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Resumo

A melhoria das capacidades dos componentes eletrdnicos e respetiva diminuicao das suas di-
mensoes, em conjunto com o baixo custo de desenvolvimento, construcao e lancamento de um
CubeSat tem promovido a democratizacao do acesso ao Espaco. Contudo, os sistemas propul-
sivos existentes atualmente ainda ndo possuem o nivel de maturidade necessario para desem-
penhar missdes que permitam explorar todo o potencial economico destes nano-satélites. A
necessidade de um sistema de propulsao capaz de gerar uma forca propulsiva na ordem dos
uN fez renascer o interesse nos propulsores eletrospray. Estes propulsores sao especialmente
adequados para missdes que requerem um elevado grau de precisao no controlo da atitude e/ou
da orbita.

Atualmente, existem varios estudos analiticos e experimentais da fisica do escoamento presente
num propulsor eletrospray, contudo, ha um nimero bastante limitado de estudos numéricos dada
a complexidade da sua simulacdo. Nesta dissertacao foi desenvolvido um modelo numérico com
funcbes programadas pelo autor para simular este escoamento no cédigo comercial de CFD
ANSYS FLUENT. Este modelo foi validado com resultados experimentais e pode ser aplicado a um
propulsor eletrospray para calcular alguns dos seus parametros de desempenho como a forca
propulsiva ou o impulso especifico, possibilitando o estudo do desempenho de um determinado
propulsor para varias geometrias e/ou regimes de operacdo. Foi ainda modelado o escoamento
bifasico que ocorre no campo de escoamento sob a influéncia das forcas eletrohidrodinamicas.

Palavras-chave

Propulsores eletrospray, CubeSats, sistemas de propulsao, modelacdo numérica, dinamica de
fluidos computacional
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Abstract

The improvement of the capabilities of small electronic components, combined with the low
cost of developing, building and launching a CubeSat has promoted the democratization of ac-
cess to space. However, the propulsion systems available nowadays do not have the required
maturity level to perform missions that allow to explore the full economic potential of these
nanosatellites. The demand for a propulsion system capable of generating thrust in the order
of uN has been increasing the interest in electrospray thrusters. These thrusters are especially
suitable for missions that require a high degree of accuracy in attitude or orbit control.

There are currently several analytical and experimental studies of the flow physics present in
an electrospray thruster, however, there are a very limited number of numerical studies given
the complexity of their simulation. In this thesis, a numerical model with functions program-
med by the author was developed to simulate this flow in FLUENT. This model was validated
with experimental results and can be applied to an electrospray thruster to estimate some of
its performance parameters like the thrust force or the specific impulse, allowing to study the
performance of a given thruster for different geometries and operation regimes. It was also
modeled the multiphase flow that occurs in the field of flow under the influence of the elec-
trohydrodynamic forces.

Keywords

Electrospray thrusters, CubeSats, propulsion systems, numerical modelling, computational fluid
dynamics
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Capitulo 1

Introducao

1.1 CubeSats

Os satélites sao objetos artificiais colocados em 6rbita de forma intencional e sao geralmente
classificados de acordo com a sua massa, sendo os de menores dimensoes categorizados como
mini-satélites (100-500 kg), micro-satélites (10-100kg), nano-satélites (1-10kg), pico-satélites
(0.1-1kg) e femto-satélites (< 0.1kg) [30].

Os CubeSats sao uma classe de nano-satélites que segue as CubeSat Design Specifications (CDS),
publicadas pela primeira vez em 1999 por Jordi Puig-Suari da California Polytechnic State Uni-
versity em parceria com Bob Twiggs da Stanford University. Estes tinham como objetivo a cria-
¢ao de um standard que permitisse reduzir o custo e tempo de desenvolvimento do projeto de
nano-satélites, de forma a possibilitarem aos seus estudantes a aquisicdo de competéncias pra-
ticas nesta area durante o periodo de tempo em que estes frequentavam a universidade[59, 60].

O tamanho dos CubeSats é medido em U-unidades, sendo que 1U corresponde a um formato
clbico de 10x10x10cm? e massa maxima de 1.33kg [60]. Estes sdo adaptaveis e podem assumir
varias configuracdes em funcao dos requisitos da missao: 1.5U, 2U, 3U, tendo ainda surgido re-
centemente as 6U, 12U e 27U que permitem um aumento das capacidades cientificas e militares
[61]. O Poly-Picosatellite Orbital Deployer (P-POD), representado na figura [I.2, foi desenvol-
vido pela Cal Poly e assemelha-se a uma caixa em aluminio, tendo capacidade para integrar
diferentes configuracdoes de CubeSats até um volume maximo de 3U+, em que o “+” representa
um volume adicional de aproximadamente 0.25U. Devido a sua simplicidade e fiabilidade o P-
POD é a estrutura mais comummente usada como interface entre os lancadores espaciais e a
carga secundaria, ou seja, os CubeSats. Uma vez em orbita, a porta do P-POD ¢é aberta e os

CubeSats sao libertados pelo mecanismo de ejecao.

Figura 1.1: Algumas configuracdes possiveis de CubeSats. Figura adaptada de [{].



Desde a sua fase inicial, no fim do séc.XX, quando o uso e desenvolvimento de CubeSats se
focava exclusivamente em projetos universitarios, que se verificou um aumento do interesse na
sua aplicacdo para fins comerciais, militares e missdes cientificas com o intuito de agilizar, por
um baixo custo, o projeto e desenvolvimento de componentes espaciais. A melhoria das capa-
cidades dos componentes eletronicos e respetiva diminuicao das suas dimensdes, em conjunto
com o baixo custo de desenvolvimento, construcao e lancamento de um CubeSat facilitou a aces-
sibilidade ao Espaco e tem levado ao planeamento de missdes sucessivamente mais complexas,
principalmente para demonstracées de tecnologia, constelacoes de satélites e como sistemas
que permitem ser utilizados para inspecionar satélites de maiores dimensées.

No entanto, para se explorar todo o potencial econémico dos CubeSats é essencial um sistema
propulsivo com capacidade para realizar manobras regularmente, e assim efetuar missées com
objetivos mais ambiciosos. Contudo, os sistemas propulsivos atualmente aplicaveis em Cube-
Sats nao atingiram ainda o grau de maturidade e complexidade dos seus homologos de maiores
dimensdes. Dependendo do tipo de missdo e do AV requerido existem varios tipos de operacoes
e manobras que se podem efetuar: controlo ativo de atitude, voos em formacao, desaturacao
das rodas de reacdo, mudanca ou correcao de drbita, compensacdo de arrasto atmosférico,
desorbitacéo, operacées de inspecdo ou transferéncias interplanetarias [62].

Figura 1.2: CubeSat 3U momentos antes da sua integracao no P-POD. Figura retirada de [2].



1.2 Limitagées atuais dos sistemas propulsivos em CubeSats

Os standards foram definidos para garantir a interoperabilidade entre estes pequenos satélites e
as estruturas de onde sao lancados, permitindo assim lancar CubeSats de diferentes produtores
usando a mesma plataforma. No entanto, varios requisitos devem ser cumpridos para assegurar
que este é fiavel e nao causa danos a carga principal, ao lancador ou a outros CubeSats [60].
Segundo a atual versao das CDS, existem varios requisitos gerais que afetam o projeto dos sis-
temas propulsivos direta e indiretamente. Dentre as limitacoes mencionadas destaca-se que:

« 0 uso de elementos pirotécnicos é estritamente proibido;

« 0 sistema de propulsdo deve possuir pelo menos trés inibidores de ativacao/ignicao para
prevenir tanto uma ignicdo espontanea como o derrame de propelente. Geralmente con-
sistem em trés valvulas independentes localizadas a saida do tanque de armazenamento.
Alternativamente, podem ser usados comutadores elétricos no caso de sistemas propulsi-
vos elétricos ou mecanismos de controlo da libertacao no caso das velas solares;

« a quantidade total de energia quimica armazenada nao pode exceder os 100 Wh, ou seja,
o equivalente a 360 kJ. Para termo de comparacao, isto equivale a energia quimica arma-
zenada em aproximadamente 0.019 kg de hidrazina (NoH,);

De notar que ndo sao impostos limites maximos a pressao a que o propelente é armazenado,
desde que esta seja suportada pelo respetivo tanque de armazenamento. No entanto, os sis-
temas com pressoes operativas superiores a 100 psi sao considerados perigosos, e para serem
aceites devem passar por um exaustivo processo de design, teste, inspecao e certificacao com
elevados custos inerentes [63]. Além disso, deve ter-se em consideracdo a massa total maxima,
a intensidade do campo magnético em redor do CubeSat, o uso de materiais perigosos e a massa
total perdida por desgaseificacao [60].

