090 7.64572 24.3247 6
Mercurio (Hg) -38.86 356.73 10.434 200.59 18
Xenén (Xe) -111.9 -108.1 12.127 131.3 1200
Yodo (I) 113 182 10.44 126.9 83
Zinc (Zn) 420 907 9.39418 65.409 5

Algunas consideraciones que deben hacerse al seleccionar un material como pro-
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pelente son por ejemplo que mientras mayor masa atéomica tenga un elemento,
se obtendra un mayor empuje. Y mientras menor masa atémica se tenga, el im-
pulso especifico I, serd mayor. También se debe tener en cuenta que para ser
utilizables es necesario convertirlos a su estado gaseoso, y mientras mayor calor
especifico tenga el propelente, mas energia se necesitara para hacerlo gaseoso.

A continuacién se muestran fotos de diversos propelentes funcionando en pro-
pulsores Hall (Fig 3.7).

GASES
m
METALES
AVANZADOS

Figura 3.7: Diversos tipos de propelentes utilizados en propulsores Hall [47].
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Capitulo 4

PROCESO DE DISENO Y
VARIABLES A CONSIDERAR

4.1. El proceso de diseno

Para desarrollar un diseno preliminar (o conceptual) de un sistema de
propulsién espacial se debe definir los requerimientos de la mision. El objetivo
principal es plantear una configuracion base para un sistema de propulsién que
considere un estimado de desempeno y masa. Esta configuracién base debe tener
suficiente informacién para posteriormente desarrollar requerimientos detallados
para los disenadores de componentes individuales del sistema.

A continuacién se presenta un proceso basico para desarrollar un diseno preli-
minar (Tab. 4.1). Se debe tener en cuenta que mientras se entiende lo que el
diseno implica, se podra modificar el proceso convenientemente, de tal forma
que el proceso sea iterativo. Mientras se toman decisiones y se hacen analisis se
espera ganar mayor entendimiento del problema y de la soluciéon. Y mientras el
entendimiento sobre el problema aumenta, se puede refinar el disenio y el proceso
para obtener una “mejor” solucién.

Se debe recurrir continuamente a la revisién de previas decisiones con respecto
a nuevos resultados, con lo cual el proceso de diseno se convierte en una especie
de espiral en la cual se regresa y progresa continuamente. Se ha demostrado
numerosas veces que éste tipo de metodologia de diseno suele tener un mejor
costo/beneficio que el proceso tradicional en forma de escalera [6].
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Tabla 4.1: Proceso para diseno preliminar de un sistema de propulsién. [19].
Paso Resultados \ Comentarios

1.- Definir los
requerimientos de la
misién

-Establecer objetivos de la misién
-Lista de los requerimientos y
restricciones de la misién.
-Consideracion del ambiente
politico, econémico e institucional.

-Los objetivos de la misién incluyen
caracteristicas de la orbita,

carga util y vehiculo.

-El nivel de riesgo técnico y tiempo
determinan el nivel de

agresividad técnica.

-Factores de seguridad,
confiabilidad y rango de seguridad.

2.- Desarrollar los
criterios de evaluaciéon
y seleccion de sistemas

-Criterios de factibilidad/
aceptabilidad

-Figuras de mérito cuantitativas
-Figuras de mérito cualitativas

-Predeterminar los criterios
por los cuales la evaluaciéon
del sistema de propulsién
es realizada.

3.- Desarrollar
conceptos de mision
alternativa.

-Evaluacion de soluciones pasadas
-Selecciones de lugar de lanzamiento
-Perfiles de misién/érbita
-Maniobras de bajo empuje,

de alto empuje, y donde son
requeridas.

-Deltav o presupuesto de impulso

-Incluir varios conceptos que
abarquen nuestras posibilidades
-Evitar el diseno de vehiculo

en este punto.

4.- Definir el sistema
de vehiculo y
seleccionar las
tecnologias
potenciales.

-Pardmetros del desempeno

del vehiculo

-Configuracién del vehiculo
-Evaluacion de soluciones pasadas
-Requerimientos del sistema

de propulsién

-Lista de tecnologias potenciales

-La configuracién del vehiculo
incluye el nimero de
motores, los niveles de
empuje, tamano y masa.

5.- Desarrollar disenos
preliminares para el
sistema de propulsion

-Evaluacion de aplicacién de
equipo “del cajén”

-Estimacion de la masa del sistema
-Configuracion del sistema
-Prediccion del desempeno

del sistema

6.- Evaluar disenos y
configuraciones.

-Evaluacion de factibilidad
-Clasificar las opciones factibles

Evaluar las opciones para
determinar cual de ellas cumple
mejor los objetivos de la misién.
-Utilizar los criterios de
clasificacién del paso 2.

7.- Comparar los
disenos y seleccionar
la(s) mejor(es)

-Marcar la base del mejor sistema
-Documentar las razones

-Necesitamos decidir si
iteramos o marcamos la base
de un concepto en particular y un

opcién(es) conjunto de opciones.
-Documentacién de la base si -La iteracion es requerida para
no es requerida la iteracién. todos los disenos.

8.- Tterar y

documentar las
razones y elecciones.

-Documentacién de la razén
de iterar.

-La iteracién puede hacer que
se retroceda a cualquiera de los
pasos listados, dependiendo

del problema.
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A continuacion se explicara de manera mas detallada cada uno de los pasos del
proceso de diseno. Este proceso de diseno de sistemas de propulsion es el pro-
puesto por Ronald W. Humble, profesor de la U.S. Air Force Academy [19]. Ha
sido utilizado incontables veces en el desarrollo de nuevos sistemas de propul-
sion desde entonces pues parte de bases préacticas y aplicables a practicamente
cualquier tecnologia de propulsion. Esta metodologia se utilizé para el primer
disenio del propulsor estudiado [47], asi como también se reconsideraron pasos
para los subsecuentes redisenos realizados y explicados en éste trabajo.

4.1.1. Definir los requerimientos de la misién

Este primer paso es simplemente definir la misién. ;Qué se quiere hacer?,
;Cudles son las restricciones y limitaciones?, es extremadamente importante
en éste punto evitar el comun error de tratar de disenar el sistema. Se debe
establecer de manera simple, en un lenguaje relativamente sencillo, los objetivos
y limitaciones de la mision. Si se introducen consideraciones de disenio en éste
punto, se corre el riesgo de influir en el resto del proceso y apartarse de la «mejor»
solucion. Los resultados de éste paso son los siguientes:

= Declaracién de objetivos de la misién: El primer resultado es una
declaracién clara de los objetivos de la mision. ;Qué se quiere hacer? Un
objetivo bien definido de la misién debe enfocar el esfuerzo de desarrollo y
evitar requerimientos demasiado restrictivos o excesivos y restricciones.

= Lista de los requerimientos de la misién y restricciones: El siguiente
paso es formular una buena lista de requerimientos de la mision y restriccio-
nes. Se debe buscar un punto en el cual no se sobre-restrinjan las soluciones;
pero se pueda definir un sistema que trabaje para cumplir los objetivos de
la mision. Necesitamos considerar:

e Restricciones por costos: Generalmente los gastos tienen un limi-
te superior, y éste limite puede afectar drasticamente algunas de las
mas importantes decisiones en un proyecto. La mayoria de las veces
mejorar el desempeno de un sistema tipicamente incrementa el costo
de desarrollo y equipo utilizado, por lo tanto se debe buscar la manera
mas econdmicamente viable para mejorar el desempeno del sistema.
Una restriccion por costo podria conducir al diseno hacia un sistema
con menor desempeno, pero buscando siempre cumplir el objetivo de
la mision.

e Calendario: Una consideracion clave. Un calendario «apretado» tipi-
camente forza a un proyecto hacia una linea més conservadora. El desa-
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rrollo de nuevas o mas avanzadas tecnologias generalmente implica un
mayor riesgo de tener problemas de calendario. Por otro lado, un calen-
dario mas holgado permite a los desarrolladores mirar a més soluciones
con menos «riesgos de calendario». Muchos desarrolladores defienden la
idea de utilizar un calendario mas apretado porque «tiempo es dinero».
Esta generalmente es una buena idea, pero depende en gran parte de
la misién espacial.

Nivel de riesgo aceptable: Tipicamente, los riesgos técnicos afec-
tan directamente el costo o el calendario, ya sea utilizando tecnologia
no tradicional, manejando pardmetros fuera de lo usual (y por lo tan-
to aumentando los requerimientos de seguridad), entre otras. Més altos
requerimientos de desempeno generalmente significa mayor riesgo técni-
co, lo cual también aumenta el costo. El objetivo es minimizar el riesgo
técnico, pero esto no significa que se deban evitar nuevas tecnologias
o nuevos enfoques. En muchos casos, nuevas tecnologias pueden redu-
cir el riesgo técnico. Incrementar el riesgo en un area particular puede
frecuentemente reducir el riesgo general en el desarrollo de un sistema.

Impacto ambiental: Los problemas utilizando quimicos téxicos y ma-
teriales radioactivos son numerosos y se estan volviendo cada vez mas
significantes. El equipo de diseno debe decidir antes de tiempo qué
tanto se puede gastar en preocupaciones ambientales. Los impactos
ambientales de combustibles quimicos convencionales son mucho mas
simples y menos costosos que el uranio. Sin embargo, muchas misiones
se vuelven sostenibles s6lo cuando usan menos materiales “amigables”.

Ambiente de vuelo aceptable: Las limitaciones por ambiente de
vuelo para la carga 1til pueden incluir ambientes de vibracion, cargas
por aceleracion, restricciones por contaminacién, etc. Estas limitaciones
pueden afectar de manera importante al diseno del sistema de propul-
sion por lo que que deben ser bien entendidas y especificadas.

Las “ilidades”: Es decir la confiabilidad, producibilidad, transpor-
tabilidad, pruebas (“testability”), almacenamiento (“storability”), y
otras. En muchos casos, éstas consideraciones son los discriminado-
res clave entre un sistema razonable y un sistema bueno. Al disenar
un vehiculo que no es transportable, o requiere un nuevo enfoque en
cuando a transportacion, el costo tiende a incrementar drasticamente.
Al disenar un sistema que no pueda ser mantenido, se pueden tener
grandes problemas, etc.

Ambiente politico, econdmico e institucional: Vislumbrar las ca-
racteristicas comerciales, politicas e institucionales es de suma impor-
tancia, ya sea que sea que el proyecto sea puramente comercial, si no
lo és, si se involucra la seguridad nacional, si son relevantes los limites
geopoliticos, si existen grupos de interés que puedan afectar al proyecto,
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etc. Todas éstas consideraciones, y mas, son aquellas intangibles que
tipicamente hacen o rompen un “buen” proyecto. Entendiendo éstas
consideraciones en el proceso temprano se disminuyen riesgos y costos.

4.1.2. Desarrollar criterios para evaluar y seleccionar sistemas

Una vez que se hayan planteado varios disenos preliminares para el sistema

de propulsion requerido es necesario evaluarlos bajo ciertos criterios. Segun el
proceso de diseno de Ronald Humble [19] se deben considerar tres tipos bésicos
de criterios:

= Factibilidad y aceptabilidad: Basado en los requerimientos “duros” lis-

tados en la seccion anterior, es necesario evaluar los disenos para asegurar
que se cubren éstos requerimientos. Esto es generalmente una decision de
si/no para las siguientes preguntas: ;El sistema cumple los requerimien-
tos?, ;Es la masa del sistema menor que el maximo permitido?, se debe
distinguir entre los requerimientos “duros” y “suaves”. Los requerimientos
duros son similares a aquellos apenas listados. Estos incluyen requerimien-
tos cuantificables. En contraste, los requerimientos suaves incluyen aquellas
declaraciones como “maximizar desempeno” o “minimizar costos”. Se deben
evitar aquellos requerimientos suaves puesto que son generalmente dificiles
o imposibles de evaluar, convirtiéndose en una molestia en los mejores casos
y en otros casos resultan potencialmente destructivos.

Figuras de mérito cuantitativas: Se busca de manera ideal crear una
“figura de mérito” que tome en consideracién todos los aspectos importan-
tes (costo, desempeno, horario) de un proyecto y que los cuantifique en una
sola unidad de medida. El clasico ejemplo es el costo. Por ejemplo, si se
pudieran tomar consideraciones como el desempeno, el costo de desarrollo,
el horario, los costos de mantenimiento, transportabilidad, y combinarse
en alguna funciéon matematica que cuantifique un costo total en dolares.
Se podria entonces evaluar facilmente diferentes sistemas, clasificarlos, y
escoger el menos caro. Desafortunadamente raramente esto es posible, pues
generalmente se deben considerar otras medidas cualitativas.

Figuras de mérito cualitativas: Por lo general cuantificar todas las con-
sideraciones en una situacion cotidiana es dificil o imposible. Esta situacién
conduce a que en algunas situaciones se base en intuiciéon o “corazonadas”
para tomar decisiones. Si mas de una persona esta involucrada en el pro-
ceso, las decisiones se tornan mas dificiles. Por lo tanto, se debe al menos
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documentar las consideraciones (como la simplicidad, el alto desempeno, y
el mantenimiento) e intentar clasificar su importancia relativa.

4.1.3. Desarrollar conceptos de misién alternativos

Se deben desarrollar varios escenarios de la misién espacial que puedan
cumplir los requerimientos de la mision. A medida que avance el diseno, se
podran aprender otros enfoques o escenarios que cumplan los requerimientos
de la mision, forzando al equipo de diseno a regresar a éste punto en varias
ocasiones. Se deben desarrollar varias opciones las cuales se puedan ir eliminando
gradualmente hasta que se llegue a la mejor.

En éste paso es fundamental decidir si se busca bajo empuje continuo o alto
empuje. Se debe evitar decidir sobre el enfoque de la tecnologia en particular
(por ejemplo, nuclear contra liquida). Las consideraciones clave para éste paso
son:

= Orbitas y perfiles de la misién: Por lo general al establecer la mision es-
pacial se especifica la érbita deseada o al menos restringen las posibilidades.
En éste paso se debe determinar como llegar desde el lugar del lanzamiento
hasta la 6rbita final de la misién.

» Determinar donde la propulsion es requerida: Una vez que se ha-
ya esbozado el concepto de la misién a un alto nivel, se deben identificar
todos los sistemas necesarios para alcanzar los objetivos de la misién. Un
subconjunto de éstos sistemas es el conjunto de sistemas de propulsién. ; Es
necesario un sistema de propulsién para el vehiculo de lanzamiento?, ;Es
requerido el sistema de control de altitud? Este paso basicamente implica
hacer una lista de los sistemas de propulsion requiriendo un anélisis mas
extenso.

= Maniobras de alto o bajo empuje: A partir de los pasos anteriores se
determinara si se necesitan maniobras de alto o bajo empuje. Si se ha esco-
gido un sistema de alto empuje, se debe utilizar un sistema de propulsién
quimica o nuclear. Si se ha decidido utilizar un sistema de bajo empuje, nor-
malmente se escoge un sistema de propulsion eléctrica o un sistema quimico
de bajo desempeno.

» Av o impulso estimado: En éste paso se determinard el cambio (o cam-
bios) de velocidad (Av) o el impulso total necesarios para las maniobras
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orbitales de la misién espacial para asi definir los requerimientos de propul-
sion del vehiculo. Ambos parametros ayudan a darle un tamano adecuado
al vehiculo.

= Seleccion del sitio de lanzamiento: La eleccién de un lugar de lanza-
miento es generalmente una decisién politica, pero el desempeno es una
consideracién importante. Si se hace una misién a una érbita geoestaciona-
ria, se buscara un sitio de lanzamiento lo méas cercano al ecuador posible.
Para misiones con mayores inclinaciones, el ahorro de desempeno de los
lugares de lanzamiento bajos no es tan importante.

= Lista y evaluacion de soluciones pasadas: Es muy conveniente mirar
a soluciones pasadas, por dos razones. Primero, si una solucion existente
cumple los requerimientos, simplemente se tendré que implementar ésa so-
lucion. Segundo, si soluciones previas no cubren los requerimientos, pueden
indicar un enfoque que puede funcionar, o puede revelar una direccién a no
tomar.

4.1.4. Definir el sistema del vehiculo y seleccionar tecnologias poten-
ciales

En éste paso se busca determinar requerimientos para el sistema de pro-
pulsion, asi que se deben hacer los siguientes pasos a suficiente detalle para
definir de manera precisa éstos requerimientos. Una vez desarrollados los con-
ceptos basicos, se debera estimar la configuracion general del vehiculo que nos
permita implementar los conceptos particulares. Generalmente esto se logra in-
tercambiando varios parametros.

= Mirar a los parametros para el desempeno del vehiculo: El primer
paso es mirar a los varios parametros que definen el desempeno de un
vehiculo, evaluar lo que es factible, y determinar el rango de pardmetros
que funcionan. Loa parametros tipicos incluyen nimero de etapas, niimero
de motores, fraccién de masa inerte, impulso especifico, masa inicial, masa
inerte, masa transportable, o cualquier otro parametro de importancia para
el problema en particular.

s Configurar el vehiculo: Del andlisis paramétrico del paso anterior se
tiene una idea bdsica de como luce el vehiculo, posteriormente es necesario
crear una configuraciéon béasica para el vehiculo. Esta configuracion debe
incluir estimados de masa, configuraciones de tanque, configuraciones de
motores, y decisiones de apilamiento de vehiculo y de etapas. Considerando
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éstos valores es posible definir de manera precisa los requerimientos para
los sistemas de propulsién individuales.

Lista y evaluacién de soluciones pasadas: ; El equipo tradicional cubre
los requerimientos? Si la respuesta es si, no es necesario disenar un sistema
de propulsién nuevo. Si la respuesta es no, al menos se sabe lo que no
funciona.

Definir los requerimientos del sistema de propulsion: El proceso a
éste punto debe ser suficiente para definir los requerimientos del sistema de
propulsion. Aquellos requerimientos clave son:

e Ambiente de operacién: El ambiente de operacion incluye tales co-
sas como especificar la presion y temperatura del ambiente. El ambien-
te afecta al desempeno del empuje asi como muchos de los parametros
operacionales del sistema, tales como los requerimientos de almacena-
miento de propelente y las limitaciones estructurales. También se deben
determinar los requerimientos especificos del vehiculo tales como am-
biente de vibraciones, ambiente acustico, y fuerzas externas debidas al
lanzamiento o el transporte.