Outra das principais limitacdes, esta do foro tecnologico, esta relacionada com a poténcia dis-
ponivel num nano-satélite. Na fase inicial de operacdo de um CubeSat 3U, apds a libertacéo dos
painéis solares sdo tipicamente gerados cerca de 50-60W, o que limita tanto a selegao do tipo
de propulsor como o respetivo desempenho no caso de um sistema propulsivo elétrico. [62].

1.3 Sistemas de fornecimento de propelente

Devido aos limites de massa e volume de um CubeSat, o método de armazenamento e forneci-
mento de propelente assume um papel crucial na selecao do sistema propulsivo.
Existem essencialmente trés métodos de fornecimento de propelente [64]:

1. O propelente é fornecido pela diferenca de pressdes a partir de um deposito pressurizado.
Durante a operacao, a pressao pode ser mantida através da adicdo de um gas de pressu-
rizacao, geralmente inerte, sendo comummente usados em sistemas propulsivos quimicos
e elétricos. Alternativamente, o sistema pode ser auto-pressurizado e nesse caso o pro-
pelente (liquido ou sélido) vaporiza-se quando é sujeito a adicao de calor ou quando a
sua pressao desce abaixo da pressao de vapor por contacto com a baixa pressao do vacuo
espacial, sendo geralmente usados em sistemas propulsivos de gas frio e de gas morno.

2. O propelente solido é empurrado por uma mola na direcao onde a superficie do mesmo
sofre ablacdo. E usado em sistemas elétricos de tipo ablativo.



3. O propelente é bombeado por uma turbo-bomba. Este tipo de sistemas permite o arma-
zenamento do propelente a baixas pressoes, no entanto requerem um sistema secundario
de queima de gas para operar a turbo-bomba. Devido a sua complexidade sao geralmente
usados apenas em lancadores de grandes dimensoées.

1.4 Formas de medir o desempenho de propulsores de CubeSat

A forca de propulsao (F') gerada resulta da soma da variacao da quantidade de movimento e
das forcas de pressao aplicadas. A variacao da quantidade de movimento depende do caudal
massico de propelente (1) e da velocidade de ejecao dos gases na seccao de saida do bocal
relativamente ao sistema propulsivo (v.), enquanto que as forcas de pressao dependem da area
de seccao na saida do bocal (A.), da pressao nessa seccao (p.) € da pressao ambiente (p,), sendo
que esta € quase nula no Espaco [62].

F:mve+(pefpa)Aezmve (11)

A v, é dada pelo produto do impulso especifico com a aceleracdo média da gravidade ao nivel
do mar (go)-

Ve :gOIsp (12)

0O impulso especifico (I5,) mede o impulso total gerado por unidade de propelente consumido, e
depende da forca propulsiva gerada e do caudal massico de propelente. Os sistemas propulsivos
com um I, elevado apresentam geralmente um caudal massico reduzido e requerem um longo
periodo de tempo para alcancar o mesmo impulso total que um sistema propulsivo quimico.
Como o tempo de operacao de um CubeSat pode ser de apenas algumas semanas, nem sempre
é vantajoso que o I, seja muito elevado. Logo, o tempo de operacao do nano-satélite tam-
bém deve ser tido em conta na selecdo do sistema propulsivo. A forca propulsiva depende da
diferenca de pressoes entre o interior e o exterior da camara de combustao.

Isp:_i (1.3)

A equacéo de Tsiolkovsky (f1.4) permite determinar o incremento de velocidade necessario para
efetuar uma dada manobra (AV), relacionando a v, com a massa do veiculo espacial antes (m;)
e apos (mys) a manobra.

AV = gol,, In (:;‘f) (1.4)

A eficiéncia de um sistema propulsivo pode ser definida como a fracao da poténcia total forne-
cida que é transformada em energia cinética. A poténcia total fornecida ao sistema propulsivo
(P) pode ser conferida por uma fonte externa ou produzida pela libertacao de energia das liga-
coes quimicas do propelente.

T'rwg

P

1
2

n~ (1.5)

Estas definicoes podem tornar-se mais complexas na analise detalhada de um determinado tipo
de propulsor. Neste caso, apenas pretendemos ressaltar alguns aspetos que, embora gerais, sao
importantes para entender os proximos capitulos do presente trabalho.
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Capitulo 2

Revisdao do estado da arte

2.1 Estado da arte de sistemas propulsivos em CubeSats

Existe atualmente uma vasta gama de diferentes tipos de sistemas propulsivos, no entanto, a
sua miniaturizacao para aplicacdo em nano-satélites ainda apresenta varios desafios [30].

O TRL (Technology Readiness Level) é um sistema de medida usado para avaliar o nivel de ma-
turidade de uma tecnologia. Esta escala possui nove niveis sendo o TRL 1 o mais baixo e o TRL
9 o mais elevado [65].

Tabela 2.1: Visao geral do TRL de varios tipos de sistemas propulsivos. Tabela adaptada de [30].

| Tipo de Sistema Propulsivo | Forca Propulsiva | I, [s] | Maturidade da Tecnologia |
Hidrazina 0.5-30.7N 200-235 TRL 9
Gas frio 10mN-10N 65-70 TRL 9 (Butano/ N2, gqsoso)
Propulsao verde (nao-toxica) 0.1-27N 220-250 TRL 6 (HAN); TRL 9 (ADN)
PPT e VAT 1-1300uN 500-3000 TRL 7 (Teflon, Titanio)
Eletrospray 10-120uN 500-5000 TRL 7
Efeito de Hall 10-50mN 1000-2000 TRL 7 (Xénon, lodo)
Motores lonicos 1-10mN 1000-3500 | TRL 7 (Xénon); TRL 4 (lodo)
Velas Solares 0.25-0.6mN - TRL 6 (85m?); TRL 7 (35m?)

2.1.1 Sistemas propulsivos de gas frio

Nos sistemas propulsivos de gas frio um propelente inerte expande e acelera utilizando apenas
a entalpia disponivel sem geracdo de combustao, e sem adicdo de calor ou outro mecanismo de
adicao de energia. A forca propulsiva produzida é diretamente proporcional a pressao a que o
propelente se encontra no deposito de armazenamento e, geralmente, esta diminui a medida
que o propelente é consumido durante o periodo de operacao [66].

A energia é apenas requerida para controlo de valvulas e para manter o propelente a tempera-
tura minima de operacao. Devido ao nao-aproveitamento da energia armazenada nas ligacoes
quimicas do propelente este sistema propulsivo apresenta um I, reduzido [64]. Contudo, a sua
simplicidade e baixa necessidade energética tornam-no bastante fiavel e é por isso o sistema
propulsivo com maior historial de voo em CubeSats [67].

Tabela 2.2: Resumo dos sistemas propulsivos de gas frio [3, 31, 32, 33, 34, B5].