¢ Requerimientos de desempeno: Entre ellos estan la masa inicial del
vehiculo, masa de la carga 1til a un érbita especifica, y Av o impulso.
Incluidas en éste esfuerzo estan las decisiones sobre etapas, nimero de
motores por etapa, etc.

e Restricciones de costo: Sélo después de cumplir los requerimientos
de desempeno va el costo. Costo y desempeno estan generalmente co-
nectados intimamente. Se debe buscar cumplir los requerimientos de
desempeno al menor costo.

e Nivel de riesgo tecnoldgico: Se decidié un nivel de riesgo aceptable
al definir los requerimientos de la misién (4.1.1), posteriormente se debe
decidir como ésta decision afecta en especial al sistema de propulsion.

e Requerimientos de seguridad: Generalmente involucran redundan-
cia y limites de diseno permitidos, tipicamente basados en considera-
ciones de seguridad de la misién. Por ejemplo, los factores de seguridad
estructural suelen ser distintos para vehiculos tripulados y no tripula-
dos.

e Restricciones de envolvente: Muchos sistemas tienen limitaciones
fisicas de tamano. Si el sistema de propulsion debe ir en un vehicu-
lo de lanzamiento particular, se debe asegurar que las dimensiones no
excedan las limitaciones para la carga ttil. Por ejemplo, si se desea tras-
portar la estructura en camion, ésta debe caber en el camién. Depen-
diendo de la situacion particular de envolvente, el tamano del sistema
tiene limites practicos.
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e Las «ilidades»: En éste paso se buscan los requerimientos especificos
para el sistema de propulsién bajo las «ilidades» de la misién (4.1.1).

e Perfil de empuje: El perfil de empuje es uno de los requerimientos
mas importantes. El perfil de empuje define el nivel de empuje maxi-
mo (Fae), la duracién del empuje, el tiempo de vida del sistema de
propulsion, los requerimientos de aceleracion, los limites de aceleracién
del vehiculo, el ciclado o el nimero y tamano de los pulsos de empuje
requeridos, y los requerimientos de control direccional.

= Lista de tecnologias potenciales: En éste punto es necesario listar to-
das las funciones necesarias (control de altitud, mantenimiento de estacién,
transferencia de érbita, etc.) y seleccionar las tecnologias del sistema de
propulsién que cubran los requerimientos para cada funcién (2.2). Para
decidir el tipo de tecnologia de propulsion generalmente se consideran:

e Simplicidad, factibilidad, y costo
e Av o impulso requerido
e Magnitud del empuje maxima

e Tiempo de desarrollo

4.1.5. Desarrollar disenos de sistemas de propulsiéon preliminares

El siguiente paso en el proceso de disefio de Humble [19] consiste en presen-
tar un diseno preliminar para cada uno de los sistemas de propulsién identificados
basado en éstos requerimientos.

= Realizar decisiones y operaciones preliminares: El diseno no es un
proceso determinante por lo que se deben tomar muchas decisiones antes de
poder determinar la configuracion y desempeno del sistema de propulsién.
Ejemplos de éstas decisiones incluyen la presién de la camara de combus-
tion, el tipo de propelente, y configuracién del sistema de alimentacién del
propelente.

= Dimensionar el sistema completo: En éste paso se presenta una idea
bésica de la configuracion, masa y desempeno del sistema. Este estimado
estd generalmente basado en informacion empirica e historica. Este paso
trae dos ventajas consigo. Primero, éste anélisis simplificado da un indicio
de como serd la configuracién final del sistema. Esta visién permite visua-
lizar el sistema durante el analisis a detalle y permite asegurar que no se
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estan cometiendo errores. Por ejemplo, una vez que se sepa el tipo de pro-
pelente, el ambiente operacional, y el perfil de empuje requerido, se puede
facilmente determinar la cantidad de propelente requerido a partir de la
ecuacion del cohete ideal. Segundo, se podra entonces estimar la masa del
equipo de propulsion comparando los requerimientos del sistema deseado
con otros sistemas. Estos estimados se hacen usando parametros tales como
la razén de empuje-peso (F/W).

Determinar la configuracion: El siguiente paso es presentar una confi-
guracion que cumpla los requerimientos del sistema. Esto incluye elementos
como la geometria del tanque de propelente, diseno del sistema de alimen-
tacion del propelente, y la geometria del propulsor.

Estimar desempeno: Una vez tenida una configuracién, se debe determi-
nar si se cumplen requerimientos del desempenio del sistema tales como el
perfil de empuje y los limites de masa.

4.1.6. Evaluar disenos y configuraciones

Para evaluar los sistemas particulares disenados se requiere:

» Determinar la factibilidad: Si un diseno no satisface el objetivo de la

misién, requerimientos, y restricciones, se puede inmediatamente desechar
(y acudir a uno de los disenos preliminares) o iterar para desarrollar un
sistema que cumpla los requerimientos.

= Ordenar las opciones por su factibilidad: Si varias posibilidades satis-

facen el objetivo de la mision, se deben ordenar y determinar cudl sistema
es «mejor». En el paso 2 (4.1.2) se decidieron los criterios de evaluacién
(figuras de mérito cuantitativas y cualitativas), en éste paso simplemente
se aplican.

4.1.7. Comparar disenos y seleccionar las mejores opciones

El siguiente paso es escoger el «mejor» sistema. Pero también es apropiado

en éste punto preguntarse: jes posible mejorar el diseno?, ;cudl diseno tiene la
mayor probabilidad de mejora? Si se decide que el «mejor» sistema seleccionado
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es adecuado, el diseno preliminar queda completado. Si se decide que el cono-
cimiento que se ha obtenido en ésta iteracion indica mejoras futuras en algin
area, quiza sea necesaria otra iteracion.

La documentacion del proceso de evaluacion y las razones para rechazar disenos
especificos es un paso clave para asegurar que todos los participantes en el pro-
yecto entiendan el proceso de decision y diseno del sistema de propulsién. Este
entendimiento se vuelve particularmente importante después cuando cualquiera
cuestiona ciertas decisiones.

4.1.8. Iterar y documentar razones para elecciones

Finalmente, resulta necesario documentar el esfuerzo del diseno para ésta
iteracion en particular. ;Qué se realiz6?, ; Cudles son las elecciones del sistema?,
. Por qué se tomaron ésas decisiones?, ;Cudles son las configuraciones, masas y
desempenos?, ;Es posible mejorar cosas en otra iteracién y por qué se piensa
ésto?

Mientras sigan existiendo posibilidades de mejora en el sistema de propulsién
se llegara a éste paso una y otra vez después de cada iteracion, lo cual da paso
al desarrollo tecnolégico. Se puede llegar a un punto en el cual no se vislumbre
ninguna mejora aparente, es aqui cuando sélo los avances cientificos, nuevos
descubrimientos, o nuevas necesidades, pueden volver a abrir éste proceso de
iteracion.
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CAPITULO 4. PROCESO DE DISENO Y VARIABLES A CONSIDERAR



Capitulo 5

MODELADO EN 3D Y
REDISENO

Una conveniente forma de entender el funcionamiento del propulsor Hall
es a partir de un modelado en 3D del ensamble del propulsor. El correcto funcio-
namiento del propulsor dependerd de manera definitiva de la geometria de éste
y de cada una de las piezas en él. Asi también el modelado es fundamental si se
requiere hacer una optimizacion en el diseno desde el punto de vista del diseno
para ensamble.

En el pasado solo se podia contar con planos para describir la geometria de una
pieza o un ensamble, afortunadamente en el presente se cuenta con herramientas
computacionales para hacer modelados en dos y tres dimensiones, éstos modelos
requieren poca memoria computacional, por lo tanto es muy facil compartirlos y
cuentan con alta portabilidad. Asi también, una de sus mayores ventajas, es la
capacidad de hacer cambios importantes en la geometria sin perder demasiada
informacion, de modo que no es necesario borrar un proyecto y empezar otro
desde cero.

Otra gran ventaja de los modelados computacionales de piezas y ensambles es
la posibilidad de generar planos en dos dimensiones con todas las propiedades y
anotaciones necesarias para que otras personas puedan manufacturar una pieza
o ensamble, repetirlos en un modelo en tres dimensiones, y principalmente para
que la informacion mas sustancial de una pieza o ensamble permanezca guardada
a través del tiempo y se pueda contar con esta informacién en un futuro como
ocurre con las patentes.

Asi también, el modelado de piezas de un ensamble por separado permite un
futuro andlisis de elemento finito FEM (o de dinamica de fluidos computacio-
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nal CFD) pieza por pieza, haciéndolo més sencillo y con mucho menor costo
computacional con respecto a un analisis al emsamble completo. (Més adelante
se hablara més a fondo sobre éstos métodos de anélisis).

5.1. Modelado de las piezas del propulsor

Para realizar el modelado del propulsor Hall se debe comenzar modelando
cada pieza por separado, definiendo cuidadosamente cada dimensién de cada
borde, longitud, angulo, etc., para cada pieza. Para un ensamble complicado
como lo es el propulsor Hall, donde ocurren multiples fenémenos fisicos, es con-
veniente comenzar con las piezas clave, aquellas que deben de ser de materiales
y geometrias especificas para que el propulsor funcione de manera adecuada.
Posteriormente se puede pasar a hacer la modelacion de las piezas estructurales
o las que unen a las piezas vitales con las estructurales.

Es conveniente hacer bosquejos a mano para contemplar las dimensiones de las
piezas y pensar en el ensamble completo mientras se modela cada una de las
piezas. En el ensamble completo todas las piezas interactuaran entre si ya sea
de manera estatica, dindamica, térmica, eléctrica o magnética; por lo tanto es
fundamental el contacto entre piezas que lo necesitan, y la ausencia de contacto
entre aquellas que no deben tocarse. Las tolerancias son fundamentales atin en
ensambles de piezas no moviles como éste.

Inicialmente se contaba con un diseno del ensamble del propulsor Hall, desafortu-
nadamente la mayoria de las piezas del ensamble se encontraban inaccesibles y/o
danadas, por lo tanto fue necesario hacer un rediseno del ensamble, basado en el
ya existente pero inaccesible ensamble. Posteriormente se hizo el correspondiente
analisis numérico y se vié que éste diseno no cumplia con los requerimientos de
campo magnético para generar el efecto Hall calculado previamente, por lo tanto
fue requerido un segundo rediseno que cumpliera éstos requerimientos. En éste
capitulo se mostrara el proceso de diseno de ambos redisenos, mientras que en
el siguiente capitulo se mostraran los resultados numéricos de ambos redisenos.

5.2. Primer rediseno

Dada la situacion se realizaron los modelos en tres dimensiones de cada una
de las piezas del propulsor. Se comenzé con las piezas vitales, es decir, la cdmara
de descarga y el anodo. A partir de los requerimientos magnéticos para que se
genere el efecto Hall y funcione el propulsor se modelé la bobina de induccién
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magnética con respecto a la ecuacién de la bobina [Ec. (3.1)], asi como también
el niucleo de la bobina el cual se encargara de concentrar las lineas de campo
magnético por dentro y a lo largo de la bobina, y la base de la bobina, la cual
permitird que la bobina se ajuste al nicleo.

El siguiente paso fue disenar una pieza estructural que uniera a la cAmara de des-
carga a la bobina, asi como también el receptaculo donde se encierre al sistema y
se pueda fijar al satélite, las piezas para lograr ésto fueron una cubierta y la base
del propulsor. Todo unido por medio de tornillos largos que fijan directamente
el nicleo de la bobina a la base, utilizandolo como soporte estructural.

5.3. Diseno del sistema de suministro de propelente

Por 1ltimo y no menos importante (de hecho, bastante importante), fue el
diseno de la tuberia para el suministro de gas xenén hacia el &nodo. El propelente
debe entrar al propulsor por medio de un sistema de tuberias, que lo dirijan
hacia el anodo, ahi el propelente sera distribuido de manera cuasi-uniforme para
ingresar a la cdmara de descarga lo mas homogéneamente posible. Un aspecto
importante en la tuberia del gas xenén es el freno criogénico («cryogenic brake»),
el cual tiene la funcién de permitir el paso del propelente de un extremo al
otro, pero cuenta con una unién ceramica, lo cual impide el paso de corrientes
eléctricas de un lado al otro, evitando asi lleguen corrientes eléctricas al tanque
de propelente y ocurran posibles explosiones.

Figura 5.1: Modelo tridimensional del freno criogénico suministrado por la compafia Kurt J.
Lesker.

El freno criogénico comercial cuenta con medidas estandar y un modelo tridi-
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mensional descargable [Fig. (5.1)], por lo tanto la tuberia para el propelente se
adecud a las dimensiones del freno criogénico. Ademds de tomar en cuenta el
diametro del freno criogénico, se tomé en cuenta que la tuberia del propelen-
te condujera al gas a ambas entradas del anodo al mismo tiempo, sin ninguna
direccién preferencial, por lo tanto se disend un sistema de tuberias simétrico.

El sistema de tuberia disenado cuenta con un arreglo de tubos, codos de 30°,
codos de 90°, un codo triple, y el freno criogénico. Todas las dimensiones debie-
ron considerar los espacios dentro del propulsor, de modo que se use el menor
volumen posible y no haya interferencias con los campos eléctrico y magnético
del propulsor.

5.4. Emnsamble del propulsor

Ya con todas las piezas modeladas en tres dimensiones, el primer objetivo
a cubrir es lograr hacer el ensamble completo, verificar que no haya interferen-
cias entre piezas, y que el ensamble entre las piezas sea fisicamente posible. El
ensamble resulté como en la Fig. (5.2).

Figura 5.2: Ensamble completo del propulsor.
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5.5. Segundo rediseno

El principal problema con el primer rediseno es que el campo magnético
generado no cubria los requisitos necesarios para el efecto Hall calculado pre-
viamente (se explicard con mas detalle en el siguiente capitulo). Y se necesit6
cambiar las dimensiones de 2 elementos vitales (niicleo y bobina), 2 elementos
estructurales (cubierta y base), y varios elementos de soporte también (tornillos
mas cortos, y tuberia de suministro de propelente més corta en direccién axial
del propulsor). Asi como también se eliminé la base de la bobina.

Los elementos vitales fueron el principal y tinico cambio realmente necesario. En
especial el ntcleo de la bobina, el cual se modelé de ferrita, se hizo mas largo,
y se hizo mas delgado para que éste fuera introducido dentro de la camara de
descarga. Asi también la bobina se cambié de tamano ligeramente para adaptarse
al cambio del nicleo.

De ésta manera se podia asegurar que el campo magnético generado por la
bobina fuera concentrado por el niicleo y permaneciera homogéneo y con alta
intensidad hasta la zona de ionizacién.

La siguiente evidente modificacion posible consistia en ahorrar el mayor espa-
cio posible permitiendo a las piezas vitales funcionar adecuadamente, y esto se
logré acortando la longitud de la cubierta. Por lo que los tornillos estructurales
tuvieron que acortarse también, asi como también la tuberia del suministro de
propelente.

Al tener un propulsor mas corto (58 milimetros mas corto), el catodo a su vez
quedaria mas distante, por lo que también se hizo un rediseno de la base (18
milimetros més corta).
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Por lo tanto el ensamble resulto:

Figura 5.3: Vista isométrica del segundo rediseno del propulsor Hall.



Capitulo 6

COMPROBACION
NUMERICA: VERIFICACION

Una vez que se cuenta con modelos tridimensionales de las piezas del pro-
pulsor Hall, se puede proseguir a la simulacién de fenémenos fisicos en el sistema.
Computacionalmente se pueden hacer simulaciones estaticas, dinamicas, de im-
pacto, de vibracion, térmicas, eléctricas, magnéticas, y un gran etcétera. Y cada
tipo de simulacion es un apartado muy grande que puede dar informacion muy
util sobre el funcionamiento del propulsor y los efectos que puede causar en éste
y alrededor de éste.

6.1. Meétodo de elemento finito

Uno de los métodos mas utilizados para la simulacion de sistemas complejos
es el método de elemento finito, el cual es un método que consiste en resolver
sistemas de ecuaciones diferenciales para abordar problemas complejos en la
fisica y la ingenieria.

Las ecuaciones de la teoria nos permiten resolver problemas importantes para
el desarrollo del conocimiento y la tecnologia, sin embargo, éstas ecuaciones son
capaces de resolver sélamente problemas muy especificos de manera analitica,
esto es debido a que al resolverse se suelen hacer consideraciones de casos ideales
en geometrias regulares, mientras que resolver problemas méas complejos requie-
re ecuaciones bastante mas complicadas. Desafortunadamente la mayoria de los
problemas cotidianos y necesidades actuales consisten en problemas complejos
que dependen de muchas variables, cuentan con geometrias irregulares, asimétri-
cas, y complicadas; por lo tanto, es imposible resolverlos de manera analitica.
En estos casos se utilizan los métodos numéricos, los cuales estan basados en

%)
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aproximaciones numéricas a las soluciones analiticas. Y es de donde se basan los
métodos computacionales como el método de elemento finito.

El fundamento principal del elemento finito consiste en dividir a un objeto (al
cual ocurre el fenémeno fisico de nuestro interés) en pequenos elementos re-
gulares (discretizacién) (Véase Fig. (6.1)), de tal forma se puedan resolver las
ecuaciones analiticas en cada uno de los elementos, y al final considerar todas
las contribuciones. De esta manera una geometria complicada se puede reducir
a cientos, o miles (o cientos de miles) de geometrias simples, en las cuales las
soluciones de las ecuaciones son bastante faciles de obtener. Y el punto clave
de los elementos son los nodos, los cuales son los puntos que unen a los ele-
mentos entre si. Son entes puramente geométricos que representan la ubicacién
dentro del objeto en la cual se resolveran las ecuaciones. De esta manera para
un elemento cubico se contara con 8 nodos, es decir, un sistema de 8 ecuaciones
diferenciales (después traducido a 24 ecuaciones algebraicas, 3 por cada nodo
para cada una de las direcciones X, y, z).

Figura 6.1: Discretizaciéon de un cuerpo en elementos regulares para el método de elemento
finito.