Sist. Propulsao Fabricante Propelente F [mN] Iy, [s] Registo de Voo
NANOPS SFL SFs 35 46 CanX-2
CNAPS SFL SFs 12.5p/bocal 45 CanX-4/CanX-5
Microprop Microspace Rapid Pte Argon 1p/bocal 32 POPSAT-HIP1
T3-uPS TNO, U.Twente, TU Delft Azoto 6 69 Delfi-n3xt
MEMS Aerospace Corporation Xénon 100 30 MEPSI-3
MarCO MiPS VACCO R236fa 25p/bocal - MarCO-A/MarCO-B




O Space Flight Laboratory (SFL) da University of Toronto Institute for Aerospace Studies fa-
bricou o CanX-2, um CubeSat 3U lancado em 2008, com um sistema de propuls@do denominado
NANOPS projetado especificamente para voos em formacao [31]. O NANOPS foi posteriormente
atualizado dando origem ao CNAPS, representado na figura El, lancado em 2014 a bordo do
CanX-4 e CanX-5 numa missao conjunta de voo em formacao. O CNAPS foi usado para controlo
da distancia e velocidade relativa entre os satélites. Este sistema estava equipado com quatro
bocais de funcionamento independente e possuia 260g de SFg liquido, conferindo um AV total
de 18m/s. O SF¢ foi selecionado pela sua massa volimica e pressdao de vapor elevadas, que
permitem a sua auto-pressurizacao, e pela sua natureza inerte e nao-toxica que tornam seguro
0 seu manuseamento [3].
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Figura 2.1: Esquema do interior do CNAPS. Figura adaptada de [3].

O POPSAT-HIP1 era um CubeSat 3U que tinha um propulsor de gas frio com oito bocais de TmN.
A operacao com argon permitia obter 32s de I,,, correspondentes a um AV de 2.25m/s. As
manobras desempenhadas consistiram na mudanca de atitude em dois eixos e na variacao da
velocidade angular [32].

A Netherlands Organization for Applied Scientific Research, a Universidade de Twente e a TU
Delft desenvolveram o Delfi-n3xt. Este tinha a particularidade de armazenar o propelente sob a
forma de graos. Os graos eram aquecidos, decompondo-se em 98% de azoto gasoso que era arma-
zenado num depédsito. Em orbita, o sistema foi capaz de aquecer dois dos seis graos até ocorrer
uma falha na ignicao do sistema de aquecimento [33]. O armazenamento compacto simplificou
o projeto do propulsor pois ndao exigia componentes que suportassem pressoes elevadas[68].

O pico-satélite MEPSI nao era estritamente um CubeSat pois ndo cumpria o fator de forma de-
signado pela Cal Poly, mas era menor que um CubeSat 1.5U. O sistema propulsivo foi fabricado
com manufatura aditiva para que o tanque de armazenamento, a canalizacao e os bocais fossem
feitos numa Unica peca, limitando a probabilidade de fugas de propelente [34].

Os CubeSats 6U MarCO-A e MarCO-B sao desde Maio de 2018 os primeiros a voar no espaco inter-
planetario. Estes voaram em direcdo a Marte seguindo o lander da Insight e foram construidos
pela NASA com o objetivo de retransmitir para a Terra as informacoes fornecidas pela Insight du-
rante as fases de entrada, descida e aterragem em Marte. O MiPS foi desenvolvido pela VACCO e
tinha oito bocais de 25mN. Quatro deles foram usados para manobras de correcao de trajetoria
e os restantes para dessaturacao das rodas de reacao [35, 69].
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2.1.2 Sistemas propulsivos quimicos

Os sistemas propulsivos quimicos extraem a energia quimica do propelente por uma reacao de
combustao que rompe as ligacdes moleculares e liberta energia sob a forma de um aumento
de temperatura. Os produtos da reacdo aceleram através de um bocal supersonico gerando
propulsdo. Devido aos limites mencionados na seccéo [i.2, o processo de combustao cria varias
complicacdes quando se pretende lancar um CubeSat como carga secundaria. Como tal, ndo ha
registo do lancamento de um CubeSat com um sistema propulsivo quimico integrado [64].

Tabela 2.3: Resumo dos sistemas propulsivos quimicos [4, 30, 36, 37, 38, 39, 40, 41, 42].

Sist. Propulsivo Fabricante Propelente F [N] Isp [s] | Registo de Voo
MPS-120 Aerojet Rocketdyne NoHy 0.25-1.25 | 206-217 -
MPS-130 Aerojet Rocketdyne | AF-M315E | 0.25-1.25 | 206-235
BGT-X1 Busek AF-M315E 0.1 214
BGT-X5 Busek AF-M315E 0.5 220-225

Lunar Flashlight MiPS VACCO LMP-103S 0.4 -
MPUC CU Aerospace CMP-8 0.16 187
HYDROS-C Tethers Unlimited H20 1.2 310
CDM-1 DSSP AP/HTPB 76.5 235
STAR 4G ATK TP-H-399 258 277

2.1.2.1 Monopropelentes

Neste tipo de sistemas, o monopropelente expande apos a sua decomposicao térmica ou cata-
litica e forma um gas a elevadas temperaturas que acelera no bocal do propulsor. A principal
diferenca neste tipo de sistemas de propulsao reside no propelente selecionado.

Hidrazina (N2H,)

E o monopropelente mais usado em missdes espaciais em virtude do seu longo historial de uti-
lizagdo e I,, relativamente elevado. Contudo, a hidrazina é toxica e o seu manuseamento
requer varios cuidados de seguranca, o que torna a sua aplicacdo dispendiosa. Além disso, a
possibilidade de auto-ignicdo a pressao e temperatura ambiente exige que lhe sejam aplicados
inibidores adicionais para evitar uma combustao acidental. Tudo isto torna-a uma opcao com um
custo proibitivo e relativamente perigosa, sendo mesmo a sua selecao algo contraditoria tendo
em conta os principios que serviram de base a criacdo do conceito dos CubeSats. Ainda assim,
existem varios propulsores de hidrazina aplicaveis em CubeSats, alguns dos quais inicialmente
projetados para pequenos satélites.

O MPS-120 é um sistema propulsivo desenvolvido pela Aerojet Rocketdyne e produzido com ma-
nufatura aditiva para manobras de correcdo orbital. E composto por quatro bocais que geram
0.25-1.25N de forca propulsiva e 206-217s de I, [B6].

Monopropelentes verdes (ndo-toxicos)

Desenvolvidos como uma alternativa mais segura a hidrazina, estes sdo menos perigosos devido
a sua baixa toxicidade e reduzida pressao de vapor. No entanto, o acréscimo de seguranca nao é
considerado como a principal razao para o seu desenvolvimento, visto que a hidrazina apresenta
um historial notavel neste aspeto, mas sim pela reducao dos custos associados a simplificacao
das operacdes de armazenamento e manuseamento [70].

Os dois monopropelentes verdes em fase mais avancada de desenvolvimento sao o AF-M315E, um
composto baseado em nitrato de hidroxilamonio (HAN) desenvolvido pelo AFRL, e o LMP-103S ba-
seado num solido de dinitramida de amonio (ADN) dissolvido em pequenas quantidades de agua.
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Comparativamente a hidrazina, possuem maior massa volimica e queimam a temperaturas su-
periores o que resulta num I, acrescido (~250s) e, por consequéncia, num melhor desempenho
(ADN e HAN dispéem de mais 30% e 50% de pI;,, respetivamente). No entanto, a igni¢cdo nao
ocorre de forma fiavel a menos de 250°C e o desenvolvimento de um catalisador capaz de supor-
tar elevadas temperaturas tem sido demorado. Isto significa que requerem aproximadamente
o triplo da energia para pré-aquecimento [70].

A gestao térmica e o consumo energético sao caracteristicas vitais num CubeSat que dificultam
o0 uso destes propulsores [64].

Figura 2.2: BGT-X5. Figura retirada de [d].

O AF-M315E nao possui historial de voo mas a NASA planeia testa-lo na missao GPIM (Green
Propulsion Infusion Mission) [71]. A Aerojet Rocketdyne adaptou o seu MPS (Modular Propulsion
System) para operar com AF-M315E. O MPS-130 produz 0.25-1.25N e tem um I, de 206-235s. O
sistema ainda esta em fase de desenvolvimento [37]. A Busek criou o BGT-X1 e o BGT-X5, re-
presentado na figura 2.2, ambos funcionando com AF-M315E. O BGT-X1 produz 0.1N e apresenta
um I, de 214s, ao passo que o BGT-X5 gera 0.5N e fornece 220-225s de I, [4, 38]. O LMP-103S
foi usado a bordo do satélite europeu PRISMA e pode ser adaptado para uso num CubeSat [72].
A VACCO desenvolveu o sistema propulsivo que foi selecionado para a missao Lunar Flashlight,
com 3U de volume e quatro propulsores de 0.1N que serao usados para controlo de atitude e
correcao de érbita [39].