A este conjunto de nodos, considerando las relaciones de adyacencia entre ellos,
se le conoce como “malla”. Al representar el sistema de ecuaciones diferencia-
les en forma matricial se obtendré la matriz de rigidez de sistema. Para que
cada ecuacién diferencial se pueda igualar con la incognita (desplazamiento o
temperatura, por ejemplo) se necesita una funcién de forma (shape function).
Cuando se utilizan los nodos originales la funciéon de forma es de orden lineal,
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pero cuando se utilizan adicionalmente los nodos intermedios la funcién de forma
es de orden cuadratico, generando una mejor aproximacion a la solucién, pero
también consumiendo ma&s recursos computacionales.

A partir de la incégnita calculada por el método de elemento finito (el campo
de desplazamientos, temperaturas, potencial eléctrico, etc.) el programa puede
calcular, a través de relaciones cinematicas y constitutivas, las deformaciones y
tensiones, gradientes de temperatura, campos eléctricos, etc., y obtener asi el
resultado buscado.

Asi bien la precisién del método depende de dos variables. La primera es el
tamano del mallado, pues mientras mas pequenos sean los elementos, menos
errores de convergencia habra en la resolucién de la matriz de rigidez, y mejor
sera el resultado. Y la segunda y més importante, es el uso de nodos intermedios,
pues al considerar una funcion de forma cuadrética, mejores aproximaciones se
tendran al resolver la matriz de rigidez. Ambas variables se tienen que considerar
al resolver un problema, tanto por el tiempo que se tendra para resolver el
problema, como por la precisién que se requiera y las capacidades de cémputo
que tenga el computador que se esté utilizando.

Uno de los programas més utilizados para la resolucién de problemas por me-
dio del método de elemento finito es ANSYS, éste fue generado por John A.
Swanson en 1971 [31], y en ese entonces estaba dedicado a resolver problemas
de método de elemento finito para fisica estructural que pudiera simular pro-
blemas estaticos, dindmicos y de transferencia de calor. Con el paso del tiempo
el software fue creciendo y haciendo alianzas con otras companias, expandien-
do asi sus capacidades como han sido los médulos de estudios de dinamica del
medio continuo de CFD (computational fluid dynamics) y ANSYS Fluent, asi
como electromagnéticos como ANSYS Maxwell y ANSYS HFSS (high frequency
structural simulator).

6.2. Simulaciones electromagnéticas

A continuacién se haran las simulaciones eléctrica y magnética para el
circuito electromagnético compuesto por el campo eléctrico generado por la di-
ferencia de potencial entre el anodo y el catodo, y por el campo magnético
generado por la bobina del propulsor. Se buscara la visualizacién apropiada de
los campos eléctrico y magnético y se comprobara si éstos son perpendiculares en
la regién deseada (zona de ionizacién) para generar el efecto Hall sin problemas.
Recordemos que las simulaciones no nos dan resultados exactos, sino aproxima-



58 CAPITULO 6. COMPROBACION NUMERICA: VERIFICACION

ciones que nos pueden dar una idea de los fenémenos y el orden de magnitud de
éstos en un sistema. Y que la calidad de informacion obtenida de una simulacién
depende completamente de la calidad de informacién ingresada al programa de
simulaciones. Por lo tanto, es necesario ingresar y manejar toda la informacién
de manera adecuada antes de ingresarla al programa de simulacion.

La fiabilidad y el amplio uso de ANSYS lo convierten en un programa ideal para
generar las simulaciones requeridas para este apartado, las cuales se limitaran a
la visualizacién y estimacion de los campos eléctrico y magnético en la zona de
ionizacion. Para tal objetivo los paquetes de simulacion eléctrica, y magnética,
de ANSYS cubren de manera suficiente, por lo tanto, sera el programa utilizado.

El médulo utilizado para hacer las simulaciones del propulsor es el ANSYS
Workbench, el cual consiste en una interfaz grafica y amigable de la version
original de ANSYS. En ANSYS Workbench es posible integrar multiples médulos
de ANSYS, haciéndolo versatil y bastante tutil. Y para los objetivos de este
trabajo se utilizaran los modulos: eléctrico y magnetostatico. El médulo eléctrico
permite visualizar campos eléctricos y densidades de corriente dados potenciales
eléctricos en uno o mas cuerpos. Mientras que el médulo magnetostatico permite
visualizar campos magnéticos y de induccién magnética dada una corriente a lo
largo de un conductor o dado un material magnético como un iman permanente
en un medio.

Algo importante para considerar en ambos tipos de simulaciones es que el en-
samble a estudiar debe estar inmerso en un medio donde se pueda propagar, ya
sea un medio sélido o un medio fluido como lo es el aire o el agua. Y todos los
materiales del ensamble deben estar bien especificados, asi como sus propiedades
eléctricas y magnéticas, como lo son la resistividad, la permitividad eléctrica y
la permeabilidad magnética.

A continuacién, veremos los materiales del ensamble del propulsor introducidos
a ANSYS. [Fig. (6.2)]
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Figura 6.2: Materiales utilizados en la simulacién electromagnética.

Posteriormente se debe definir una geometria a nuestros materiales, es aqui don-
de entra el ensamble generado en Solidworks del propulsor Hall [Fig. (6.3)]. A
diferencia del ensamble del propulsor generado anteriormente, a ésta geometria
se le incluy6 una representacion gréafica del catodo. Este cdtodo no genera nin-
guno de los fenémenos fisicos necesarios para la ionizacion, mas bien sélo es para
definir la diferencia de potencial entre la cara superior de éste y la cara superior
del dnodo. Se debe tener en cuenta también que habra piezas éptimas para el
funcionamiento electromagnético del propulsor, asi como también habré piezas
que no sean fundamentales para estos efectos y que contribuyan de manera ne-
gativa al tiempo y recursos computacionales, por lo tanto, es importante hacer
pruebas de simulacién con todas las piezas, en diversas configuraciones, para
analizar como puede el sistema en conjunto alterar a los campos electromagnéti-
cos y viceversa.
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Figura 6.3: Ensamble del propulsor Hall utilizado en la simulacién electromagnética.

Al momento de importar la geometria se debe manipular en el entorno Design
Modeler para generar una geometria que encierre a todos los cuerpos del ensam-
ble. Posteriormente se abre el entorno de ANSYS Mechanical, el cual es donde se
definen los materiales de cada pieza, los contactos, los sistemas de coordenadas,
geometrias de referencia, el mallado, las condiciones de frontera, y finalmente
se realizan los estudios de interés sobre el fenémeno. El primer paso es definir
los materiales de cada pieza de la geometria, asi como también verificar que
las piezas no resulten huecas (puede ocurrir al importar geometrias en distintos
formatos), y luego verificar los contactos. Si hay piezas que hagan interferencia
pueden ocurrir problemas de convergencia en la solucion final.

Posteriormente se definen sistemas de coordenadas adicionales que se necesiten
para hacer estudios especificos, por ejemplo, un sistema de coordenadas en la
zona de ionizacion, para hacer un mapeo completo en esa region, asi como tam-
bién un sistema de coordenadas cilindrico para definir la corriente eléctrica que
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viajara en la bobina.

El siguiente paso, y quizas més importante, es el mallado. Para hacer un mallado
adecuado es necesario considerar aspectos como la geometria de cada pieza, los
contactos, la convergencia, y el tipo de estudio. Todos esos factores van a influir
tanto en la forma que debe tener la malla como en el tamano de los elementos.
Utilizar una malla més fina puede dar resultados mas fidedignos, pero puede
provocar problemas con los limites y el tiempo de computo. Mientras que un
mallado mas grueso puede ser mas sencillo para la computadora, pero puede dar
problemas de convergencia.

Por lo general usar el mallado automatico puede ser suficiente. Pero para proble-
mas complejos (como éste) es necesario utilizar diversos tamanos de malla de-
pendiendo de la pieza del ensamble, asi también como el método de mallado. Los
métodos de mallado que ofrece ANSYS son: “Tetrahedrons”, “Hex-Dominant”,
“Sweep”, y “Multizone”. El de tetraedros es mas conveniente para geometrias
que son en su mayoria regulares, el hex-dominant conviene para geometrias que
no se pueden “barrer” (no tienen una geometria que permanezca constante a lo
largo de un recorrido), el sweep es conveniente para aquellas geometrias que se
pueden “barrer” en su totalidad, y el multizone es conveniente para piezas que
tengan partes regulares y partes que se puedan barrer combinadas [Fig. (6.4)].
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Figura 6.4: Métodos de mallado utilizados por ANSYS. [9]

Otro aspecto importante a considerar durante el mallado es visualizar las re-
giones de la figura que sufriran mayores esfuerzos, mayores concentraciones de
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temperatura o de potencial eléctrico, o incluso regiones donde la geometria es
mas irregular pero interactian de manera importante los fenémenos fisicos. Es
en ésas regiones donde es conveniente refinar el mallado, ANSYS permite definir
una escala a los elementos de alguna de las piezas, superficies, bordes o puntos,
ademds de un radio de interés.

La malla para la simulacién resulté como se muestra en la Fig. (6.5).

2.000 0.050 0.100 {rriy
I N

0.025 0075

Figura 6.5: Malla resultante para la simulacién electromagnética.

Posteriormente se continia definiendo las condiciones de frontera. En el caso
eléctrico se definieron dos voltajes diferentes entre la cara principal del catodo
y la cara superior del anodo formando la diferencia de potencial entre éstos. Y
para el caso magnético se definieron las superficies de flujo magnético paralelo
como las caras del bloque de aire circundante, asi también se defini6 a la bobina
como conductor fuente del campo magnético, se le defini6 la corriente que pasa
por ella, el area transversal del alambre de la bobina y su nimero de vueltas.
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En éste punto es posible resolver el sistema de ecuaciones algebraicas, dependien-
do de lo complicada que sea la geometria sera el tiempo que lleve al programa
obtener la solucion. Si la solucién es procesada correctamente, el iltimo paso
consistirda en pedir al programa diversos resultados especificos, ya sean perfiles
de densidad de corriente, de campo eléctrico, de campo magnético, etc.

Y es asi como se obtuvieron los resultados que se presentardn a continuacién.

6.3. Comprobacion numérica del primer rediseno

Para la simulacion magnética se pidieron dos tipos de resultados, el primero
fue el perfil de campo magnético en forma vectorial, se puede ver el campo
vectorial del campo magnético en el ensamble del propulsor [Fig. (6.6)], en la
zona de ionizacién [Fig. (6.7)], asi como también se puede ver el campo magnético
en la zona de la base del propulsor [Fig. (6.8)].
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Figura 6.6: Resultados del campo magnético vectorial alrededor del propulsor.
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L

Figura 6.7: Resultados del campo magnético vectorial alrededor de la zona de ionizacién.
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Figura 6.8: Resultados del campo magnético vectorial que sale del propulsor por la base y
entra al satélite.

Para la simulacién eléctrica se pidi6 el perfil de campo eléctrico en su forma
vectorial. Podemos visualizar el campo eléctrico en el ensamble del propulsor
[Fig. (6.9)], en la zona de ionizacién [Fig. (6.10)], como también lo podemos
apreciar en la base del propulsor [Fig. (6.11)].
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Figura 6.9: Resultados del campo eléctrico vectorial alrededor del propulsor.
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Figura 6.10: Resultados del campo eléctrico vectorial alrededor de la zona de ionizacion.
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Figura 6.11: Resultados del campo eléctrico vectorial que sale del propulsor por la base y entra
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Empecemos analizando los resultados obtenidos de la simulacion magnética. Se
puede notar en la Fig. (6.6) que el campo magnético se genera apropiadamente en
la bobina, asi como también se concentra en el nicleo de la bobina y es conducido
dentro del acero estructural del propulsor. La mayor concentracién ocurre dentro
de la bobina, y se ve efectivamente que el campo magnético empieza a hacerse
transversal a la altura de la zona de ionizacién (borde de la cimara de descarga).
Garantizando asi la perpendicularidad del campo magnético adecuada para la
ionizacion de los atomos de propelente dentro del propulsor.

En la Fig. (6.7) podemos ver con més detalle la magnitud del campo magnético
en la zona de ionizacion, dato fundamental para la caracterizacién apropiada del
propulsor Hall.

Debe mencionarse que en la primera estimacion del diseno del propulsor UATFI-
UNAM-200 se propuso un campo magnético de aproximadamente 200 Gauss en
la zona de ionizacién, se propuso una bobina de diferente tamano que la bobina
redisenada, y en ambos casos el campo magnético obtenido es exageradamente
diferente al necesario para la ionizacién (de 4.3948 x 10~* Gauss atravesando el
aire en la cdmara de descarga, a 3.0434 x 1072 Gauss atravesando el centro de
la bobina, y con 1.416 x 1072 Gauss en la zona de ionizacién). Para buscar las
dimensiones correctas y propiedades necesarias de la nueva bobina para obtener
200 Gauss se puede inducir una mayor corriente en el alambre de la bobina, una
diferente longitud de bobina, o més vueltas de alambre. Asi también estudiar los
demds elementos que alteran el circuito magnético en el propulsor. En ultimo
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término la corriente que sea posible de inducir en la bobina dependera de la
potencia que sea posible destinar al sistema de propulsién, pues debemos consi-
derar que el satélite en conjunto debe administrar de manera ideal la energia en
este.

Como la potencia en el propulsor estd administrada de manera muy especifica
entre todos los subsistemas, es poco conveniente consumir mucha potencia para
la bobina, por lo tanto se deberd redisenar (de nuevo) alguno de los elementos
del circuito magnético después de estudiar las propiedades electromagnéticas de
los materiales de éstos elementos.

En la Fig. (6.8) se puede apreciar otra cantidad importante la cual es el campo
magnético que, generado por el propulsor, entrara al satélite y por lo tanto
podria afectar los demaés subsistemas. El valor maximo de campo magnético
generado por el propulsor cerca del satélite sera de 3000 Gauss. Se debe notar
que la direccién del campo magnético mostrada en la simulacion es hacia la
zona de ionizacion y no hacia el satélite, por lo tanto no es un campo magnético
generado por el propulsor hacia el satélite, sino un campo magnético solicitado
por la bobina hacia la zona de ionizacién. Esta contribucién es bastante grande
y se debe estudiar bien el circuito magnético y sus componentes para verificar
de una manera mas precisa el como y porqué de éste resultado.

Ahora, con respecto a los resultados obtenidos de la simulacion eléctrica, es
importante apreciar de la Fig. (6.9) que el campo eléctrico se concentra en la
parte superior del propulsor en la bobina, y viaja un poco del campo eléctrico
a lo largo del acero estructural que compone al cuerpo del propulsor, pero el
cuerpo del catodo casi no se ve afectado por el campo eléctrico.

De la Fig. (6.10) se pueden notar las direcciones y magnitudes del campo vec-
torial eléctrico alrededor de la zona de ionizacion, es paralelo al cuerpo del
propulsor tal como se busca, y se obtiene un maximo de 3111.5 V/m, el cual
corresponde correctamente con los valores de voltaje entre el dnodo y el catodo
y la distancia entre ellos.

Asi también en la Fig. (6.11) se puede notar la magnitud del campo eléctrico que
va a ingresar al cuerpo del satélite debido al propulsor. Su valor maximo sera
de 5.28 x 1071% V/m, el cual es un valor sumamente bajo. Asi como el campo
magnético que ingresa al satélite, éste puede ocasionar disturbios en los demas
subsistemas del satélite. También se debe hacer un analisis de los efectos que
pueden ser causados por éste campo eléctrico inducido por mas pequenos que
puedan parecer.
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Se puede apreciar que el analisis eléctrico resulta de manera positiva, pero el
analisis magnético presenta problemas graves, por lo tanto fue necesario redi-
senar el sistema para obtener el campo magnético necesario, que cumpla con
dos objetivos principales; la perpendicularidad de éste con respecto a la direc-
ci6én axial del propulsor (direccién radial dentro de la zona de ionizacién), y la
magnitud aproximada de 200 Gauss.

6.4. Comprobacion numérica del segundo rediseno

Debido a los resultados obtenidos a partir del anélisis de elemento finito del
campo magnético obtenidos con el primer rediseno, se debié hacer una revision
de las propiedades electromagnéticas de los elementos que constituyen al circuito
electromagnético en el propulsor, desde la bobina y el nicleo, hasta la cdmara
de descarga la cual, a pesar de no contener ningiin material adicional, si cuenta
con propiedades magnéticas que no se habian considerado.

Se enlistaran los cambios realizados que afectan al desempeno electromagnético
del propulsor, de mas importante a menos importante en el ensamble:

= Cambios en el nicleo: El mas importante fue el cambio de dimensiones
del nicleo, de tal manera que éste pudiera introducirse en la camara de
descarga y mantuviera el campo magnético con una alta magnitud y ho-
mogeneidad hacia la zona de ionizacion, asi también se anadié informacion
sobre sus propiedades magnéticas en el software, en éste caso su coercitivi-
dad magnética.

= Cambios en la camara de descarga: El tinico cambio que se hizo en la
camara de descarga fue la adicion de la susceptibilidad magnética del Nitru-
ro de Boro a las propiedades magnéticas del material dentro del programa,
la cual corresponde a un valor de —0.48 x 107% emu/gr [52] y [5].

= Cambios en la bobina: Por iltimo, para ahorro de espacio, se modifico
la geometria de la bobina a 6 capas de alambre, con 80 vueltas cada capa,
y calibre 18; de tal manera que se mantuviera el mismo nimero de vueltas
y por lo tanto la misma cantidad de corriente necesaria que la que se habia
ideado inicialmente.

Dados éstos cambios se obtuvieron los siguientes resultados:
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Figura 6.12: Direccién del campo magnético en la regién de ionizacion en el segundo rediseno.