Apesar dos desenvolvimentos ja efetuados, nenhum sistema propulsivo com monopropelente
verde voou num CubeSat.
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Peroéxido e misturas de peroxidos

O peroxido deve ser pré-misturado com alcool para que a combustao ocorra na presenca de um
catalisador. As misturas de perdxidos sao significativamente mais seguras e menos toxicas do
que a hidrazina. Além disso, a sua aquisicao é facil e barata, queima a baixas temperaturas e
apresenta um registo de voo consideravel em propulsores de bipropelentes [64].

A CU Aerospace desenvolveu o MPUC para testar a combustao de um propelente denominado
CMP-8, composto por uma mistura de 45% peroxido, 10.2% etanol e 44.8% agua. Esta mistura
provou ser estavel a altas temperaturas e reagia apenas apos a adicdo de um catalisador.
Mediante a variacao da pressao do sistema de alimentacao era possivel regular o caudal massico
de propelente e, por consequéncia, o desempenho. Com 170psi o MPUC originou um impulso
especifico de 187s e uma forca propulsiva de 0.16N [40]. O uso em CubeSats é promissor mas
esta tecnologia ainda dispde de pouca maturidade.

2.1.2.2 Bipropelentes

Sao constituidos por duas substancias: um oxidante e um combustivel. Face as limitacoes refe-
ridas na seccdo .2 e ao custo, complexidade e duplicacdo de componentes nao sdo tipicamente
concebidos para CubeSats.

Uma excecao € o HYDROS-C desenvolvido pela Tethers Unlimited. O HYDROS converte agua em
hidrogénio e oxigénio pelo processo de eletrolise. Estes gases sdo armazenados em depdsitos
separados, sendo posteriormente misturados e queimados por uma reacao de combustdao. O
uso da agua como propelente minimiza os riscos para a carga principal e permite reduzir os
custos associados a sua operacdao. No entanto devem ser tidos em conta certos fatores como
a complexidade, custo e massa do sistema de eletrolise da agua e a energia necessaria para a
sua operacao. O HYDROS-C apresenta um desempenho de 1.2N e um I, de 310s com cerca de
5-25W, o que resulta em 20% de eficiéncia propulsiva [41, [73].

2.1.2.3 Propelentes solidos

A geracdo de propulsao é devida a expansao e ejecao dos gases formados pela combustdo do
propelente. A falta de controlo da taxa de combustao dificulta a regulacao da forca propulsiva
que é produzida e, por essa razao, estes sistemas estao geralmente limitados a apenas uma ma-
nobra de elevado impulso [66]. Além disso, as limitacdes pirotécnicas mencionadas na seccao
fl.2 promovem o desinteresse na sua aplicacdo.

A Digital Solid State Propulsion desenvolveu o CDM-1 capaz de fornecer um AV de 50m/s a um
CubeSat 3U de 4kg. O sistema usa AP/HTPB, um compésito de perclorato de amonio, e tem
uma massa total de 459.5g, um I,, de 235s e uma forca propulsiva média e maxima de 76.5N
e 186.8N, respetivamente. Este sistema foi projetado para efetuar uma manobra com um AV
elevado ou uma rapida desorbitacao [42].

A forca propulsiva gerada por estes sistemas é bastante significativa e deve ser tida em conside-
racdo dado o tamanho e massa de um CubeSat pois exige que o nano-satélite possua um robusto
sistema de controlo de atitude [64].



2.1.3 Sistemas propulsivos elétricos

Este tipo de sistemas propulsivos difere dos seus congéneres quimicos pela fonte de energia
usada para acelerar o propelente. Enquanto que nos propulsores quimicos a energia se encontra
geralmente armazenada nas ligacdes moleculares do propelente e é libertada por combustao,
decomposicdo ou expansao, os propulsores elétricos usam uma fonte de energia externa tipica-
mente assegurada por painéis solares para operarem e acelerarem o nano-satélite [62].
Quando comparados com os sistemas propulsivos quimicos, estes possuem um I, mais elevado,
permitindo reduzir a massa de propelente necessaria para uma determinada missdo. Como o
propelente necessita de ser aquecido ou ionizado, habitualmente a poténcia elétrica é uma im-
portante limitacao no projeto deste tipo de sistemas.

Podem distinguir-se trés tipos, classificados segundo o método de aceleracado do propelente:

o Eletrotérmicos;
« Eletromagnéticos;

« Eletrostaticos.

2.1.3.1 Sistemas Eletrotérmicos

Os propulsores deste tipo sao normalmente conhecidos por propulsores de gas “morno” pois
usam energia para aquecer o propelente, que expande e acelera por uma tubeira de De Laval.
Sao idénticos aos propulsores de gas frio mas possuem um mecanismo de aquecimento, o que
resulta nao s6 num aumento de I,, mas também numa maior necessidade energética.

E considerada uma tecnologia promissora para CubeSats uma vez que pode operar com propelen-
tes inertes, nao envolve combustdo e possui algum historial no controlo de atitude de satélites
convencionais [64]. Além disso, o seu desempenho pode ser adaptado quer pela variacao do
caudal massico de propelente ou da poténcia fornecida [74]. Contudo, nao ha registos do voo
de um CubeSat com um propulsor de gas morno.

0 método de aquecimento do gas € a principal diferenca entre os varios sistemas eletrotérmicos.

Tabela 2.4: Resumo dos sistemas propulsivos elétricos do tipo eletrotérmico [7, 43, 44, 45, 46].

Sist. Propulsivo Fabricante Propelente | F [mN] | I, [s] | Poténcia [W] | Registo de Voo
CHIPS VACCO R134a 30 82 30 -
MRJ Busek NH3 2-10 150 3-15
AQUARIUS Univ. de Tokyo H2.0 4 70 <20
PUC VACCO SO, 5.4 70 15
Resistojets

Num resistojet, o propelente é aquecido por um elemento resistivo até elevadas temperaturas, o
gue provoca a sua expansao e aceleracao na tubeira. O desempenho é limitado pela temperatura
de fusdo do elemento resistivo, e as perdas térmicas e energéticas associadas ao processo de
aquecimento diminuem a sua eficiéncia [66]. A miniaturizacao destes propulsores é dificultada
pelas limitagcoes energéticas dos nano-satélites que afetam o tempo requerido para aquecimento
do elemento resistivo, sendo necessario controlar o caudal massico de propelente para permitir
um aquecimento adequado. Isto impde grandes limitacGes na forca propulsiva que pode ser
gerada [779].

Apesar da extensa aplicacdo em satélites de maiores dimensoes, e dos desenvolvimentos efetu-
ados na sua miniaturizacdo, até ao momento nenhum resistojet foi aplicado num CubeSat.
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Figura 2.3: Esquema da configuracao tipica de um resistojet. Figura adaptada de [f].

O CHIPS é um modulo que ocupa 1U+ de volume e tem capacidade para efetuar manobras de mu-
danca de altitude, voo em formacéao, correcao de drbita e operacdes de inspecdo. O propelente
R134a foi selecionado devido a sua natureza ndo-toxica, inerte e estavel [43].

O MRJ desenvolvido pela Busek tem 1.25kg, 1U de volume e a forca propulsiva pode ser con-
trolada pela variacdo da poténcia fornecida (3-15W). Em alternativa ao R134 pode ser usada
amonia que é auto-pressurizada, possui um I, elevado e é facil de manusear e armazenar [44].
O AQUARIUS ocupa 2U e esta previsto o seu uso no CubeSat 6U EQUULEUS. A forca propulsiva e
o impulso especifico sao respetivamente de 4mN e 70s [45].

Arcjets

Os arcjets utilizam uma elevada diferenca de potencial entre o anodo e o catodo para provocar
um arco elétrico que ioniza e aquece o propelente. A sua aplicacdo em nano-satélites ndo é
muito pratica pois os arcjets nao operam de modo estavel a menos de 500W e o seu periodo
de operacao é limitado pela erosao dos elétrodos. Além disso, o seu rendimento € bastante
reduzido devido as baixas taxas de reacdo, a problemas de revestimento dos elétrodos e a
perdas durante o fornecimento de energia [75].

Valvula
—

Propelente | —a=

Arco elétrico
" entre o citodo

e o anodo
Catodo

+

Figura 2.4: Esquema de funcionamento de um arcjet. Figura adaptada de [5].

Horisawa et al. [[76] fabricaram um micro-arcjet com tecnologia de manufatura a laser, apresentando-
se assim como uma outra versao destes dispositivos. Durante os testes de operacao verificou-se
uma descarga estavel para um caudal massico de 0.4mg.s~! e 6W de poténcia, tendo sido me-
didos 1.2mN e 147s de I, com uma eficiéncia propulsiva de 7%.
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Aquecimento por micro-ondas

Um cabo coaxial que funciona como antena propaga as micro-ondas até uma camara onde o
propelente é ionizado e aquecido. Uma das vantagens destes propulsores € a auséncia de elé-
trodos evitando assim a erosao e prolongando o seu tempo de vida. Contudo, possuem uma
baixa eficiéncia devido as perdas de calor associadas a elevada area de superficie interna [75].

Metal Dielétrico Isolante I Plasma

Gas

Antena - =

Plasma

2

Cabo coaxial —»<—Fonte de plasma—»< Tubeira
Figura 2.5: Esquema de funcionamento de um propulsor de micro-ondas. Figura adaptada de [6].

Kawanabe et al. [77] desenvolveram um propulsor que operava com micro-ondas de 4GHz de
frequéncia. A operacdo com um caudal volimico de 60 cm3/min de argon e 6W de poténcia
permitiram gerar 1.11mN e um I, de 64s, com uma eficiéncia propulsiva de 5.6%. A operagao
com 3W de poténcia produziu 1.03mN e 59s de I;,,, com um rendimento de 9.2%.
Posteriormente, Takahashi et al.[6] estudaram o desempenho do propulsor com He e H,, uti-
lizando micro-ondas de 4.0GHz a 6W de poténcia e um caudal volumico de 2-70 cm?/min. No
caso do He registaram 0.04-0.51mN, um I,, de 150-270s e um rendimento de 2-12% conforme
o caudal e a poténcia fornecida. No caso do H obteve-se um I, de 450s.

Descargas em micro-cavidades (“Micro-cavity discharges”)

Neste conceito uma corrente elétrica alternada provoca a ionizacdo e aquecimento do prope-
lente até temperaturas elevadas. Operam com uma baixa poténcia disponivel e geram uma forca
propulsiva superior aos outros sistemas eletrotérmicos. O seu tamanho é facilmente adaptavel
pelo uso de varias micro-cavidades em paralelo. A auséncia de elétrodos expostos e a dispensa
de um elemento resistivo promovem a longevidade do seu periodo de operacao [75].

A CU Aerospace e a VACCO desenvolveram o propulsor PUC para o AFRL que gera descargas
incandescentes para aquecer SO, até cerca de 1500K. Para isso, usa frequéncias de 50-500 kHz
e com 15W é capaz de gerar 5.4mN e um I, de 70s [7, 46].

50 - 500 kHz,

MICROCAVITY 500V, 2mA, 1 watt

DISCHARGE
(ABNORMAL GLOW)

Tubeira

T.=1500- 2000 K
50 - 200 kPa

Propelente gasoso ==
(argdn, nedn, etc.)

Figura 2.6: Esquema de funcionamento do PUC. Figura adaptada de [7].
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2.1.3.2 Sistemas Eletromagnéticos

Nesta tecnologia o propelente é convertido em plasma e acelerado por um campo eletromag-
nético. Possuem uma natureza pulsatéria e, como tal, a forca propulsiva é dada pelo impulse
bit (I;;) e pela frequéncia de pulsacéo (f):

F = flyit (2.1)

Para uma maior eficiéncia, a quantidade de propelente ndo deve exceder a capacidade de ioni-
zacao e ablacao do sistema propulsivo [78]. Dos propulsores relacionados com esta categoria,
existe apenas o registo de voo de um VAT (“Vacuum Arc Thruster”).

Tabela 2.5: Resumo dos sistemas propulsivos elétricos do tipo eletromagnético
[10Q, 47, 48, 49, b0, b1, b2, 53].

Sist.Propulsivo | Fabricante/Propelente | I,,[s] Ipit | F Poténcia Registo de voo

uPPT ARC/PTFE 1000 | 10-20uNs 0.5-4W

PPTCUP Mars Space Ltd/PTFE 600 40uNs 2.7W
PPT Fotec GmbH/PTFE 904 | 3.5-10uNs <1W -
uPPT Busek/PTFE 700 0.5mN 2W FalconSat3(50kg)

BmP-220 Busek/PTFE 536 0.02mNs 1.5-7.5W -
uCAT GWU/Titanio 3000 1-20uN 10W BRICSat-P
RFT Phase Four/Xénon 498 | 0.3-1.4mN | 35-100W -

Propulsor de plasma pulsado (Pulsed plasma thruster, PPT)

Nos PPTs a propulsao é gerada pela emissdo de uma pequena faisca que desencadeia a descarga
do condensador e leva a criacdo de um arco elétrico. O arco elétrico provoca a ablacao e ioni-
zacao do propelente, transformando-o em plasma. O plasma é acelerado pela forca de Lorentz
originada pela interacdo entre o campo elétrico e o campo magnético induzido. As particu-
las neutras devido ao seu aquecimento sao aceleradas pelas forcas de pressao. O propelente,
geralmente solido, é continuamente empurrado por uma mola a medida que é consumido.

E Eletrodo
= s
Corrente [ 5
Propelente o Campo i 1
PTFE magnético B ;
Condensador] 5
T
Bo . ) C
rrente [
Corrente |
o}
R R ¥ :
Posicio camada plasma 7. Eletrado

Figura 2.7: Esquema simplificado de um PPT retangular. Figura adaptada de [8].

Estes propulsores podem ser utilizados com propelentes solidos, liquidos ou gasosos. O pro-
pelente solido mais usado é o politetrafluoretileno (PTFE ou Teflon™) devido a sua natureza
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inerte e nao-toxica. A energia necessaria por pulso depende do tamanho do PPT e do tipo de
propelente, sendo maior no caso de propelentes liquidos e gasosos. Estes Ultimos sao mais ver-
sateis pois permitem variar a quantidade de propelente ejetado, porém requerem mais energia
€ mecanismos mais complexos para controlo do caudal [64]. Os PPTs possuem elevada precisao
gracas ao baixo I;; mas tém apenas 10-20% de eficiéncia e os elétrodos apresentam problemas
de erosao [66]. Face as limitacbes de volume e seguranca de um CubeSat, os PPTs sdao uma
solucao atrativa pois apresentam vantagens como a flexibilidade energética e o propelente no
estado solido. Contudo, nao ha registo do seu voo num CubeSat [64].

O PPTCUP foi desenvolvido para efetuar compensacao do arrasto atmosférico de modo a aumen-
tar o tempo em orbita de um CubeSat. Apresenta cerca de 600s de I, e um I;,;; de até 40uNs
numa operagao com 2.7W a 1Hz de frequéncia [48, 79]. A Fotec GmbH concebeu um mddulo
propulsivo com 300g capaz de gerar um [, médio de 904s [49]. A Busek desenvolveu um pPPT
para controlo de atitude que voou a bordo do FalconSat-3, um micro-satélite de 50kg. Este uPPT
tinha trés tubeiras, uma massa de 0.55kg e ocupava 0.5U de volume. Consumia 2W de poténcia
durante uma operacao a 2Hz [50]. O BmP-220 é um sistema propulsivo baseado nos ;:PPTs que
voaram no FalconSat-3. Possui 0.5kg, 370cm? de volume e produz um impulso total de 220Ns
com cerca de 40g de propelente[51].