B [gauss]

+ 4ESSE+28A3
3E67AE +O
ZTA1E+283
1724E+283
BT+ 7E+«283
FTAIE+AAT
7933E+282
BLGIE Q82
B3IIZE+DBEZ
BEZZE+082
BB52E+282
SA3ZE+AAZ
9311E+082
A541E«082
. FTAAE+@81
5.P116E-083

1

1.
1.
1,
1.
9.
8.
T
6.
5.
4,
ER
2.
1.
9

T 20(

Figura 6.13: Magnitud del campo magnético en la regién de ionizacién en el segundo rediseno.
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Se puede notar de la Fig. (6.12), que el campo magnético mantiene una direccién
radial a lo largo de la camara de ionizacién, tal como se necesita para lograr
el efecto Hall. Mientras que en la Fig. (6.13) se observa un campo magnético
uniforme en la region de ionizaciéon con valores minimos de 100 Gauss en la
cdmara de descarga (9.7708 x 10! Gauss) y maximos de 300 Gauss al centro de
la bobina (2.9311 x 10? Gauss), con una principal concentracién alrededor de los
200 Gauss (1.9541 x 10 Gauss), valor correspondiente con el campo magnético
utilizado inicialmente para realizar los cédlculos de propiedades del plasma para
la ionizacion y efecto Hall en el propulsor.

6.5. Modelado numérico de la pluma del propulsor

Un estudio fundamental que debe hacerse a un propulsor que sera integrado
a un satélite es el estudio de la pluma, es decir, el haz de plasma formado por
el propulsor. Pues ésta transporta particulas energéticas pudiendo interferir con
otros subsistemas del satélite. Conocer la pluma del propulsor es indispensable
para determinar la ubicacion a la cual deba colocarse el propulsor dentro del
satélite asi como otras configuraciones de los subsistemas cercanos al sistema de
propulsion.

La pluma del propulsor esta formada principalmente por los iones de xenén gene-
rados en la camara de descarga, pero también la componen atomos de Xenon que
no fueron exitosamente ionizados (neutros), iones y electrones de baja energia y
material erosionado del propulsor. Por lo tanto se debe analizar cuidadosamen-
te la interaccion entre cada uno de los componentes de la pluma y los demas
subsistemas del satélite.

Uno de los componentes del satélite que pueden estar mas expuestos a los danos
de la pluma de propulsor es el arreglo de celdas solares. Muchas veces el propulsor
debe apuntarse lejos de las celdas solares para evitar danarlas, desafortunada-
mente eso provoca que se desaproveche combustible en el propulsor, haciendo
asi que se deba usar més combustible o utilizar propulsores mas potentes. Es asi
como uno de los mayores retos es encontrar el equilibrio entre la eficiencia del
combustible y la vida 1til de las celdas solares, asi también debe planearse el
movimiento y posicién del arreglo de celdas solares desde la etapa de planeacion
de la misién y conociendo detalladamente la trayectoria del satélite durante la
mision.

El comportamiento de la pluma del propulsor se puede estudiar en el labora-
torio (como se mencionara en el siguiente capitulo) conociendo asi la energia,
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velocidad y direccién de las particulas expulsadas del propulsor. Desafortunada-
mente no se podia conocer por completo el comportamiento de la pluma, pues el
plasma del haz tiene un comportamiento diferente a cercana distancia y a lejana
distancia. Los efectos a distancia cercana se deben al principal componente de la
pluma que son los iones energéticos generados por el efecto Hall en el propulsor,
por otro lado el gas de Xendén no ionizado interactuara con el plasma del haz
de iones generando reacciones de intercambio de carga entre ambas especies lo
cual se refleja en un comportamiento diferente a distancia lejana de la fuente
de la pluma. Estas reacciones de intercambio de carga han sido asociadas con
colisiones inelasticas entre el plasma y los atomos de Xenén no ionizados, las
cuales dan paso a que iones de baja energia salgan expulsados a angulos grandes
con respecto al eje del propulsor.

Al no poderse estudiar en laboratorio el comportamiento a lejana distancia de la
pluma, se ha llevado a hacer mediciones y experimentos en el espacio, asi como
también se han generado modelos tedricos para predecir éstos comportamientos.
Las mediciones del comportamiento a larga distancia en el espacio han sido poco
precisas, pero han coincidido con los modelos tedricos, validando asi éstos para
su uso en el diseno de propulsores y misiones espaciales.

Posteriormente en el 2001 Pollard, J. et al. [38] realizé un experimento utilizando
sondas de flujo totalmente expuestas para medir el flujo de iones no direccional
asi como también sondas dentro de colimadores de grafito para medir el flujo
de iones direccional. Esto permitié medir de manera precisa y consistente am-
bos comportamientos de la pluma. Los resultados obtenidos coincidieron con la
prediccién tedrica, ademas de que se pudo distinguir los cambios de densidad
de corriente en la pluma a distintos dngulos de apertura del haz de iones (Fig
6.14).
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Figura 6.14: Densidad de corriente del haz de iones con respecto a la energia/carga. [38].

De la Fig 6.14 se puede ver que independientemente del angulo de medicién
siempre habra un pico de densidad de corriente asociado a los 280 V del propulsor
del experimento [38], pero al ir cambiando la direccién de medicién un pico
secundario aparece a distintas energfas/carga, indicando éste segundo pico el
comportamiento de la pluma debido a las reacciones de intercambio de carga
entre el gas de Xendn no ionizado y los iones del plasma.

Una forma analitica sencilla para calcular algunas de las caracteristicas de la
pluma del propulsor es el modelo de Parks y Katz [37]. Este considera un perfil
de densidad de particulas gaussiano y funciona tanto con una distribucién inicial
de velocidades radiales como sin ella. Este modelo parte de las ecuaciones de
continuidad y de conservacion de momento para el plasma:

V- (pm?) = 0, (6.1)

V- (pni¥) = —VP, (6.2)

y considera una simetria cilindrica para el haz, una velocidad axial del haz cons-
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tante en todo el espacio, y que los cambios de presién en direcciéon axial pueden
ser menospreciados en comparacion con los cambios de presion en direccién ra-

dial.

Bajo éstas consideraciones las Ecs. (6.1 y 6.2) se pueden reescribir como:

10 Opm
;E (Tpmvr) + W - 07 (63>

ov, Ov, 1 0p

La solucién analitica de éste par de ecuaciones resulta en la ecuacion para el
perfil de densidad de particulas con respecto a la distancia radial al eje del
propulsor, descrita como:

(r) = 7 - (6.5)
(1) = exp | —=——= ). .
P h(t)2 P\ T 2Rn(t)?

Con una densidad de particulas inicial del haz:

m; 1y

Po = 27TUBR§7

(6.6)

donde vg = ,/K%iTe corresponde a la velocidad de Bohm del plasma, R, es el

grosor aproximado inicial del haz (generalmente se considera el didmetro exterior
de la cdmara de descarga), m; es la masa de los iones (en éste caso del ion de
Xenén), e 1, corresponde a la corriente del haz de iones.

Asi también el modelo de Parks y Katz [37] obtiene una expresién para la veloci-
dad radial, valida para una distribucién de velocidad radial inicial proporcional
al radio:

v, (1,0) = V07 (6.7)
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Utilizando las Ecs. (6.5 y 6.7), y sustituyendo en la Ec. (6.4), se llega a:

hi = VB

- (6.8)

Después de integrarse, sacar raiz cuadrada, e integrar de nuevo, se obtiene:

h da v
=22+, 6.9
/1 Vinz Ry ( )

A la cual se puede obtener una solucién numérica aproximada, de la forma:

h =~ 1.0 4 0.65247, + 0.055272 — 0.000872, (6.10)

donde 7. estéd definida como:

UB
. =V2t. 6.11
=Vig (6.11)

Con éstas ecuaciones es posible describir la expansion del haz en términos de
la densidad de particulas para casos con una distribucién de velocidad radial
proporcional al radio, o sin ella.

Se utilizaron éstas ecuaciones para analizar el propulsor a caracterizar, para asi
tener una primera aproximacién de la cantidad de particulas que el propulsor
emitird a su alrededor y se pueda considerar mejor su posicionamiento en el
satélite, asi como también de los demas subsistemas dentro de éste.

Con la Ec. (6.6) se obtuvo la densidad de particulas inicial, es decir, a la salida
del propulsor, y resulté ser:

po = 1.1757 x 10726 m 3|, (6.12)

Por otro lado, también se grafic6 la Ec. (6.5) con respecto a la direccién radial
transversal al eje del propulsor para valores del parametro h de 1 a 5 en intervalos
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de 0.5 (Fig 6.15), para cada uno de ésos valores del parametro h se calculd el
tiempo necesario para que una particula al salir del propulsor conforme ésa
distribucion de densidad, asi como también la distancia al propulsor a la cual
cada perfil de densidad h se presenta. Para esto se utilizaron las Ecs. (6.10 y
6.11).
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Figura 6.15: Perfil de densidad de particulas de la pluma para diferentes valores del parametro
de expansion h, asi también el tiempo y distancia correspondientes para cada valor h.

Asi también otro parametro importante que se puede calcular como primera
aproximacién para el propulsor es la cantidad de momento transferido por la
pluma (p,) del propulsor hacia otros subsistemas. Se debe recordar que el mo-
mento de una particula es equivalente al producto entre su masa y su velocidad,
en éste caso se utilizard la masa y velocidad de los iones (mxe, v;), pues son
los que conforman en su gran mayoria a la pluma, ademas de que tienen una
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velocidad mucho mayor a la de los iones neutros en la pluma (p,), asi pues la
ecuacion utilizada resulta:

Pp = Di + Do = Pi = NiMxeU;. (6.13)

Realizado el calculo de momento generado por el propulsor a caracterizar, se
obtuvo el siguiente resultado:

pp=159%x 10 kgm ?s'| (6.14)

Por lo tanto se debe considerar una transferencia de momento de 1.59 gramos por
metro cuadrado por segundo como transferencia de momento maxima generada
por el propulsor hacia cualquier otro subsistema del satélite con el cual interactiie
la pluma del propulsor.



Capitulo 7

CARACTERIZACION Y
PROPUESTA
EXPERIMENTAL

Un proceso fundamental en el conocimiento es la realizacién de experi-
mentos y la obtencién de informaciéon a través de éstos. Pues a pesar de que
la ciencia esta construida a partir de axiomas, los cuales forman teoremas, y
a su vez lemas, etc; ésta informacion no tiene validez si no corresponde con el
comportamiento real de la naturaleza.

Para éste estudio es fundamental hacer experimentaciones y mediciones, pues
éstas pueden validar la informacion tedrica que se ha calculado del propulsor
Hall analizado, y a su vez podré ser comparado con otros propulsores tipo Hall

en el mercado; propulsores que han sido probados en vuelos espaciales con mucha
confiabilidad.

La caracterizacién de los propulsores tipo Hall (y en general propulsores tipo
electrostaticos), consiste en una serie de pruebas realizadas en condiciones muy
especiales. Las pruebas consisten en la medicion de parametros criticos para el
correcto funcionamiento del propulsor, ya sea para estimar la vida ttil de uno
de éstos, para estimar las interacciones que pueda tener el propulsor con otros
subsistemas dentro del satélite, o para medir la capacidad de ionizacién de éste.
Las diversas pruebas se realizas con distintos dispositivos, algunos dispositivos
utilizados son: sonda Faraday (Faraday probe), telemicroscopio, perfilémetro
laser, pirometro, espectrometro selector de masas, etc.

A continuacion se hablarda mas acerca de las diversas pruebas realizadas al pro-
pulsor Hall y de los dispositivos utilizados. Pero asi también se hablard de la

7
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configuracion y condiciones necesarias para hacer éstas pruebas.

7.1. Configuracién experimental

Las condiciones necesarias para hacer la caracterizacion del propulsor son
aquellas lo més parecidas posibles a las que habran en el entorno de funcio-
namiento, es decir, en el espacio exterior. Se deberan hacer las pruebas en una
cdmara de vacio que pueda generar presiones de 107¢ a 10~® Torr [47]. Es impor-
tante mencionar que la temperatura del ambiente no tendra mucha importancia
con respecto al propulsor, pues la temperatura que genere el propulsor, sera mu-
chas veces superior a la del ambiente (decenas de miles de grados en el interior
[1], v de miles de grados alrededor del propulsor [47]). El calor generado por el
propulsor podra afectar a otros subsistemas en el satélite, asi como afectar al
propulsor mismo y acortar su vida.

Asi también se requiere una configuracién geométrica en la cual se puedan adap-
tar y colocar los distintos dispositivos de medicién, ésta configuracién se suele
conseguir adaptando una serie de rieles distribuidos en las 3 direcciones espacia-
les cartesianas y un par de mesas rotatorias, obteniendo asi 5 grados de libertad
que permiten colocar al propulsor en cualquier posicion deseada y conveniente.
A continuacién se presenta un diagrama (Fig 7.1) de la configuracién utilizada
por Bundesmann, C. del Leibniz-Institute of Surface Modification en Alemania.

Faraday probe
Ll (currentydgnsity maps)
Energy-selective mass
spectrometry head
(Energy and mass scans,

heam composition)

Telemicroscopy head
(high resolution optical
imaging)

Pyrometer
(Temperature scans)

Triangular laser head
(surface profile scans)

5-axis positioning system
(modular, high precision, 3 linear
tables, 2 rotation tables)

Figura 7.1: Configuracién utilizada por Bundesmann, C. para la caracterizacién de un propul-
sor Hall [2].
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A continuacion en las siguientes subsecciones se dard una breve explicacion de
algunas de las pruebas de caracterizacion y los dispositivos utilizados antes de
describir a detalle el proceso de caracterizacién enfocado a la medicién de empuje
generado por el propulsor.

7.2. Breve descripcion de algunas de las pruebas de ca-
racterizacion

7.2.1. Erosién en la cAmara de descarga

Las colisiones producidas entre los atomos de Xenon y los electrones den-
tro del propulsor Hall generan temperaturas muy altas, las cuales también se
mantienen en el haz de iones expulsados por el propulsor. Como ya se ha visto,
el haz de iones expulsados por el propulsor es un plasma, y éste va a afectar de
manera eléctrica, magnética, térmica y mecanica a todo lo que se encuentre a
su paso, incluyendo el ambiente y los subsistemas alrededor.

Es indispensable considerar las consecuencias mecanicas del haz de plasma, pues
éste colisionara en cada momento con las paredes internas de la camara de des-
carga del propulsor. Debe recordarse que éstas estan compuestas de un material
ceramico (Nitruro de Boro), el cual esta seleccionado especialmente para evitar
lo més posible la erosion ocasionada por la colision de los iones de Xenon contra
la cdmara de descarga. A pesar de que no se puede evitar la erosion, si se puede
prolongar el mayor tiempo posible dandole una mayor vida 1til al propulsor.

Un dispositivo encargado de medir la erosion ocasionada en la cAmara de descar-
ga es el telemicroscopio, el cual es un dispositivo de medicién que atun estando
a distancias relativamente largas (por ejemplo de unos 200 mm) cuenta con
resoluciones bastante altas (por ejemplo de 0.01 mm y 0.03 mm). Este toma
fotografias en distintos momentos durante la ignicién del propulsor, y al final de
la prueba se comparan las fotos, permitiendo asi conocer las medidas originales
de las paredes del propulsor, medidas finales, y la tasa de erosién de la camara
de descarga. A continuacién se muestra el diagrama (Fig 7.2) de uno de éstos
dispositivos.
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Figura 7.2: Diagrama de un telemicroscopio tipico [2].

Asi también, otro dispositivo que ayuda a medir la erosién en las paredes de
la camara de descarga en el propulsor es el perfildometro laser. Este dispositivo
consiste en un laser con una cabeza triangular; el laser sale del perfilometro,
llega a la superficie de interés, rebota en ella, y regresa al perfilémetro por el
lado triangular. La direccion y posicion con la que llega el haz de laser de regreso
dependera de la forma de la superficie de interés, asi al desplazar el perfilémetro
a lo largo de la pieza (en éste caso la cimara de descarga) se obtendra una repre-
sentacion grafica en 2D de las superficies que estamos analizando. A continuacién
se muestra un pequeno diagrama (Fig 7.3) ejemplificando el funcionamiento del
perfilometro.

TLH

— Angle o

/

L

Figura 7.3: Diagrama del funcionamiento de un perfilémetro tipico [2].
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Este tipo de dispositivos puede contar con una resolucion axial de 0.001 mm
operando a una distancia de 150 mm, por lo cual es un dispositivo bastante
preciso y nos permitird comparar mediciones con el telemicroscopio.
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7.2.2. Temperatura en la camara de descarga

Una consecuencia de la erosion provocada por el plasma colisionando con
las paredes de la camara de descarga del propulsor sera un incremento abismal
en la temperatura de la camara de descarga, y serd de interés conocer en qué
regiones la cdmara de descarga se calienta mds, asi como también en qué regiones
se enfria mas rapido después de apagar el propulsor. Esta informacion nos sera
de utilidad durante el andlisis de desgaste de la cdmara de descarga, asi como
también serd interesante encontrar relaciones entre la temperatura y la erosion.

Cuando se hacen pruebas de ignicién dentro de camaras de vacio el ambiente
alcanza temperaturas muy altas, y es fundamental conocer los tiempos de en-
friamiento para saber en qué momento es posible presurizar la camara de vacio
después de las pruebas. La prueba de temperatura con el pirémetro también
permitira conocer los tiempos de enfriamiento del propulsor.

Este tipo de dispositivos es capaz de medir temperaturas a distancia por medio
de la deteccion de radiacién emitida por el objeto de interés. Para las pruebas
realizadas con el propulsor Hall un pirémetro tipico es el IMPAC IPE 140 [2] (Fig
7.4), cuyos rangos de temperatura van de los 5 °C a los 1200 °C, con tiempos
de respuesta de 1.5 ms, con una precisiéon de 2 °C a 3 °C y una resolucién de
0.1 °C operando a una distancia de 150 mm.

Figura 7.4: Pirémetro IMPAC IPE 140 utilizado en pruebas de temperatura para el propulsor
Hall [29].
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7.2.3. Perfiles de densidad de corriente

El haz de iones expulsado por el propulsor viaja a muy altas velocidades,
llevando consigo una gran cantidad de iones, y por lo tanto una gran cantidad de
carga eléctrica traducida en una corriente eléctrica fuerte. Es de interés conocer
la cantidad de corriente eléctrica que es expulsada del propulsor, pues ésta puede
interferir eléctrica y magnéticamente con otros subsistemas del satélite. Es im-
portante tener controlada la cantidad de corriente eléctrica tanto en magnitud
como en direccion.