“Vacuum Arc Thrusters” (VAT)

Estes propulsores sao compostos por dois elétrodos de metal separados por um material dielé-
trico. O plasma é formado por um processo altamente eficiente quando um arco elétrico atinge
0 catodo e provoca a sua ablacao e ionizacao. Devido a acdo das forcas eletromagnéticas, o
plasma acelera e cria propulsdo. Geralmente, o I;; é bastante reduzido e depende do tipo de
material do catodo que funciona como propelente. [64].

O uCAT foi desenvolvido por parte de investigadores da George Washington University (GWU).
Este difere dos VAT tradicionais pois aplica um campo magnético que provoca a rotacdo do
local onde o catodo sofre ablacdo. O resultado € uma erosao uniforme do material do catodo,
prolongando o seu tempo de vida. Quatro destes propulsores operaram com sucesso no espaco
em 2015 apds serem integrados no BRICSat-P, um CubeSat 1.5U da Academia Naval dos Estados
Unidos da América. Apesar de incapazes de produzir AV suficiente para manobrar em orbita,
conseguiram reduzir a taxa de rotacao do satélite de 15°/s para 1.5°/s em menos de 48h [52].

Citodo Isolamento  Anodo ot
2 ! Arco elétrico

5
h

E @ * Pluma de Plasma

£ L h\_‘"‘_‘q—‘_‘-*-“@

7 . L™
.f'f \ \
Mola do mecanismo "n Particulas erodidas
de alimentagio

Erosdo

Figura 2.8: Esquema de funcionamento de um VAT. Figura adaptada de [Q].
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Propulsores com bocais magnéticos

0 desgaste e a erosao dos elétrodos limitam a eficiéncia e durabilidade dos sistemas propulsivos.
Como tal, tem sido estudada a utilizacdo de bocais magnéticos para conduzir e acelerar o plasma
na zona de saida de forma a limitar o contacto deste com as paredes do sistema propulsivo.
Estes propulsores possuem a flexibilidade para adaptar a intensidade e configuracao do campo
magnético, permitindo-lhes modificar a expansao do plasma durante a operacao.

A Phase Four desenvolveu o Radio Frequency Thruster, um propulsor sem elétrodos que usa
ondas radio para formar plasma a partir do aquecimento e ionizacdo de xénon. Este propulsor
tem 1.5kg, um volume de 1U+ e possui a versatilidade para modificar o seu modo de atuacao de
acordo com a forca propulsiva e o impulso especifico requeridos dado que estes dependem da
poténcia e do caudal volUmico [53]. Utiliza 35-100W durante a operacéo e gera 0.3-1.4mN [10].

= imanes

Antena RF
[ ]

Plasma

Tubeira Entrada de
magneética propelente

Figura 2.9: Esquema de funcionamento do propulsor da Phase Four. Figura adaptada de [f10].

2.1.3.3 Sistemas Eletrostaticos

Neste tipo de sistemas o propelente é acelerado pelas forcas de Coulomb. Incluem-se nesta
categoria os propulsores eletrospray, os motores ionicos e os propulsores por efeito de Hall.
Apesar dos Ultimos dois tipos de propulsores apresentarem um consideravel historial de aplicacao
em satélites de maiores dimensoes, a sua miniaturizacao desperta varios problemas. Até ao
momento, apenas dois propulsores eletrospray foram utilizados durante o voo de CubeSats.

Tabela 2.6: Resumo dos sistemas propulsivos elétricos do tipo eletrostatico [[i1, 12, 54, b5, 56, 57, 58].

Propulsor | Fabricante | Propelente Isp[s] F[uN] Poténcia[W] Registo Voo
S-iEPS MIT - 1717 74 1.5 AeroCube8A/B
IFM Nano | Enpulsion indio 2000-6000 10-400 40 CubeSat3U
BET-1 Busek - 800 700 15 -
BET-100 Busek - 1000-1800 5-100 5.5
uNRIT-2.5 Astrium Xénon 1236-2609 | 200-500 19.2-31.2
BIT-1 Busek Xénon/lodo | 2150-3200 | 100-180 10-13
BIT-3 Busek lodo <2300 680-1200 56-80
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Propulsores eletrospray

Nos propulsores eletrospray o propelente é geralmente fornecido a um emissor pelas forcas
capilares. Nestes propulsores é gerado um intenso campo elétrico entre o emissor e o eléctrodo
de extracao que em conjunto com a tensao superficial distorce a geometria do propelente e
forma um cone de Taylor. Quando se supera um dado limite de tensao elétrica, um jato de
liquido é emitido do apice do cone, sendo acelerado e ejetado do propulsor. Existem dois tipos
de propulsores eletrospray, definidos pelo seu método de emissao. Os propulsores coloidais
emitem gotas, enquanto que os propulsores de emissao por campo elétrico (FEEP) emitem ides
e apresentam por isso um I, superior. A poténcia requerida e a forca propulsiva produzida
dependem do nimero de emissores. Como resultado, o tamanho destes propulsores é facilmente
modificado, o que os torna adequados para o desempenho de diferentes tipos de manobras [78].

Fluxo particulas
memmm Grelha de aceleragdo

— s  Grelha de extracao

Cone de
Taylor

Emissor

Regulacdo do
escoamento

Reservatorio de
propelente

Figura 2.10: Esquema de funcionamento de um propulsor eletrospray. Figura adaptada de [[1]].

(a) S-iEPS com uma matriz de 480 emissores. (b) Médulo propulsivo com oito propulsores.

Figura 2.11: Sistema de Propulsao S-iEPS. Figuras retiradas de [{IZ].
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Em 2015, a AeroSpace Corporation lancou dois CubeSats 1.5U, o AeroCube-8A e o AeroCube-
8B. A bordo estava o S-iEPS (Scalable-ion Electrospray Propulsion System), uma unidade com
oito propulsores desenvolvida pelo MIT que consumia 1.5W e gerava 74uN e 1717s de I,,. Este
sistema propulsivo nao necessita de um neutralizador pois tem a capacidade para extrair tanto
ides positivos como negativos. Além disso, pode ser adaptado para missdes com diferentes
requisitos através da modificacdo do nimero de emissores, da sua localizacdo e/ou orientacao
[12]. O BET-1 é um propulsor com 1.15kg e 1U de volume criado pela Busek, e requer 15W para
gerar 0.7mN de propulséo e 800s de I, [65]. Outro eletrospray desenvolvido pela Busek é o
BET-100. Este propulsor requer 5.5W para operac¢ao, produzindo 5-100 uN e um I,, de 1000-
1800s. O projeto de varios dos componentes dos BETs sdo baseados no propulsor coloidal que
voou a bordo da missdo LISA Pathfinder (ST-7) da Agéncia Espacial Europeia [fl1]. A Enpulsion
construiu o IFM Nano, um propulsor do tipo FEEP, que foi testado num CubeSat 3U no espaco e
produziu cerca de 250uN com um I, de 4000s [80].

Propulsores por efeito de Hall

Nestes propulsores um catodo externo liberta eletrées que sao atraidos para o interior pelo
campo elétrico que é criado entre os elétrodos. Um campo magnético radial “prende” estes
eletrdes e desloca-os em torno do eixo do propulsor para promover a ionizacao do propelente.
Os ides formados sao acelerados e ejetados pelo campo elétrico, sendo neutralizados por uma
fracao dos eletroes libertados inicialmente pelo catodo. Estes propulsores sdo bastante com-
pactos mas exigem elevados niveis de poténcia.

O TCHT-4 foi desenvolvido no Osaka Institute of Technology para ser integrado no nano-satélite
PROITERES3. Apresentava um I, de 1570s, 18.1% de eficiéncia propulsiva e consumia 66W [81].
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Figura 2.12: Esquema de funcionamento de um propulsor por efeito de Hall. Figura adaptada de [f13].

Motores io6nicos

Nestes motores o propelente é ionizado no interior de uma camara e acelerado pelo campo
eletrostatico criado entre as grelhas localizadas na saida. Existem dois tipos principais de mo-
tores ionicos que se distinguem pelo seu método de ionizacao: bombardeamento de eletroes ou
ionizacao por ondas radio. No primeiro método o propelente é “bombardeado” e ionizado por
um catodo que liberta eletroes pelo efeito termidnico. A ionizacdo por ondas radio é feita por
uma bobina que cria e oscila azimultamente um campo elétrico para produzir plasma. A pluma
ionica ejetada € neutralizada por um catodo secundario no exterior.
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Figura 2.13: Esquema de funcionamento de um motor idnico. Figura adaptada de [[14].

A Universidade de Giessen e a Astrium desenvolveram o uNRIT-2.5 para efetuar voo em formacao
[66]. O BIT-1 tem 1cm de didmetro e produz 100 uN com 10W de poténcia [57]. O BIT-3 é
um motor idnico de ionizacdo por ondas radio com uma massa de 2.9kg, dos quais 1.5kg sdo
propelente. A sua aplicacio esta planeada em dois CubeSats 6U na missao Lunar IceCube [58].

Propulsores magnetoplasmadindmicos (MPD)

Num propulsor magnetoplasmadinamico o propelente é transformado em plasma e ejetado a
elevadas velocidades pela forca de Lorentz que é criada pela interagao entre o campo magnético
azimutal auto-induzido e a componente axial e radial da corrente elétrica [82].

Os propulsores MPD sao adequados para a realizacao de missdes interplanetarias de longa du-
racdo devido ao seu I, elevado [83]. Tal como representado na figura .14, a sua configura-
céo coaxial consiste num catodo central rodeado por um anodo concéntrico [84]. Atualmente,
a aplicacao destes propulsores em CubeSats ndo é viavel devido aos seus elevados requisitos
energéticos.

Figura 2.14: Esquema de funcionamento de um propulsor magnetoplasmadinamico coaxial. Figura
adaptada de [[15].
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2.1.4 Velas solares

As velas solares sdao compostas por uma estrutura metalica extensivel que liberta uma vela for-
mada por uma fina pelicula de um material extremamente leve e altamente refletor. Quando os
fotdes emitidos pelo Sol incidem na superficie da vela transmitem-lhe a sua quantidade de mo-
vimento, que apesar de reduzida pode gerar um AV consideravel conforme a area da vela[64].
A grande vantagem das velas solares é que nao necessitam de armazenar propelente. Por outro
lado, necessitam de um longo periodo de tempo para que a vela ganhe uma variacdo apreciavel
da quantidade de movimento. Além disso, a sua operacdo depende das condicoes de luminosi-
dade (distancia do sol, angulo de incidéncia, periodos de eclipse, etc.)[66, 85].

Figura 2.15: LightSail-A. Figura retirada de [f16].

0 NanoSail-D2 € um CubeSat 3U lancado pela NASA e foi o primeiro veiculo com uma vela solar
a orbitar a Terra. No inicio de 2011, conseguiu libertar com sucesso uma vela de 10m? mas
devido a baixa altitude da orbita foi incapaz de gerar propulsao efetiva e o aumento de arrasto
atmosférico causou a sua desorbitacio mais cedo do que o previsto [86]. Desde entdo tem-se
ponderado o uso das velas solares para diminuir o tempo de desorbitacdo dos satélites em “fim
de vida” e assim mitigar a quantidade de lixo espacial [87].

Em 2015 no voo de teste do CubeSat 3U desenvolvido pela Planetary Society, o LightSail-A exe-
cutou com sucesso o desdobramento de uma vela solar de 32m? constituida por quatro velas
triangulares de Mylar. A vela ocupava metade dos 2U do sistema completo. Esta demonstracao
foi apenas um teste do sistema de extensdo da vela e devido a baixa altitude da orbita nao
houve geracéo efetiva de forca propulsiva [[16]. O inicio da miss&o LightSail2 est4 atualmente
planeado para o fim de Junho de 2019.
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2.1.5 Cabos Eletrodinamicos

Os cabos eletrodinamicos consistem num cabo longo, fino e resistente, orientado na direcao do
centro gravitacional da Terra. A interacdo entre o campo elétrico ao longo do cabo e o campo
magnético da Terra origina uma forca de Lorentz na direcao do movimento, criando AV sem
necessitar de propelente. Este método apenas permite realizar manobras de subida ou descida
de altitude, Gtil por exemplo para compensacao de arrasto atmosférico ou desorbitacao.

Tal como representado na figura .16, estes podem operar como gerador elétrico ou motor
elétrico. No primeiro caso, a forca de Lorentz tem o sentido oposto ao movimento do satélite,
0 que provoca a diminuicao da altitude mas permite a conversao da energia cinética em energia
elétrica. No caso do motor elétrico, a forca de Lorentz é no sentido do movimento, acelerando
o satélite e compensando os efeitos do arrasto atmosférico, embora com um gasto energético.

Durante as varias missoes de teste efetuadas em CubeSats houve sempre problemas na libertacao
e extensdo completa do cabo eletrodinamico [88, 89]. A Tethers Unlimited desenvolveu um
modulo para aplicacao em CubeSats com 83g e 100mm x 83mm x 6.5mm de volume que permite
reduzir o tempo necessario para a desorbitacao do satélite em que é aplicado [90].
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Figura 2.16: Modos de operacao dos cabos eletrodinamicos. Figuras adaptadas de [{17].
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2.2 Revisdo sobre propulsores eletrospray

A aplicacdo de um potencial elétrico elevado entre um liquido eletricamente condutor e um
elétrodo de extracao deforma a superficie do liquido e leva a formacao de um cone de Taylor,
uma protrusao conica que surge no liquido. Quando a tensao elétrica supera a tensao superficial
do liquido é emitido um jato liquido a partir do apice do cone. Este fendmeno de emissao de um
jato de pequenas goticulas é conhecido como spray eletrohidrodinamico ou eletrospray, e esta
na base do funcionamento dos propulsores coloidais aplicados em satélites. Nesta seccao vai
ser apresentada uma breve revisao dos estudos analiticos, experimentais e numéricos efetuados
na investigacdo do fenomeno dos eletrosprays.

2.2.1 Estudos analiticos

Em 1882, Lord Rayleigh determinou a quantidade maxima de carga elétrica (¢) que uma gota de
raio r pode conter. O “limite de Rayleigh” é dado pela seguinte expressao:

q= 87r(50'y7“3)0‘5 (2.2)

sendo ¢, a permissividade do vacuo e v a tensao superficial do liquido. Rayleigh constatou que
quando este limite é superado, a gota torna-se instavel e emite jatos finos de liquido [91].

Em 1964 foi proposto um modelo analitico para explicar o fenomeno do eletrospray. Geoffrey
Taylor determinou as condicdes de equilibrio necessarias entre a tensao superficial e a tensao
eletrostatica para formar uma superficie conica equipotencial num liquido com condutividade
perfeita. O seu modelo previa que o cone deveria ter um semi-angulo de 49.3° [25]. Em sua
homenagem, este é habitualmente designado por “cone de Taylor”.

Em 1982, Joffre et al. [92] formularam um modelo numérico para determinar a forma de uma
gota a saida de um tubo capilar sob a influéncia de um campo elétrico. As suas equacoes
descrevem o equilibrio entre a pressao interna do liquido e o potencial elétrico. Os resultados
do modelo exibem boa compatibilidade com os dados experimentais e nao estdo limitados a
forma conica pura como na analise de Taylor.

Em 2004, Urdiales e Wilhelm compilaram nas suas teses de doutoramento uma revisao detalhada
acerca do progresso historico dos propulsores coloidais e dos desenvolvimentos efetuados na
investigacdo do fenémeno do eletrospray [26, 93]. A operacéo do propulsor eletrospray no modo
cone-jato pode ser dividida e estudada em trés fases distintas: 1) a formacao do cone e do jato;
2) a desintegracao do jato em gotas e formacao do spray; 3) o transporte das gotas/spray.