Un dispositivo muy utilizado para medir la densidad de corriente eléctrica en
el espacio es la sonda Faraday, conocida en inglés como “Faraday probe” o
“Faraday cup”, la cual funciona a partir del principio de que al distribuirse
cargas de un signo sobre la superficie de un conductor, se acomodaran cargas
del signo opuesto en la superficie opuesta. Cuando los iones del haz colisionan
con la sonda Faraday éstos se neutralizaran con los electrones del conductor
de la sonda que se moveran hacia la superficie colisionada, la sonda medira la
corriente ocasionada por éste desplazamiento de electrones y de tal manera se
podra calcular la densidad de corriente del haz de iones en cada posicién en la
que se coloque la sonda Faraday.

Estas sondas Faraday son de estructura bastante simple y suelen fabricarse en lu-
gar de comprarse a un fabricante. A continuacion se muestra una sonda Faraday
tipica (Fig 7.5) construida para caracterizar propulsores.

132
101
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Figura 7.5: Diagrama de una sonda Faraday tipica utilizada para la caracterizacién de pro-
pulsores [2].
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Esta sonda Faraday en especifico [2] es capaz de medir hasta 40 mA/cm? con
una resolucién de 0.2 mA /cm?

Algunas aplicaciones interesantes de la sonda Faraday son los mapeos de densi-
dad de corriente en 2D a diferentes distancias del haz de iones, asi como también
a diferentes potencias de operacion.

7.2.4. Medicién de energia y composicién del haz

Los atomos de xenén salen del anodo y son colisionados por los electrones
atrapados por el campo magnético dentro de la cdmara de descarga resultando
en su ionizacién, pero algunos de ellos son colisionados dos (o més) veces antes
de salir de la cdmara de descarga resultando en dobles (o multiples) ionizaciones,
tales atomos de xendn ionizados multiples veces saldran del propulsor con una
carga y energia diferente, y ésto resultard en una mayor o menor eficiencia en el
propulsor.

El dispositivo utilizado para medir la cantidad de dtomos que son ionizados (y su
grado de ionizacién) es el espectrometro selector de masas, éste funciona segin
la fuerza de Lorentz. Los iones del haz entran al espectrometro, ahi dentro son
sometidos a un campo magnético que los desviara con respecto a su proporcion
carga/masa. Como los atomos doblemente ionizados tienen una proporcién de
casi el doble que los atomos ionizados una séla vez éstos seran desviados bastante
con respecto a los ionizados una séla vez, asi serda analogo con los ionizados 3,
4, 5 o mas veces. El espectrémetro calcula el nimero de iones que son desviados
para cada angulo, y de ésta manera se calcula la cantidad de atomos ionizados
una, dos, o mas veces; y asi se conoce la composicion del haz.
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Figura 7.6: Diagrama del espectrémetro selector de masas Hiden EQP 300 [15].

Un espectréometro utilizado regularmente en la mediciéon de carga y energia de
iones en plasma es el Hiden EQP 300 (Fig 7.6). Este cuenta con un rango de
medicién de energia de hasta 5 keV con una resolucién de 0.25 eV [15], un rango
de mediciéon de masa de hasta 300 uma con resolucién de 1 uma, una duracién
de medicién de 50 ns y un didmetro de abertura de 200 pm [2].

La desviacién de los iones dependerd también de la velocidad con la que entran
al espectrometro, es decir, la energia con la que son expulsados del propulsor.
Siempre es de interés hacer mapeos a través del propulsor midiendo la energia
de los iones expulsados, comparando asi la energia de los iones expulsados con
la geometria del propulsor, asi también haciendo mediciones a distintos voltajes
de operacion del propulsor y comparando éstas mediciones punto a punto.

7.2.5. Medicién de las propiedades del plasma

Los parametros mas importantes del plasma en el propulsor son el potencial
del plasma, la temperatura de electrones, la densidad de iones y electrones, la
distribucién de la energia de los electrones y el flujo iénico. Estos parametros
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nos ayudan a caracterizar por completo el plasma en el propulsor, lo cual nos
permite conocer el empuje, impulso especifico y eficiencia del propulsor. Estos
parametros no sélo son fundamentales en una camara de vacié para caracterizar
propulsores, sino también reactores termonucleares de confinamiento magnético
como el Tokamak o el Stellerator.

El instrumento mas adecuado para realizar todas éstas mediciones es la sonda
Langmuir, su principio de funcionamiento es relativamente simple, pero conocer
toda la fisica detras de ésta herramienta es una labor completa en si misma.

La sonda Langmuir esta compuesta por un par de electrodos, los cuales son de
un material conductor. Esta se introduce en el plasma, con un campo eléctrico
existente entre ambos electrodos; la consecuencia de ésto sera que los electrones
del plasma se acumularan alrededor del electrodo de carga positiva, mientras
que los iones iran hacia el electrodo negativo.

Es mucho mas comin que los electrones sean aquellos que forman las nubes de
carga alrededor del electrodo, pues éstos son menos masivos que los iones y se
pueden detener en la sonda, pero los iones del propulsor ademas de ser masivos
tienen una velocidad muy alta, razon por la cual colisionaran con la sonda pero
se iran alejando de ella.

El nuevo potencial entre las sondas va a determinar el potencial de plasma, y
el grosor de la nube de electrones entre los electrodos determinara la longitud
de Debye, parametro el cual se vié con mayor profundidad en el capitulo A. El
potencial del plasma y la longitud de Debye permitirdn conocer la temperatura
de los electrones, la densidad de iones y electrones, el flujo de los iones, y la
distribucion de energia de los electrones.

Los electrodos suelen fabricarse de tantalio o tungsteno, por su alto punto de
fusion, y ser de algunas milésimas de pulgada de grosor, ésto para que perturben
lo menos posible al plasma. En ciertas ocasiones se suele fabricar de molibdeno,
aunque éste tiene un punto de fusién mas bajo que los otros materiales, éste es
mas facil de maquinar y soldar. Otro material utilizado para éstas sondas, prin-
cipalmente en plasmas de fusion, es el grafito; éste tiene una alta conductividad
y principalmente se utiliza debido a que al tener un nimero atémico menor que
el de los otros metales utilizados genera menor radiacion de «bremsstrahlung»
(es decir, radiacion electromagnética generada por la desaceleracién de los elec-
trones del plasma al colisionar con la sonda Langmuir).

Uno de los modelos més utilizados de sonda Langmuir y con mucha experiencia
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de uso es el modelo ESPIon de la marca Hiden (Fig 7.7), ésta es capaz de medir
densidades de iones y electrones en rangos entre las 104 y 10! particulas por
metro cibico, cantidades ideales pues el plasma en un propulsor suele tener
densidades de particulas del orden de 10'7 particulas por metro ctbico. Asi
también es capaz de medir temperatura de electrones en rangos de 0 a 10 eV,
lo cual también es adecuado para el plasma de un propulsor, del cual suele
andar entre 3 y 5 eV. Otra caracteristica importante es que tiene un tiempo de
respuesta muy corto, del orden de 125 ns, permitiendo mediciones precisas al
hacer mediciones temporales de alguno de los pardmetros del plasma [16].

Figura 7.7: Sonda Langmuir Hiden ESPIon [16].

Este tipo de sondas se suele utilizar para tomar mediciones puntuales de los
parametros mencionados, pero también se les puede acoplar motores sobre rieles
para poder mover la sonda durante un experimento en la camara de vacio y poder
hacer mapeos de los perfiles de densidad, temperatura, potencial y distribucién
de energia. La desventaja de éstos arreglos es su alto costo, pues al implementar
el motor, los costos de una sonda Langmuir se eleva en un 30 % (de 65,000 £ a
95,000 £).

7.3. Proceso de caracterizacion enfocado a la medicion
de empuje

La mediciéon de empuje es el procedimiento de caracterizaciéon mas basico,
pero no por ser basico significa que es sencillo o menos relevante. Para tener una
buena caracterizacion del propulsor es necesario disenar un sistema de medicién
completo. Generalmente ésta clase de sistemas conforman la base general para
otros sistemas de medicién tales como las mediciones con sondas (probe mea-
surements), la caracterizacién electromagnética y los diagndsticos o estudios del
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plasma (plasma diagnostics). Por lo tanto es extremadamente importante saber
a profundidad ésta base general para sistemas de medicién.

La forma mas intuitiva de medir el empuje de un propulsor es averiguando qué
tanto peso puede empujar, ésta fuerza de empuje puede calcularse conociendo
el peso del propulsor y su desplazamiento, y una buena forma de visualizar el
desplazamiento en un sistema axial, y evitando la friccién con otros sistemas, es
el péndulo. Este (Fig 7.8) es un diagrama tridimensional del soporte de empuje
(thrust stand) utilizado actualmente en la Universidad de Tokio en el laboratorio
Komurasaki-Koizumi.

Figura 7.8: Sistema de péndulo doble utilizado en el Laboratorio Komurasaki-Koizumi de la
Universidad de Tokyo.

Este soporte cuenta con un sistema de dos péndulos y por lo tanto permite
el movimiento en ambos ejes horizontales, éste requiere de un contrapeso del
lado opuesto del propulsor para evitar la concentracion de esfuerzos del lado
del propulsor, asi también cuenta con un par de imanes permanentes generando
un fuerte campo magnético entre ellos. Fuera del péndulo se encuentra una
placa metalica con un cable dentro, ésta placa se ubica entre ambos imanes
permanentes.

El cable dentro de la placa tiene como objetivo conducir una corriente eléctrica
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de tal modo que se produzca un campo magnético que interactie con el campo
magnético generado entre los imanes permanentes. Este campo magnético es
necesario pues buscamos que los imanes permanezcan estaticos alineados alre-
dedor de la placa bajo cualquier circunstancia, de tal manera que si el propulsor
empuja los imanes fuera de la placa, se genere una corriente eléctrica que pro-
duzca un campo magnético que contrarreste ésta fuerza y el sistema vuelva a
alinearse. Por lo tanto medir la corriente necesaria para mantener el circuito
magnético alineado nos dard informacién sobre la fuerza de empuje generada
por el propulsor.

Un dispositivo indispensable para la medicién de empuje es el sensor, éste se
encontrara ubicado en el péndulo apuntando hacia un objetivo fijo en la cdmara
de vacio, por lo tanto éste registrara cualquier desplazamiento relativo entre el
sistema de péndulos y la camara de vacio, la distancia calculada por el sensor
serd traducida por éste a un cierto voltaje de salida.

Posteriormente sera necesario un programa que lea éste voltaje y que controle
la corriente eléctrica que debera pasar por el cable del circuito magnético. En el
laboratorio Komurasaki-Koizumi se utilizan programas generados en el software
LabView de National Instruments. Este software permite el manejo sencillo de
grandes cumulos de informacion entre diversos dispositivos a tiempo real, y en
manera secuencial, de ésta manera se pueden generar programas capaces de
automatizar procesos y eficientizar la medicién de datos.

El programa se puede disenar con respecto a las necesidades del usuario y a los
requerimientos de la caracterizacién, a continuacion se presenta un ejemplo de
uno de éstos programas:
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Figura 7.9: Ejemplo de un programa LabView utilizado en el Laboratorio Komurasaki-Koizumi
de la Universidad de Tokio para la medicién del empuje generado por un propulsor.

De manera general, lo que el programa (Fig 7.9) hace, es registrar la salida de
voltaje del sensor, luego filtrarlo a través de la interfaz PCI-3120 (Analog Input
Module), posteriormente registrar la distancia entre el sensor y el objetivo fijo.
Si la distancia corresponde al valor “Goal” establecido por el usuario, entonces
no habra cambios en el voltaje y el proceso se repetird. Pero si los valores no
corresponden, entonces la diferencia entre éstos sera comparada con respecto a
los limites establecidos por el usuario dentro del programa y se generara una
diferencia de voltaje (més alta o més baja dependiendo del valor actual), ésta
senal viajara a la interfaz PCI-3346A (Analog Output Module), luego a la fuen-
te de voltaje del circuito magnético, y finalmente éste nuevo voltaje generara
una nueva corriente eléctrica que cambie el campo magnético en el circuito y
provoque que el sistema de péndulos se mueva. Si el desplazamiento realizado
no es suficiente, entonces el proceso completo se repetird hasta que los imanes
permanezcan alineados con la placa del circuito magnético. Se puede resumir
éste proceso en un diagrama de flujo (Fig 7.10).



90 CAPITULO 7. CARACTERIZACION Y PROPUESTA EXPERIMENTAL

Input V from LED |_
sensor
Pendulum moves
Filter
Voltage out to P/S

PCl - 3346A

Proportional
Control

Y

| PCl- 3120
No output
voltage change ‘ V ->mm ’
[
'

mm == Goal?

Figura 7.10: Diagrama de flujo del programa LabView para el sistema de control y adquisiciéon
de datos para la mediciéon de empuje.

Posteriormente se debe identificar todas las conexiones en el sistema de medicién
de empuje (Fig 7.11).

Figura 7.11: Diagrama de las conexiones en el sistema de medicién de empuje utilizado en el
Laboratorio Komurasaki-Koizumi.
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En la Fig 7.11 se puede apreciar una figura de color azul marino, ésta representa
el aislamiento de sistemas eléctricos gracias al amplificador de aislamiento (Fig
7.12), esto porque los voltajes manejados en el sistema aislado (utilizados en el
circuito magnético) son mucho mayores a los utilizados en el sistema del sensor,
y éste podria correr peligro en caso de haber interferencias de voltaje.
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Figura 7.12: Diagrama del amplificador de aislamiento utilizado en el sistema de medicién de
empuje del Laboratorio Komurasaki-Koizumi. [44]

La senial del sensor (Fig 7.13) pasa a través de un filtro pasa-bajos (Low-pass
filter, Fig 7.14) para limpiar la senal y tener una mejor sefial de entrada pa-
ra el sistema de adquisicion de datos (Data Logger, Fig 7.15), a los PCIs y
consecutivamente a la PC.

Figura 7.13: Sensor de posicionamiento OMRON Z4D-F04A utilizado en el sistema de medicién
de empuje del Laboratorio Komurasaki-Koizumi.
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Figura 7.14: Diagrama del filtro pasa-bajos (Low-Pass Filter) utilizado en el sistema de medi-
cién de empuje del Laboratorio Komurasaki-Koizumi. [44]
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Figura 7.15: Registrador de datos (Data Logger) GRAPHTEC Data Platform GL7000 utili-
zado en el sistema de mediciéon de empuje del Laboratorio Komurasaki-Koizumi.

Antes de realizar las mediciones debemos recordar como hacer buenas medicio-
nes, para esto es necesario entender la incertidumbre asociada a las mediciones.
Bésicamente existen dos tipos de incertidumbres (o errores) durante una medi-
cion, el error aleatorio y el error sistematico. El error aleatorio es la incertidumbre
que puede revelarse al repetir una medicion multiples veces, y la mejor forma de
disminuir ésta incertidumbre es haciendo numerosas mediciones y obteniendo el
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promedio de todas ellas. El error sistematico es aquel introducido por la falta
de precision involucrada con la observacion o el proceso inherente al sistema,
ésta clase de errores puede disminuirse solamente cambiando las herramientas
de medicién utilizadas o refinando la técnica de medicién [46]. Por lo general
es muy dificil encontrar la fuente de los errores sistematicos pues pueden estar
generados por cualquier componente del sistema, por lo tanto la mejor forma de
tratarlos es calibrando el sistema de medicion cada vez que éste es utilizado.

Para el sistema de medicion de empuje se requieren dos tipos de calibraciones,
la calibracién de peso, y la calibraciéon de desplazamiento.

7.3.1. Calibracién de peso

Esta es la calibraciéon més importante, y consiste en generar la correcta
relaciéon corriente-empuje entre la corriente que genera la fuente de voltaje para
el circuito magnético y el empuje generado por el propulsor.

Para ésta calibracién se utiliza una cuerda con 5 pequenas pesas (2 gramos cada
una) amarradas a la cuerda, ésta es sujetada al imdn permanente del sistema
de péndulos, y pasa a través de una polea dejando suspendidas las pesas por su
propio peso. Se puede apreciar el sistema de calibracién por medio de la siguiente
foto (Fig. 7.16) y diagrama (Fig. 7.17).
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Figura 7.16: Fotografia del sistema de péndulo para la medicién del empuje utilizado en el
Laboratorio Komurasaki-Koizumi.
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Figura 7.17: Diagrama de la configuracién experimental del sistema de medicién de empuje
utilizado en el Laboratorio Komurasaki-Koizumi.

Bajo la cuerda con las pesas tenemos un motor que gira un tornillo que sube y
baja una placa sobre la cual reposaran las pesas. Al principio de la calibracion la
placa debe encontrarse en su posicién superior teniendo 4 de las pesas reposando
encima, después comenzar la calibracion moviendo la placa hacia abajo desde
la computadora. Al llegar a su posicién inferior, comenzar de nuevo a mover la
placa hacia arriba.

Es recomendable asignar una velocidad menor al desplazamiento de la placa
mientras se mueve hacia abajo que al desplazamiento hacia arriba, esto es para
evitar que se enrede la cuerda y se registren lecturas no convenientes.

Mientras la placa se mueve hacia abajo, las pesas generaran una fuerza hacia
el iman permanente, cada pesa liberada corresponderd a una mayor fuerza en
el sistema, y por lo tanto la corriente del circuito magnético incrementara para
generar un campo magnético mas fuerte para contrarrestar el peso de las pesas
y asi alinear los imanes permanentes con la placa del circuito magnético.

El voltaje generado para mantener alineado el circuito magnético sera graficado
a tiempo real por el registrador de datos (Data Logger), y después podra ser
exportado a un archivo de Excel para su analisis.

La grafica representa la relacién entre el peso soportado por el sistema de péndu-
los y la corriente necesaria para mantener alineado el circuito magnético. Tendra
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una forma escalonada (Fig. 7.18) en la cual cada escalén estara relacionado a la
corriente necesaria para una pesa, dos pesas, tres pesas, etc. (Debe notarse que
una pesa siempre estard provocando una fuerza de empuje en el sistema).
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Figura 7.18: Ejemplo de grafica de corriente con respecto a empuje de medio ciclo durante una
calibracién de peso.

La calibracién consiste en hacer éstas mediciones mientras la placa sube y baja
3 veces, antes de un experimento y después del experimento. Para el analisis
de resultados debemos tomar un rango de mediciones de corriente para cada
escalén y obtener su promedio, esto nos dard los valores de corriente asociados
a cada conjunto de pesas. Graficando éstos valores resultard en una funcion de
corriente contra empuje (Fig. 7.19), donde la pendiente representard el factor de
calibracién de peso (Weight Calibration Factor).
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Figura 7.19: Ejemplo de grafica de promedios de corriente con respecto a empuje durante una
calibracién de peso.
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El objetivo de ésta calibracion es deshacernos del error sistematico generado
durante el experimento, puesto que la corriente asociada a cada pesa no es exac-
tamente la misma cada dia, ésta puede variar aleatoriamente debido a muchos
factores que por lo general son dificiles de encontrar y estimar.

7.3.2. Calibracion de desplazamiento

Para la segunda calibracion debemos generar pequenos desplazamientos en
el sistema al cambiar el valor objetivo (Goal Value) del programa de LabView,
esto cambiard de manera automatica el voltaje en el sistema y por lo tanto
cambiard la corriente en el circuito magnético para contrarrestar éstos pequenos
desplazamientos. Generamos cambios de voltaje muy pequenos pues los despla-
zamientos asociados a ésta calibracion suelen ser muy pequenos, por lo tanto es
escogido un rango de voltaje relacionado al rango de desplazamiento.

Los cambios de valor objetivo (Goal Value) puede ser hechos manualmente, o
también se puede hacer un programa en LabView en el cual podamos escoger el
nimero de mediciones tomadas para cada cambio de valor objetivo (de voltaje)
y hacerlo automatico.

Usando el registrador de datos (Data Logger) podemos grabar todas las medicio-
nes para posteriormente exportarlas a un archivo Excel y graficarlas. De nuevo
obtendremos una grafica escalonada (Fig. 7.20), de la cual se deberd tomar un
rango en el cual la corriente permanezca relativamente constante y obtener el
promedio de los valores de corriente.
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Figura 7.20: Ejemplo de grifica de corriente con respecto a voltaje de medio ciclo durante una
calibracién de desplazamiento.
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Después se correlacionard cada valor (promedio) de corriente con su valor de

voltaje asociado, generando una funciéon lineal con su pendiente, interseccion y
R cuadrada (Fig. 7.21).
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Figura 7.21: Ejemplo de gréfica de promedios de corriente con respecto a voltaje de medio
ciclo durante una calibracion de desplazamiento.

Se debe repetir cada ciclo tres veces antes y después de un experimento, y pos-
teriormente tomar el promedio de todas las pendientes de las repeticiones, éste
serd nuestro factor de calibracién de desplazamiento (Displacement Calibration
Factor).

Asi también podemos obtener la relacién entre fuerza y voltaje multiplicando el
factor de calibracién de peso por cada valor promedio de las pendientes previa-
mente calculadas.

El objetivo de ésta calibracion es el considerar perturbaciones pequenas, arras-
tres de empuje (thrust drifts) y falsas mediciones generadas por la friccién entre
los cables, la gravedad, o incluso una senal falsa en el sensor dada la emisién
infrarroja del propulsor.

7.4. Propuesta Experimental

Con base en lo estudiado en el Laboratorio Komurasaki-Koizumi de la
Universidad de Tokio sobre la calibracion, medicion y caracterizacién de empuje
de un propulsor tipo Hall, se puede generar una propuesta experimental que
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pueda ser utilizada e implementada en el Laboratorio de Termo-vacio en la Uni-
dad de Alta Tecnologia de la Facultad de Ingenieria de la Universidad Nacional
Auténoma de México.

El sistema de medicién para caracterizar a un propulsor debe considerar los
parametros que buscan caracterizarse en un propulsor a partir de las necesida-
des del proyecto a realizar, y el equipo utilizado va a depender de 4 factores
principales, los cuales son fundamentales para evaluar cualquier propulsor, y
son: el empuje, la potencia, el impulso especifico y la eficiencia. A partir de éstas
mediciones es posible comparar al propulsor estudiado con otros propulsores
comerciales y ver asi qué tan adecuado sera el propulsor para cierto objetivo.

Dependiendo del tipo de mediciones que se deban hacer, se debera seleccionar la
propuesta y configuracion experimental adecuada para éstas. En el caso de labo-
ratorios que desarrollen propulsores de manera practica para implementarse en
satélites, el sistema de medicién mas basico y fundamental es el de caracteriza-
cién del empuje. Es conveniente implementar un sistema de medicién de empuje
como primer sistema, mientras se implementan otros sistemas en paralelo como
es el de mediciones de sonda (o probe measurements), ésto es porque el sistema
de medicién de empuje nos permitira evaluar el empuje, el impulso especifico y
la eficiencia. Es decir, el sistema de medicion mas sencillo de implementar, y que
otorga informacion maés 1til y practica para evaluar y caracterizar propulsores
es el de medicion de empuje, por lo tanto es el que mas conviene considerarse
desde un inicio al proponer una configuracion experimental.

Por las razones anteriores, asi como de la biisqueda de precisién en la caracte-
rizacién, y considerando el tiempo en que fue posible la experimentacion en el
Laboratorio Komurasaki-Koizumi, la propuesta experimental que se describira
a continuacién esta considerando solamente la calibracion, medicién y caracte-
rizacion del empuje de un propulsor tipo Hall, y no la calibracién, medicién y
caracterizacién de parametros electromagnéticos o de plasmas. A pesar de que la
mayoria del equipo que se describird pueda ser utilizado también para pruebas
electromagnéticas o de plasmas, se requerird hacer un estudio detallado de éste
tipo de pruebas para realizar una propuesta experimental méas integral.

Otra cosa que también debe considerarse es que la propuesta experimental des-
crita a continuacién es compatible con cualquier otro tipo de propulsor eléctrico
cuyas dimensiones y peso le permitan ser montado en el soporte y que genere
valores de empuje parecidos al del propulsor Hall, como es el caso del propulsor
de iones.
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A continuacién se enlistan los componentes propuestos para el arreglo experi-
mental de medicién de empuje, asi también se presenta un diagrama donde se
presenta la ubicacién de cada uno de los componentes (Fig. 7.22), y posterior-
mente se da una descripcion detallada de estos y la justificacion de la seleccién
de éstos y consideraciones a tomar al seleccionarlos.

Lista de componentes:

1. Soporte pendular para propulsor.

2. Sensor OMRON Z4D-F04A.

3. Circuito magnético (placas y cable de corriente de control).
4. Sistema de polea y pesas.

5. Inferfaz Analdgica-Digital PCI-3120.

6. Interfaz Digital-Analégica PCI-3346A.

7. Dispositivo de muestreo NI USB-6002.

8. Filtro pasa-bajos.

9. Amplificador de aislamiento.
10. Fuente de voltaje variable para sensor y circuitos.
11. Fuente de voltaje variable para circuito magnético de control.
12. Caja de baterias de 9V.
13. Motor transversal.
14. PC.

15. Software de control (LabView).
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2 .
(1)

Figura 7.22: Diagrama simplificado de la propuesta del arreglo experimental para la medicién
de empuje de propulsores tipo Hall.

Se propone la utilizacion de un soporte pendular, ya sea de 1 o 2 dimensiones,
similar al utilizado en el Laboratorio Komurasaki-Koizumi de la Universidad de
Tokio durante las calibraciones (Fig 7.8), o incluso similar al sistema pendular
con contrapesos verticales (Fig 7.23) desarrollado por Nagao, N. y Yokota, S.
[33]. Este tipo de soportes pendulares es mecédnicamente sencillo, no se requiere
material muy costosos, ni tampoco grandes cantidades de éste, no es aparatoso
ni masivo.
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Figura 7.23: Sistema de péndulo doble con contrapeso vertical desarrollado en el Laboratorio
Komurasaki-Koizumi de la Universidad de Tokio. [33]

El siguiente paso seria medir el desplazamiento del propulsor dentro del péndulo
dado el empuje generado por este. Al manejarse valores pequenos de empuje (14
mN [41]), el desplazamiento serd pequeno también, por lo tanto se requiere un
dispositivo con buena sensibilidad. Uno dispositivo sugerido es el sensor OMRON
ZAD-F04A (Fig 7.13), éste fue utilizado en las calibraciones en el Laboratorio
Komurasaki-Koizumi con buenos resultados, se puede conseguir en México, y
es econémico (~ 800 USD [32]) a comparacién del OC Sharp SOC-1A200203K
(~ 22000 EUR [7]). El sensor OMRON Z4D-F04A tiene una resolucién de 5
pm, un tiempo de respuesta de 5 ms, y opera a temperaturas de -10 a 55 °C
(sin sistema de enfriamiento). Asi también sus dimensiones son compactas (Fig
7.24).
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Figura 7.24: Dimensiones del sensor OMRON Z4D-F04A en milimetros. [36]

El sensor bastaria para obtener la distancia desplazada por el propulsor, dis-
tancia asociada a la cantidad de empuje generado por el propulsor y a la masa
de éste. El sistema pendular ayuda a que la masa del propulsor no contribuya
mucho a las mediciones del desplazamiento de éste, pero atin asi habra contri-
buciones que no podamos controlar. Por ésta razén es importante calibrar el
sistema para asi obtener una relacion directa entre el empuje generado por el
propulsor y el desplazamiento detectado por el sensor.

Una manera més eficiente de medir el desplazamiento del propulsor seria uti-
lizando el sensor mas bien como una referencia espacial y usar otra magnitud
fisica tal como la corriente eléctrica. El motivo de éste razonamiento es la fuerza
de recule (recoil) del propulsor dentro de un sistema pendular, la cual puede
desequilibrar el sistema. En el Laboratorio Komurasaki-Koizumi se resuelve éste
problema utilizando un circuito magnético, conformado por un par de imanes
permanentes (localizados en la parte mévil del soporte del propulsor, y una pla-
ca con un cable conductor entre ambos imanes (localizada en la parte fija del
soporte del propulsor), de tal manera que una corriente eléctrica circule por el
cable, generando un campo magnético que interactie con los imanes permanen-
tes. Posteriormente se busca que la lectura del sensor sea siempre la misma, es
decir, que el sistema permanezca relativamente estatico. Por lo tanto si el pro-
pulsor genera una fuerza que empuje al sistema y mueva el sensor de su posicién,
se genere una corriente eléctrica en el cable, que provoque un campo magnéti-
co equivalente al desplazamiento del propulsor, y se alinee el sistema de nuevo.
De tal forma las mediciones de corriente eléctrica generadas en el cable seran
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directamente proporcionales a la fuerza de empuje generada por el propulsor.

Para hacer ésa relacion de informacién es necesario un sistema de adquisicién de
datos analdgicos del sensor, convertirlos a digitales, procesarlos para que realicen
el ajuste automatico por medio de un programa en la computadora, convertirlos
a analdgicos, y generar el cambio de la corriente en el circuito magnético.

Para convertir los valores del voltaje de salida del sensor a datos digitales se hace
uso de una interfaz de conversién analdgica a digital, asi también es necesaria
una interfaz de conversion digital a analégica para el control de la corriente para
el circuito magnético. Asi también un dispositivo de muestreo para guardar los
datos en la PC y posteriormente analizarlos.

Las interfaces propuestas para la conversién de la informacion son la PCI-3120
(exclusiva para conversién de datos analdgicos a digitales) y la PCI-3346A (ex-
clusiva para conversién de datos digitales a analdgicos) utilizados en el Labo-
ratorio Komurasaki-Koizumi (Fig 7.25). Ambas son perfectamente funcionales,
pueden ser utilizadas en més pruebas de caracterizaciéon de propulsores, y son
razonablemente econémicas (~ 1370 USD [21] para el PCI-3120, ~ 940 USD
[22] para el PCI-3346A).

a) PCI-3120 b) PCI-3346A

Figura 7.25: Interfaces de conversiéon PCI-3120 y PCI-3346A. De entrada analdgica a salida
digital (a) y entrada digital a salida analdgica (b). [21, 22]

Con respecto al dispositivo de muestreo, para fines préacticos y economizan-
do, se propone el dispositivo E/S (entrada/salida) multifunciéon USB-6002 de
National Instruments (Fig 7.26). Este puede ser utilizado tanto para convertir
datos analdgicos a digitales como digitales a analégicos y tiene una frecuencia de
muestreo de 50,000 S/s (“samples per second”). Cuenta con 4 canales de entrada
diferenciales analégicos, 2 salidas analdgicas y 13 lineas digitales las cuales se
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pueden configurar ya sea como salidas o entradas segiin como se necesite.

Figura 7.26: Dispositivo E/S Multifuncién USB-6002 de National Instruments (Sistema de
adquisicién de datos). [35]

Para cuestiones de caracterizacién del empuje en un propulsor el dispositivo
USB-6002 es suficiente, pues no se requeriran mas de 1000 muestras por se-
gundo, aunque para los diagndsticos de plasma se necesitaran dispositivos con
una frecuencia de muestreo mucho mayor como el GRAPHTEC Data Platform
GL7000 utilizado en el Laboratorio Komurasaki-Koizumi (Fig 7.15).

Algunas grandes ventajas del dispositivo USB-6002 es que se puede adquirir
en México, y que su precio es mucho menor (~ 430 USD [35]) comparado al
GRAPHTEC GL7000 (~ 2000 USD por el médulo principal y de 1620 USD
a 3800 USD cada médulo individual [12]). Decidir entre adquirir el dispositi-
vo USB-6002 y el GRAPHTEC GL7000 dependerd de un estudio mas integral
considerando las demés pruebas de caracterizacién y no sélo la de medicion del
empuje.

Al convertir la senal analégica del voltaje del sensor a una senal digital, ésta
ingresard a la PC y serd procesada por ésta, para esto es necesario hacer un
programa que realice un control proporcional de la informacién, compare la
senal adquirida por el sensor, y genere una senal nueva correspondiente a la del
sensor. Para esto es muy recomendado usar el software LabView de National
Instruments. Este software es sencillo de usar y es muy préctico, asi también
no cuenta con una licencia sumamente costosa (~ 100 USD al ano para la
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versién base [34]), ademés de que permite realizar optimizaciones en sistemas
ya integrados, asi como también automatizaciones.

Para ingresar las senales a la interfaz, a la PC, y entre los sistemas, se necesi-
tard también el uso de un filtro pasa-bajos (Fig 7.14) y de un amplificador de
aislamiento (Fig 7.12), los cuales se pueden construir de manera local y a bajo
costo. Pero éstos a su vez requieren de una fuente de voltaje, asi como también
el sensor, y a su vez se requiere otra fuente de voltaje la cual genere la corriente
necesaria para el circuito magnético.

En el Laboratorio Komurasaki-Koizumi se utilizé una fuente de poder KIKUSUI
PMM18-2.5DU (Fig 7.27) para darle energia a los circuitos y al sensor, asi
como también un juego de baterias de 9 V para el amplificador de aislamiento.
Para darle energia al circuito magnético en el sistema de medicién se utilizo
una fuente de poder KIKUSUI PAN35-5A (Fig 7.28). Ambas fuentes de voltaje
son relativamente genéricas, por lo tanto no hay problema si se utilizan otras
cualquiera mientras cumplan con los rangos operacionales requeridos para las
pruebas de medicion. En éste caso la fuente de voltaje PMM18-2.5DU genera
hasta un voltaje méaximo de 18.5 mas menos 0.1 V y una corriente maxima de
hasta 2.60 mas menos 0.04 A, tiene una resolucion de 33 mV y un tiempo de
respuesta de 50 ps [25].
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Figura 7.27: Fuente de voltaje KIKUSUI PMM18-2.5DU utilizada en el Laboratorio
Komurasaki-Koizumi.

Por otra parte la fuente de voltaje PAN35-5A genera un voltaje maximo de hasta
35 V con una resolucién de 7 mV, y genera una corriente de hasta 5 A con un
tiempo de respuesta de 50 ps [26].

Asi se tendria cubierto el sistema de medicién de empuje, pero, no la calibracién
de éste. Como se vid en la seccion anterior, se puede aprovechar el sistema
pendular de la base del propulsor para adaptar un sistema de masas y poleas para
tener una referencia directa entre el desplazamiento del propulsor y la fuerza de
empuje generada de manera precisa. Por lo tanto también se propondra el uso de
un motor transversal (y su respectiva fuente de potencia) el cual pueda levantar
y bajar una plataforma sobre la cual reposen pequenas masas y asi obtener la
funcion especifica entre la corriente eléctrica generada en el circuito magnético
y el empuje generado por el propulsor. Esto permitirda hacer experimentos y
mediciones con alta precision cada vez que se haga la calibracién y sin requerir
el sistema de masas y poleas durante el experimento. Debe recordarse que ésta
calibracién debe hacerse antes y después de cada experimento, esto permitira la
mayor precision posible durante el experimento.

El motor transversal puede ser construido de manera local y a bajo costo, asi
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Figura 7.28: Fuente de voltaje KIKUSUI PAN35-5A utilizada en el Laboratorio Komurasaki-
Koizumi.

como su fuente de potencia. Es conveniente conectar la senal de éste motor
a la computadora para controlarse de manera precisa, asi también generar un
programa en LabVIEW para controlar el movimiento del motor e incluso hacer
la calibracién automatica.

A continuacién se enunciaran consideraciones y recomendaciones que deben to-
marse en cuenta durante la implementacion del sistemas de mediciéon en un
laboratorio de termo-vacio. Estas recomendaciones fueron compiladas a partir
de numerosas platicas con los estudiantes de doctorado Yushi Hamada y Junhwi
Bak, expertos técnicos en el Laboratorio Komurasaki-Koizumi de la Universidad
de Tokio y especialistas en el propulsor tipo Hall.

1. Al introducir cableado por las bridas de la cdmara de vacio es conveniente
separar las lineas de senal y las de poder. Es decir, por una cierta brida pasar
exclusivamente lineas de senal, y pasar las lineas de poder por otra brida. De
ésta manera se evitan problemas entre los sistemas de medicién.

2. Durante la realizaciéon de pruebas de medicion de parametros eléctricos y
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magnéticos, asi como de plasmas no es necesario el soporte pendular, de
hecho en éstas pruebas se busca que el propulsor permanezca lo mas estatico
posible, por lo tanto para éstas se deberda disenar un soporte especial que
lo mantenga en una posicién fija y asi obtener las mediciones mas precisas
posibles.

3. Cuando el sistema de medicién presenta fallas se debe revisar todo el sistema,
paso a paso, desde donde nace la senal, en éste caso desde el sensor, hasta
donde se encuentre la falla o fallas. Revisando asi que la corriente eléctrica
generada al final del sistema sea la adecuada. Revisar asi también todas las
fuentes de voltaje involucradas con un multimetro.

4. Materiales metalicos como el acero o el aluminio suelen resistir muy bajas
presiones en la camara de vacio. Pero en equipo de medicion como sensores,
motores, etc, es necesario recurrir al vendedor para preguntar los rangos ope-
racionales de presion y temperatura. En caso de que el equipo no pueda ser
operacional bajo las condiciones de la caAmara de vacio, el sistema de medicion
deberd montarse y retirarse antes y después de cada experimento.

5. Es necesario considerar de manera precisa las corrientes eléctricas operaciona-
les de cada uno de los componentes del sistema, para asi evitar cortos circuitos
y equipo danado.

6. Para el diseno de sistemas de medicién de parametros de plasmas es necesario
utilizar sistemas de adquisicion de datos con una velocidad de muestreo muy
alta. Esto debido a que las sondas utilizadas sélo pueden estar sumergidas en
el plasma por periodos de tiempo muy cortos para no destruirse. Las velo-
cidades de muestreo altas permitiran tomar suficientes datos experimentales
atin cuando el experimento haya tenido una muy corta duracién.

7. Al seleccionar un sistema de adquisicion de datos para la configuracién ex-
perimental no es suficiente considerar la velocidad de muestreo solamente,
también es necesario tomar en cuenta la cantidad total de entradas y sali-
das en el sistema de medicién y si éstas son cubiertas en su totalidad por el
sistema de adquisicion de datos.

8. Para equipo experimental de sondas como la sonda Faraday o la sonda Lang-
muir, es muy conveniente poder desarrollarlas y disenarlas en el mismo labo-
ratorio. En la literatura actualmente se encuentra informacién suficiente para
el diseno de éstas. Al principio se pueden copiar disenos, para después hacer
modificaciones en el diseno con respecto a la problematica actual y local, y
asi optimizar el equipo del laboratorio. Una gran ventaja es que las ecua-
ciones de éstos equipos suelen encontrarse en la literatura, de tal manera es
posible evaluar el correcto funcionamiento del equipo diseniado. Asi también
las propiedades de los materiales utilizados en éstos disenos suelen describirse
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en la literatura, por lo tanto se pueden hacer simulaciones del equipo para el
proceso de diseno de éstos.

El arreglo experimental propuesto puede funcionar sin problemas para la carac-
terizacion de propulsores tipo Hall de 100 a 2000 Watts de potencia, esto debido
a las dimensiones del mismo propulsor, y a la capacidad de medir empuje del
equipo aqui propuesto. Para propulsores mas pequenos (por ejemplo, de 50 a 100
Watts) es necesario hacer una calibracién con un sistema de pesas mas pequenas
y ver asi la relacion de empuje generado y masa de las pesas. Para utilizarse el
arreglo experimental en propulsores mas grandes (mayor a 2000 Watts) serfa
necesario calibrar el sistema con un sistema de pesas mas grandes, y si las di-
mensiones del propulsor sobrepasan las del soporte seria necesario disenar un
soporte pendular mas grande ademas de utilizar pesas mas grandes.

El problema con los propulsores més pequenos, como por ejemplo de 50 Watts,
es que generan un empuje diminuto (1.8 mN [24]), por lo tanto requiere una
medicion de empuje mas fino, y por lo tanto utilizando masas mas pequenas.
Mientras que para propulsores mas grandes, por ejemplo de 1 a 20 kW, se generan
empujes de 50 a 1000 mN [13], lo cual requeriria de pesas con mayor masa, de
manera proporcional con el empuje generado.

Las consideraciones de masa, volumen y potencia deben ser tomadas en cuenta
para caracterizaciones en el futuro, asi como también adaptaciones del arreglo
experimental para medir empuje de propulsores para nanosatélites (1 a 10 kg)
o minisatélites (100 a 500 kg).



Capitulo 8

CONCLUSIONES Y TRABAJO
A FUTURO

8.1. Conclusiones

A lo largo de éste trabajo e investigacién surgen diversas conclusiones y
aplicaciones a futuro. Las actividades mas notables resultaron ser el redisenio del
propulsor Hall y la realizacién del proceso detallado de caracterizacion enfocado
en la mediciéon de empuje, asi como la propuesta de configuracion experimental
para la mediciéon del empuje de propulsores tipo Hall para un laboratorio de
analisis, caracterizacion, diseno y desarrollo de propulsores eléctricos.

Un aspecto relevante de la tesis fue la realizacion de un compendio de informa-
cién sobre consideraciones a tomar al integrar un laboratorio de investigacién en
métodos de propulsion eléctrica. Se espera que la informacién aqui recopilada
pueda ser utilizada por méas estudiantes y equipos de investigaciéon para generar
mas tecnologia en el futuro.

La utilizacion de software como SolidWorks, ANSYS, LabVIEW, STK, Ansoft
Maxwell, y la ardua préactica en su uso, permitioé generar los resultados descritos
en éste trabajo. Aprendizaje que a su vez podra ser difundido también a través
de la Unidad de Alta Tecnologia de la Facultad de Ingenieria de la Universidad
Nacional Auténoma de México, entre sus alumnos, profesores, y estudiantes que
busquen ponerse en contacto con ésta institucion.
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El desarrollo de modelos tridimensionales de cada una de las partes del pro-
pulsor permitio la generacién de planos los cuales permitieron la realizacion del
documento de patente del propulsor Hall (Oficio No. FING/UJ/268/2017), asi
también hizo posible el diseno de experimentos virtuales gracias a la simula-
cién de éstos sistemas por medio de ANSYS y Ansoft Maxwell, experimentos
que permitieron evaluar el diseno y redisenar el propulsor Hall para garantizar
los parametros adecuados de generacién de plasma y por lo tanto su correcto
funcionamiento.

Uno de los mayores retos fue la realizacion del modelo tridimensional del anodo,
pieza vital para el funcionamiento del propulsor Hall, asi como de otras piezas
estructurales, de las cuales se habian perdido los antiguos disenos y modelos. Por
lo tanto fue necesario recrear las piezas faltantes asi como modificar otras para
hacerlas coincidir, y posteriormente cambiar otras méas al realizar los redisenos
a partir de las simulaciones electromagnéticas.

Estas simulaciones electromagnéticas fueron sumamente necesarias para enten-
der lo que estaba sucediendo con el antiguo diseno, las razones por las que falla-
ba, pues inicialmente las simulaciones electromagnéticas resultaron muy bajas
(Tab. 8.1), y a su vez proponer un rediseno que corrigiera ésas fallas e hicie-
ra que los campos eléctrico y magnético se comportaran como debian para la
generacion del plasma, fue después del segundo rediseno que las simulaciones
electromagnéticas resultaron favorables para la ionizacién (Tab. 8.2), asi como
también se pudiera aprovechar volumen y masa al reducir el tamano de otras
piezas que no afectaran el funcionamiento.

Tabla 8.1: Resultados de las simulaciones electromagnéticas del primer rediseno.

’ Campo \ Regién \ Magnitud ‘

Camara de descarga

4.3948 x 10~* Gauss

Centro de la bobina

3.0434 x 10~3 Gauss

Zona de Ionizacién

1.416 x 10~3 Gauss

0| 0| | =

Zona de Ionizacién

3111.5 V/m

Tabla 8.2: Resultados de las simulaciones electromagnéticas del segundo rediseno.

] Campo \ Regién

\ Magnitud

|

B

Céamara de descarga

9.7708 x 10' Gauss

B

Centro de la bobina

2.9311 x 102 Gauss

B

Zona de Ionizacién

1.9541 x 10% Gauss
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Otro aporte importante del presente trabajo fue el diseno del sistema de sumi-
nistro de propelente dentro del cuerpo del propulsor, el cual era un problema en
el diseno anterior pues presentd fracturas bajo pequenos esfuerzos.

Un topico sobre el que no se habia considerado fue el de la pluma del propulsor
y como ésta podia afectar a otros subsistemas, o mecanicamente al propulsor. El
modelado de su densidad de particulas inicial resulté en 1.1757 x 1072 particulas
por metro cubico y el momento generado por el propulsor resulté ser de 1.59 x
1073 kilogramos por metro cuadrado cada segundo, éstos resultados permitiran
tomar mejores consideraciones en el posicionamiento del propulsor dentro del
satélite, asi como del posicionamiento de otros subsistemas. Asi como también
el perfil de densidad de particulas con respecto a la posicién del propulsor, el
cual da informacion de densidad de particulas a cada momento y distancia del
haz, ayudara a disenar un banco de riesgos asociado al haz del propulsor con
respecto a los demas subsistemas en el satélite.

Este trabajo representa también el primer compendio en espanol detallando
las diversas pruebas de caracterizacion realizadas a propulsores tipo Hall y el
equipo utilizado para éstas, asi también es el primer documento ptiblico (pues
ésta informacion suele ser de caracter privado y estar al alcance de muy pocas
personas.) donde se detalla de manera cuidadosa el proceso de caracterizacién
enfocado a la medicién de empuje de un propulsor tipo Hall, dando informacién
sobre equipo especifico, proceso, y andlisis de resultados.

Debe aclararse que el objetivo inicial de éste trabajo consistia en hacer la carac-
terizacién experimental del propulsor tipo Hall disenado en la Unidad de Alta
Tecnologia de la Facultad de Ingenieria de la Universidad Nacional Auténoma
de México. Pero se presentaron diversas complicaciones. Desde el hecho de que
el diseno que se tenia no contaba con algunas piezas vitales, el rediseno de éstas,
simulaciones que denotaban el mal funcionamiento del antiguo diseno, el redi-
senio completo del prototipo, y la demorada implementacion del Laboratorio de
Termo-vacio en la Unidad de Alta Tecnologia. Estos factores condujeron a éste
trabajo a enfocarse en el proceso de caracterizacién y buscar un laboratorio
donde éste proceso se realizara de manera detallada. Por tal razon se acudié al
Laboratorio Komurasaki-Koizumi de la Universidad de Tokio. La estancia en
éste laboratorio pretendia estudiar el proceso completo de caracterizacion del
propulsor Hall, objetivo el cual fue imposible por el corto periodo de la estancia
(3 meses), y lo ambicioso del objetivo. Por lo tanto me fue aconsejado por parte
del Dr. Rei Kawashima acotar el objetivo o otro més viable, el cual fue estu-
diar el proceso de caracterizacion enfocado al sistema de medicion de empuje,
su caracterizacién y calibraciéon. El sistema de medicién de empuje es con el
cual se deberia empezar a implementar un laboratorio de investigacion de pro-
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pulsién eléctrica, y las bases de la caracterizaciéon y calibracion son las mismas
que en los demés sistemas de medicién (mediciones con sondas electromagnéti-
cas y diagnésticos de plasmas), por lo tanto con més investigacion, a partir de
lo aprendido en el Laboratorio Komurasaki-Koizumi y de lo presentado en éste
trabajo de tesis, se podran desarrollar los demas sistemas de medicién.

La investigaciéon aqui presente es el primer intento en México de detallar el
proceso de diseno de un propulsor tipo Hall por medio de la fisica tedrica, asi
como el estudio de éste, andlisis, y caracterizacién. Se espera que éste trabajo
desencadene la realizaciéon de muchos mas trabajos sobre propulsion eléctrica, e
ingenieria espacial, en México y demas paises de habla hispana.

El arreglo experimental aqui propuesto resulté ser a bajo costo comparandolo
con precios de equipo comercial, a pesar de que con éste equipo es posible hacer
las mediciones de empuje sin ningin problema, asi como también es posible
conseguir el equipo aqui mencionado en la Republica Mexicana.

A partir de éste trabajo y sus resultados se puede concluir que el objetivo se
cumplié y que la hipétesis fue correcta.

8.2. Trabajo a futuro

Con base a los resultados de la caracterizacion tedrica del propulsor [41], y
a los resultados generados por las simulaciones electromagnéticas en el presente
trabajo, es necesario generar el prototipo experimental del propulsor, utilizar
procesos de caracterizacion como el aqui descrito, investigar sobre mas procesos
de caracterizaciéon y medicién (pruebas eléctricas, magnéticas y de plasmas), y
utilizarlas para caracterizar el prototipo experimental.

Posterior a la caracterizacion experimental del propulsor se podra hacer un anali-
sis mucho més completo e integral del propulsor Hall, dando pie al diseno de
mas propulsores tipo Hall en la Universidad Nacional Auténoma de México y
en el pais.

A su vez, las simulaciones numéricas que mas podran servir para la evaluacion de
propulsores tipo Hall en el futuro, son las simulaciones numéricas “PIC” (Par-
ticle in Cell), estudiarlas permitird hacer andlisis mucho més detallados que los
manejados con ANSYS o Ansoft Maxwell, pues permite hacer la simulacion del
plasma conjunto con los campos eléctricos y magnéticos. A su vez para compa-
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rar los resultados obtenidos con las simulaciones numéricas “PIC”, se deberan
hacer comparaciones experimentales de diagnostico de plasmas y de mediciones
con sondas electromagnéticas. Asi también, las simulaciones numéricas “PIC”
permitiran hacer simulaciones de campo lejano de la pluma del propulsor, pa-
ra asi poder comparar con los resultados presentes en éste trabajo, y tener un
mejor control de la ubicacion del propulsor en el satélite asi como de los demas
subsistemas del satélite alrededor del propulsor.

Por otra parte algo muy importante que debera hacerse es estudiar detallada-
mente los procesos de caracterizacién de pardmetros electromagnéticos (probe
measurements), y de caracterizaciéon de parametros de plasma (plasma diag-
nostics), para reevaluar la propuesta experimental presentada en éste trabajo.
Puesto que con la propuesta aqui presente se puede implementar un sistema
de medicién de empuje, pero no ain un laboratorio con todos los sistemas de
medicién necesarios para hacer una caracterizacion completa de un propulsor
tipo Hall.

La investigacién presente en éste trabajo permitird implementar el primer siste-
ma de caracterizacion y evaluacion de propulsores satelitales en México, lo cual
permitira que el laboratorio tenga competencia a nivel nacional, y en un futu-
ro pueda certificar propulsores desarrollados en México para vuelos espaciales,
asi como también permite el hacer experimentacion de propulsores satelitales
en México, sin la necesidad de transportar equipo delicado a otros paises ni al
consumo de tiempo y dinero que esto implica.
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Apéndice A

Teoria de plasmas

A continuacion se presentara un breviario de la teoria de plasmas, util para
entender la naturaleza del propulsor Hall y por tanto conveniente para tener a
la mano mientras se lee éste trabajo. La informacién recopilada a continuacién
proviene del trabajo de investigacién [41] que di6 paso al trabajo presente y en
el cual se realizé la caracterizacion tedrica del propulsor Hall de interés.

A.1. Tonizacion

La cantidad de ionizacién esperada para un gas en equilibrio térmico esta
dada por la ecuacién de Saha [3], la cual esta dada por:

n T3/? ~U;
— ~24x10% : Al
Ny, % n; eXp (KBT> ( )

Donde n; es la densidad de dtomos ionizados por metro cibico, y n,, la densidad
de atomos neutros, T es la temperatura del gas en grados Kelvin, Kg es la
constante de Boltzmann (equivalente a 1.38 x 1072 J/K), y U; es la energia
de ionizacién del gas, es decir la minima cantidad de energia para remover el
electréon mas externo de un dtomo.

Para aire ordinario a temperatura ambiente se puede tomar n, ~ 3 x 102 m~3,
T ~ 300K, y U; = 14.5eV (para el nitrogeno que es el elemento mas abun-
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dante en la atmdsfera), se obtiene que la razén de ionizacién es tremendamente
baja: n;/n, ~ 10722, Por lo tanto la ionizacién practicamente no se da en las
condiciones naturales de la atmosfera dentro de la Tierra.

A.2. Definicién de un Plasma

Aunque un plasma es siempre un gas ionizado, no puede llamérsele plasma
a cualquier gas ionizado. Se puede definir a un plasma de la siguiente manera:

“Un plasma es un gas cuasineutro de particulas cargadas y neutras las cuales
exhiben un comportamiento colectivo” [3].

Por “comportamientos colectivos” se debe entender a que los movimientos ocu-
rren no solo en condiciones locales sino también en el estado del plasma en
regiones lejanas también.

Un gas en equilibrio térmico tiene particulas que se mueven a diversas velocida-
des y en todas direcciones, la distribucién més probable para estas velocidades
es conocida como la distribuciéon de Maxwell (Fig. A.1), ésta distribucién se
expresa, en una dimension, como:

o = e (20) (A2)

Donde f(u)du es el nimero de particulas por metro ciibico con velocidad entre
uy u+ du, %mu2 es la energia cinética y Kp es la constante de Boltzmann.
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¥a
fu)

<t >
Q u

Figura A.1: Distribucién de velocidades de Maxwell en una dimensién [3].

Y la constante A de la Ec. (A.2) esta dada por:

/ m

Con una energia cinética promedio:

(Ee) = %KBT (A.4)

Como el gas esta en equilibrio térmico se tendra un caso andlogo también en las
dos direcciones restantes, asi, para el caso 3-Dimensional se tiene a la distribucién
de Maxwell como:

—sm(u? +v* + w2)>

flu,v,w) = Agexp ( T

(A.5)

Donde:

nlw

Ay = n (#) (A.6)
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De manera analoga, la energia cinética promedio estara dada por:

(B = KT (A7)

Por lo tanto equivale a %K g1 por cada grado de libertad. Como la temperatura
T tiene una gran relacion con la energia (E.), suele hablarse de la temperatura
de un plasma en unidades de energia.

Es interesante el hecho de que un plasma puede tener diversas temperaturas al
mismo tiempo, esto ocurre aquellas veces en las que los iones y electrones tienen
distribuciones de Maxwell diferentes, de ésta forma se tendra temperatura para
los iones T; y temperatura para los electrones 7T,. Y esto se puede presentar
debido a que la cantidad de colisiones entre los iones o entre los electrones consigo
mismos sea mayor que la cantidad de colisiones entre los iones y electrones. De
ésta forma cada especie estara en su propio equilibrio térmico, pero el plasma
puede no durar lo suficiente para que ambas temperaturas se igualen.

Cuando se tiene un campo magnético B, incluso para una sola especie, por
ejemplo los iones, se pueden tener también dos temperaturas. Esto es porque las
fuerzas que actian sobre un ion a lo largo del campo B seran diferentes, debido
a la fuerza de Lorentz, a aquellas que actian perpendicularmente a B. Asi las
componentes de la velocidad paralela a B y perpendicular a B perteneceran a
dos distribuciones de Maxwell distintas con temperaturas asociadas T} y T [3].

A.3. Velocidad térmica

La distribucion de Maxwell-Boltzmann se puede representar entonces por
la funcién:

3 2
flu) = <W) 47u? exp (— 2KBT> (A.8)

La velocidad térmica del plasma se puede obtener calculando la velocidad prome-
dio de las particulas, es decir, el valor esperado de la distribucion de velocidades.
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SKpT

A.4. Longitud de Debye

Imaginese que se introducen dos esferas metélicas conectadas a una bateria
dentro de un plasma, de manera que se pueda producir un campo eléctrico dentro
del plasma como se ve en la siguiente figura:

4+ T

N TN
_ Y+ —(_1 =
+_|:|- _|_+ o -
+ + + el pal e

++ +_|_ 5

Plasma
""--..._...--'-"""'"‘_F

Figura A.2: Electrodos introducidos en un plasma [3].

Las esferas atraeran particulas a cada carga opuesta, es decir, se formara una
nube de electrones alrededor de la esfera cargada positivamente, y se formara
una nube de iones alrededor de la esfera cargada negativamente.

Habra justo el mismo ntimero de cargas tanto en cada esfera como en cada nube
de particulas circundantes; es decir, serd perfecto el blindaje y no habra campos
eléctricos presentes en el plasma fuera de las nubes de carga.

Aquellas particulas que se encuentren en las orillas de las nubes sentiran un débil
campo eléctrico hacia las esferas cargadas, pero tendran la suficiente energia
térmica para escapar del pozo de potencial electrostatico creado por cada esfera
cargada.

Por lo tanto se dice que la orilla de la nube ocurre en el radio en el que la energia
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potencial electrostéatica es aproximadamente igual a la energia térmica KgT de
las particulas.

Al grosor de ésta nube de carga se le llama “longitud de Debye” y se define por:

Ap = (ﬂ) 2 (A.10)

2
nqg

La longitud de Debye representa el grosor de la nube de carga, se puede ver que
mientras la densidad de particulas aumenta, la longitud de Debye disminuye,
pues cada capa externa tiene mas y mas electrones. Asi también la longitud de
Debye crece con KgT,. Otra observacion importante es que es la temperatura de
electrones T, aquella que define la longitud de Debye, pues los electrones crean
el blindaje de Debye; al ser menos masivos que los iones, se mueven creando un
exceso o déficit de carga negativa.

Se pueden utilizar las siguientes formas practicas de la Ec. (A.10); para la tem-
peratura T en grados Kelvin:

T\ 2
n
Y para la energia KgT en eV:
1
KgT\?
Ap = 7430 ( B ) m (A.12)
n

La cuasineutralidad se puede definir entonces bajo el concepto de Longitud de
Debye. Si las dimensiones L del sistema en el que esta inmerso el plasma son
mucho mas grandes que la longitud de Debye Ap del plasma, entonces cualquier
concentracion de carga que surja dentro del plasma, o potencial externo que
sea introducido al sistema, generara un blindaje de Debye a una distancia corta
comparada con L, dejando al bulto de plasma libre de potenciales eléctricos o
campos eléctricos grandes. Fuera del blindaje, mientras el potencial electrostati-
co disminuye, n; y n. son practicamente iguales; y un pequeno cambio en la carga
eléctrica dentro del plasma puede generar potenciales del orden de KgT'/q.. En
éstas condiciones el plasma es “cuasineutro”, es decir, se tienen densidades de
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iones y electrones practicamente iguales, con diferencias numéricas proporcio-
nales a 107°, y se puede definir a “n” como la “densidad del plasma” denotada
por: n; ~ n, ~ n. Por lo tanto el plasma es neutro en cuanto a su carga eléctri-
ca promedio, pero no lo suficientemente neutro como para no presentar fuerzas

electromagnéticas colectivas [3].

Asf un criterio requerido para que un gas ionizado sea plasma es que:

a1

A.5. Frecuencia del Plasma

Una de las propiedades fundamentales del plasma es su tendencia a per-
manecer eléctricamente neutro, y que cualquier pequeno cambio local de su
neutralidad resultante de la separacién de cargas genera campos eléctricos y
éstos jalan a los electrones a sus posiciones originales. La inercia resultante de
éstas fuerzas eléctricas hacen que los electrones oscilen alrededor de la regién
inicialmente cargada. Como éstas oscilaciones son a muy altas frecuencias, en
un promedio temporal la cuasineutralidad se conserva.

Con respecto a la frecuencia de ésta oscilacion, es légico pensar que la fuerza
eléctrica de restitucion dependerd de la cantidad de carga desplazada, es decir, la
carga del electrén g, multiplicada por la densidad de electrones n. oscilando. Asi
también, al depender la inercia de un objeto de su masa, la inercia del electrén
depende de su masa m,, por lo tanto la frecuencia de oscilacién debe depender
de éste pardmetro también [20].

w, (la frecuencia natural de oscilacién) corresponde a la frecuencia del plasma,
que equivale a:

Neq?
€oMMe

(A.14)

WP:
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A.6. Parametro del Plasma

El blindaje de Debye es un concepto totalmente colectivo, y se necesita
una densidad grande de particulas en la nube de carga; pues si hubiera pocas
particulas en la nube de carga el concepto de blindaje de Debye ya no seria un
concepto estadisticamente valido. Por lo tanto se convierte en una necesidad
conocer la cantidad de particulas atrapadas dentro de la longitud de Debye, a
este volumen se le llama “Esfera de Debye”, a partir de la Ec. (A.11) se puede
calcular la cantidad de particulas dentro de la esfera de Debye, dada por:

4
Np=n (gmi’b> (A.15)

El nimero de particulas en la esfera de Debye, llamado también “Parametro
del plasma” (conocido tanto por Np como por I') estd dado por la siguiente

ecuacion:
) (A 16

Asi también, adicionalmente a la Ec. (A.13), también aparece un nuevo criterio
para que un gas ionizado sea plasma, y es que la densidad de particulas dentro
de la esfera de Debye sea muy grande, para asi presentar el comportamiento
colectivo y estadistico caracteristico del plasma:

3
NI=] ol

Np = 1.376055 x 10° (

Donde T va en grados Kelvin [3].

A1)

A.7. Frecuencia de Ciclotron

La magnitud de la velocidad perpendicular de una particula cargada dentro
de un campo magnético es constante y el campo magnético no afecta para nada la
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velocidad de las particulas que van en direccion a lo largo del campo magnético
B. Pero cuando se considera un campo magnético en direccion axial, en un
sistema de coordenadas tridimensional, la velocidad de la particula se podra
descomponer en tres componentes. En las dos componentes perpendiculares a la
direccion del campo magnético se obtendran ecuaciones del oscilador armonico,
es decir, que la particula oscilara en circulos alrededor de la direccion del campo
magnético aplicado a una frecuencia w,, la cual corresponde a la frecuencia de
ciclotron o “girofrecuencia” y siempre con la fuerza de Lorentz apuntando hacia
el centro del movimiento circular.

qB
m

(A.18)

We =

Para calcular el radio del circulo formado por el movimiento sélo se requiere
igualar la fuerza de Lorentz con la fuerza centripeta:

re=— = (A.19)

El cual es el llamado radio de Larmor, radio de ciclotrén, o “giroradio”.

Por lo general éste radio de Larmor se calcula a partir de la velocidad térmica,
pues ésta velocidad es la velocidad promedio con la que viajan las particulas
dentro del plasma en cualquier direccién, al viajar en direccién perpendicular
al campo magnético es cuando surge la frecuencia de ciclotrén. Escribiendose
también como:

mr_ (A.20)

Te = ——F—
qB  w.

Es importante notar que la frecuencia de ciclotron no depende de la velocidad
o la energia cinética, sino unicamente de la intensidad del campo magnético.
Particulas con mas energia orbitan en circulos con mayor radio completando
cada vuelta en el mismo tiempo que particulas con menos energia orbitando en
circulos de menor radio. Una forma 1til de escribir la frecuencia de ciclotrén
(para el electrén) en Hz (f.) es la siguiente:

o= ;"—F ~ 28 x 108 (A.21)
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Donde B es la magnitud del campo magnético (en Teslas) en el cual la particula
cargada esta [20].

Por lo tanto, si hay un campo magnético presente, la particula cargada del
plasma tendrda un movimiento circular alrededor del eje por el cual tiene su
direccién el campo magnético, con una frecuencia correspondiente a la frecuencia
del ciclotrén (o “girofrecuencia”) y con un radio correspondiente al radio de
Larmor (o “giroradio”). Asf el movimiento de la particula cargada se vera como
se presenta a continuacion:

1y

Figura A.3: Movimiento de una particula cargada dado un campo magnético homogéneo [20].

A.8. Velocidad de Deriva

Cuando hay presentes tanto campo eléctrico como magnético (y ambos son
perpendiculares entre si) se tendra un arrastre del centro de guia alrededor del
cual se presenta el giro de la particula dentro de los campos con cierta velocidad.

g = (A.22)

La cual se denomina “velocidad de deriva” y representa la velocidad perpen-
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dicular promedio. Curiosamente ésta no depende de la velocidad o masa de la
particula dentro de los campos. Imaginese dos particulas diferentes inmersas en
los mismos campos E y B, las cuales tendrian una masa mayor y una masa
menor, la de masa mayor tendra un mayor giroradio r. y la de menor masa un
menor giroradio, pero la de mayor masa tendra una menor girofrecuencia w, y la
de menor masa tendra mayor girofrecuencia; ambos efectos se cancelardn entre
si y daran la misma velocidad de deriva g [20].

Por ejemplo, si se comparara el giroradio entre un electréon y un ion, se tendria
algo como el siguiente esquema:

A

B@

Figura A.4: Giroradio de un ién y un electrén. A pesar de tener masa diferente, y un giroradio
diferente (proporcional a la masa), ambos tienen la misma velocidad de deriva, ésta sélo
depende del campo eléctrico E' y el campo magnético B [20].

A.9. Camino Libre Medio

El tercer criterio con respecto a la definiciéon de un plasma tiene que ver con
las colisiones. Si se denota con “w,” a la frecuencia tipica de las oscilaciones del
plasma, y a “7” como el tiempo promedio entre colisiones con particulas neutras,
se podra comprender asi el tercer criterio para poder definir a un plasma, el cual
estard dado por [3]:

(r
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La probabilidad de colisién entre las particulas estd determinada por dos parame-
tros, los cuales son la densidad de particulas y la llamada “seccién transversal”.
Imaginese una particula de prueba, la cantidad de particulas con las que ésta
particula prueba puede colisionar dentro de un volumen V estd dada por nV,
donde n es la densidad de particulas.

La seccion transversal efectiva (en metros cuadrados) para dispersién entre elec-
trones y dtomos neutros o, (T;) para el xenén puede encontrarse a partir de un
ajuste numérico de la seccién transversal de dispersion entre electrones y atomos
neutros promediada sobre una distribucién de Maxwell de electrones dado por
[11]:

I,
Lv — 0.1

Oen (T,) =66 x 1071 | 44—~
L+ ()"

(A.24)

Donde T,y es la temperatura de los electrones dada en eV.

A partir de la seccion transversal se puede definir el camino libre medio por la
siguiente ecuacion:

A= — (A.25)

no

Y con ésta se puede definir asi también la frecuencia de colisiones entre la particu-
la prueba con las de su alrededor como:

UV =

- (A.26)

Donde v es la velocidad de la particula prueba [23]. Para ésta velocidad se utiliza
la velocidad térmica dada por la Eq. (A.9).



Apéndice B

Efecto Hall

A continuacién se presenta una breve explicacién sobre el efecto Hall ex-
traida del documento sobre la caracterizacion tedrica del propulsor de interés
41].

El efecto Hall fue descubierto en 1879 por el cientifico norteamericano Edwin
Herbert Hall. Puede ser brevemente descrito como la diferencia de potencial
a través de un conductor eléctrico que se forma cuando una corriente eléctrica
fluye a través de dicho conductor y un campo magnético perpendicular atraviesa
al conductor.

B.1. Efecto Hall en una lamina de material conductor

Imaginese una ldmina de un material conductor, de un espesor “d”, en
la cual, al ser de un material conductor, habitan electrones libres relacionados
entre si por el enlace metélico entre los atomos de la lamina.

Al hacer pasar una corriente eléctrica através de la ldmina, los electrones de la
lamina se moverdan en direccién contraria a la corriente eléctrica, es decir, de
arriba hacia abajo. Pero al existir un campo magnético que atraviesa perpendi-
cularmente la lamina, por la fuerza de Lorentz, los electrones se van a agolpar
hacia el borde derecho de la lamina, cargandolo negativamente, y a su vez car-
gando positivamente el otro borde de la lamina. Esta diferencia de carga entre
los bordes de la ldmina generara una diferencia de potencial entre los bordes. A
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ésta diferencia de potencial se le llama “Voltaje Hall”.

\ﬂ-

<

Va

Figura B.1: Lamina de material conductor a la cual se le induce un campo magnético atra-
vesandola y por la cual conduce una corriente eléctrica. Por Efecto Hall se genera una diferencia
de potencial dentro del material.

La derivacion de éste voltaje Hall se obtiene por medio del siguiente desarrollo.
Los electrones presentes en el material sienten una fuerza de Lorentz, al no tener
campos eléctricos externos a la lamina se puede eliminar el término del campo
eléctrico, resultando:

Fp =qugB (B.1)

Donde g es la carga de los portadores de carga, en este caso electrones, v, es la
velocidad de arrastre de los electrones y B la intensidad del campo magnético
aplicado. Asi también habra una fuerza eléctrica originada por la carga acumu-
lada dada como:

Vi

Fo=qby = i

q (B.2)
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Donde Ey es el campo eléctrico Hall, Vi; es el voltaje Hall y [ es la longitud del
conductor (distancia entre ambos bordes de la ldmina). Asumiendo un equilibrio
entre ambas fuerzas se obtiene:

Fr, = Fe

La velocidad de arrastre estd dada por:

Ve = —— (B.3)

Donde I es la corriente aplicada a través del conductor, n es la densidad de
portadores de carga y d el espesor del conductor, por tanto, sustituyendo la Ec.
(B.3) en (B.1), e igualando (B.1) con (B.2) resulta:

Vy B
4T d

Por lo tanto la magnitud del potencial Hall Vj serd [39]:

_IB

Vi — —
H nqd

(B.4)

Si se cuenta con campos eléctricos externos, y si éstos cuentan con una direccién
diferente a la del campo eléctrico Hall, entonces el efecto Hall tendrd otras
consecuencias y efectos. Estas consecuencias y efectos no se estudiaran pues no
es necesario hablar de ellos para entender el funcionamiento del propulsor Hall.

B.2. Efecto Hall en un gas ionizado

Existe otra cantidad interesante para éste tema, y es la cual ayudara a
plantear al efecto Hall en un gas ionizado en lugar de una ldmina de material
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conductor. Esta cantidad es el llamado “Pardmetro Hall”, y esté definido [30]
de la siguiente manera:

Ey
B.
7B (B.5)

Ry =

Donde FEj, se refiere al campo eléctrico transversal generado por el efecto Hall y
J; a la densidad de corriente generada por el flujo de portadores de carga que
viajan en la direccion de la corriente eléctrica inicial inducida en el material.

Tomando en cuenta las magnitudes del problema descrito en la Fig. B.1, y que
la densidad de corriente .J se representa como: J = L se tendra que la Ec. (B.5)

1d
tomara la siguiente forma:

Ey Vyd 1
Ry=-2 -2 — B.6
T JB  IB  ng (B.6)

Por lo tanto, a una mayor densidad de portadores de carga, menor serd el
parametro de Hall, el cual es una cantidad adimensional. En un material con-
ductor la densidad de portadores de carga es inmensa (= 4.5 x 10 cm ™ [39]),
por lo tanto se obtendrd un pardmetro Hall muy pequeno, pero para un gas ioni-
zado, el cual requiere muy poca densidad de particulas para lograr la ionizacién,
se tendra un parametro Hall grande.

Como el caso del efecto Hall en un plasma es un caso particular, se suele denotar
al pardmetro Hall para plasmas como 2, y se define como:

(B.7)

v Ml

Donde w, es la frecuencia de ciclotrén que se obtuvo en la Ec. (A.18), v es la
frecuencia de colisién entre electrones e iones dada por la Ec. (A.26) y m, la
masa del electrén.

Dentro de un medio donde esta ocurriendo el efecto Hall se tendrd un campo
eléctrico total equivalente a la suma del campo eléctrico inicial dado por la
corriente de portadores de carga dentro del material con el campo Hall producido
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(E = Eo+ Eg). Al angulo formado entre la direccién del campo eléctrico total

E y la direccion del vector de densidad de corriente J de los portadores de carga
se le llama “dngulo Hall”, y su relacién con el parametro Hall es la siguiente:

Q = tan(Oy) (B.8)

Otra cantidad que puede ser 1til en el efecto Hall es la resistividad Hall, definida
[30] como:

E.
P = j—y = BRy (B.9)

Es decir, el cociente entre el campo eléctrico Hall transversal y densidad de
corriente estard determinada sélo por el material (el cual cada uno tendréd su
parametro Hall caracteristico) y el campo magnético aplicado. En un plasma,
al estar definido el parametro Hall de otra manera, la resistividad Hall para un
plasma no se puede calcular con la Ec. (B.9).
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