Cone de
’ : Taylor
Tubeira capilar
Fcrm-:m:&cr Transporte
Ao Tt de Gotas
1) Fragmentagio (3)

do jato
2)

Elétrodo
extrator

Figura 2.17: Fases da operacao de um propulsor eletrospray no modo cone-jato.
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2.2.2 Estudos experimentais

Entre 1914 e 1917, Zeleny foi o primeiro a registar observacoes sobre eletrosprays. As suas ex-
periéncias consistiam num tubo capilar de vidro preenchido com varios liquidos colocado acima
de uma placa com potencial elétrico nulo, de acordo com a figura 2.18d. Zeleny observou o
comportamento do liquido quando se variava a sua pressdo ou o potencial elétrico [18, [19].
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Figura 2.18: Configuracdo da experiéncia de Zeleny (a). Geometria capilar ‘A’ acima da placa ‘D’ que
atua como elétrodo de extracdo. A pressao do liquido podia ser controlada pela altura do reservatério de
agua ‘F’. A corrente elétrica era transmitida através do fio ‘W’; Emissao de um jato do apice do cone (b).

Figuras retiradas de [{18, 19].

Em 1986, Hayati et al. estudaram os fatores que influenciavam a formacao de jatos estaveis e
respetiva atomizacéo [94]. Além disso, adicionaram particulas de rastreamento para visualizar
os padrdes de conveccdo existentes no interior do cone [95]. Estes padrdes sao semelhantes
aos representados na figura 2.20. Posteriormente, Hartman et al. apresentaram um modelo
para determinar o tamanho das gotas e a velocidade do jato na sua fase de ruptura. Os seus
estudos demonstraram que a ruptura do jato depende da razao entre a tensao elétrica e a
tensao superficial. A fragmentacao do jato e o nimero e tamanho das gotas foram analisados
em funcéo do caudal massico na entrada [96]. Em 1999, Jaworek et al. descrevem e classificam
os diferentes modos de spray eletrodindmico, representados na figura 2.19. As experiéncias
foram efetuadas com agua destilada, etanol e etileno-glicol e o modo de spray foi testado em
funcdo da tenséo elétrica (em polaridade e magnitude) e do caudal volimico [20].

Jet Drop Droplet Spindle Multi-jet Multi- Irregular
spindle fragments

EEE A B E
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Q j?"'\;j?

Figura 2.19: Modos de operacéo dos eletrosprays. Figura retirada de [20].
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2.2.3 Estudos numéricos

Lastow et al. [29] usaram o cédigo de CFD comercial CFX para simular a dinamica da formacao do
cone-jato no heptano e etanol. O modelo numérico nao incluia a corrente elétrica nas equacgoes
de governo mas os resultados eram coerentes com os dados experimentais.

Lim et al. [21] desenvolveram um modelo que incluia as forcas volumétricas causadas pelas
cargas elétricas, tendo ensaiado com diclorometano, um solvente com condutividade elétrica
e permissividade baixas. A distribuicao da carga elétrica na interface foi seleccionada através
do ajuste da forma e tamanho do cone aos valores experimentais. O tamanho das gotas era
semelhante aos dados experimentais.

Xu et al. [97] usaram o mesmo modelo no codigo comercial de CFD ANSYS Fluent para simular
a estrutura do cone-jato e a sua quebra em gotas. A geometria consistia em dois tubos coaxiais
configurados para produzir micro-esferas compostas por ambos os liquidos. A inexisténcia de
um modelo eletrohidrodinamico (EHD) fidedigno para este escoamento levou ao ajuste da carga
elétrica mediante um fator de correcao até o perfil do menisco ser idéntico ao experimental.
Yan et al. [98] expandiram o modelo para incluir a miscibilidade entre dois liquidos coaxiais,
tendo concluido que é possivel obter um cone de Taylor estavel com estes liquidos, e é mais
dificil de obter estabilidade quando os liquidos sao imisciveis e possuem uma elevada tensao
superficial entre eles. Também verificaram que o tamanho das particulas é dependente da
geometria dos tubos capilares.

Wei et al. [99] usaram o cdédigo de CFD em codigo aberto OpenFOAM para simular a formacao
do cone, do jato e a sua quebra em gotas. Durante a simulacao foi usado o heptano, para o qual
eles obtiveram jatos cujo diametro era cerca de 10% do diametro do tubo. Por fim, concluiram
que o diametro da gota e a corrente elétrica dependem do potencial elétrico e verificaram que
o comprimento do cone e o diametro do jato diminuem com o potencial.

Dastourani et al. [100] desenvolveram um modelo matematico do cone-jato e do ar envolvente,
tendo resolvido as equacdes resultantes com o codigo de CFD em codigo aberto OpenFOAM. O
heptano foi utilizado nas simulacées e o diametro médio das gotas é semelhante ao experimen-
tal. O escoamento exibe vértices na zona de emissao, cuja dimensao e posicdo sdo profunda-
mente dependentes do caudal voliumico e moderadamente dependentes do potencial elétrico.

100 micron
Reference Vector

l’;rr’ =048

Figura 2.20: Campo de velocidades (a eéquerda) e linhas de corrente (a direita). Figura retirada de [21].
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Capitulo 3

Modelo de Simulacdo Numeérica

Neste capitulo serdao apresentadas as bases teoricas da eletrodinamica de jatos e as equacoes
gue governam a dinamica dos fluidos e a sua interacdo com o campo elétrico. Posteriormente,
serao descritos os esquemas de discretizacao espacial e temporal e as condi¢cdes de fronteira
aplicadas. Por Gltimo, sera exposta a formulacao das fungdes codificadas pelo utilizador e a
metodologia usada na implementacao do modelo numérico.

3.1 Bases teodricas da eletrodindmica de jatos

Os eletrosprays possuem varios modos de operacao em funcao da diferenca de potencial elétrico
aplicada entre o fluido e o elétrodo de extracao. Quando o potencial elétrico supera um dado
valor critico é possivel efetuar o controlo da quantidade de gotas emitidas pelo cone de Taylor.
Quando se atingem valores bastante mais elevados pode ocorrer a emissao de ides. O modo
cone-jato é o mais amplamente estudado pois consegue gerar sprays mono-dispersos com gotas
de varios tamanhos, dependendo das condicdes e dos liquidos selecionados. No entanto, o
modo cone-jato apenas existe quando se supera um dado potencial elétrico e caudal volimico
de liquido [100]. A partir da equacao (B.1) é possivel calcular o potencial elétrico necessario
para formar um eletrospray. O modelo matematico depende do coeficiente da tensao superficial
(v) e da geometria, isto €, do diametro do emissor (d.) e da distancia ao elétrodo de extracdo
(L). A permissividade do vacuo (¢y) € uma constante ~8.85E-12 CV~!m~!.

_[dey 4L
Vs = 500 In (de ) (3.1)

Por outro lado, o caudal volumico (Q) minimo pode ser estimado pela seguinte relacao:

YELE
Qmin = p}(O

(3.2)

em que p, ¢, € K sao a massa volumica, a permissividade relativa e a condutividade elétrica do
liquido, respetivamente. Apos sairem da tubeira, as gotas sao aceleradas até elevadas veloci-
dades, caracterizadas por um I, elevado e uma F reduzida, dados pelas seguintes equagées:

I,="2= Loy 4 1<2Vaf(e)> ’ <K7)4 (3.3)
g g m g p Qe
L (KAQP\ T

F =i, = g, ~ (2Vapf(@)} (224 ) (3.4)

sendo - a carga massica das gotas, V, o potencial elétrico aplicado e f(¢) um fator experimen-
tal. O caudal volimico e a condutividade elétrica sdo dois parametros fundamentais que limitam
a magnitude maxima tanto do impulso especifico como da forca propulsiva. Os propelentes mais
atraentes sao os que possuem maior condutividade elétrica.
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3.1.1 Cone de Taylor

Taylor apresentou uma explicacdo para o fendmeno que da origem a protrusao conica na super-
ficie de um liquido. Tal como mencionado no capitulo 2, Taylor concluiu que a forma conica se
devia ao equilibrio entre duas forcas opostas: a tensao elétrica normal e a tensao de superficie
do liquido.

[z_ci

LY

Re2

Y

Figura 3.1: Cone de Taylor. Figura retirada de [22].

A tensao superficial por unidade de area pode ser descrita por:

1 1
Fu —“/(Rd + RCQ) (3.5)

cotf
r

em que R. € R. sao os raios principais de curvatura. Num cone 1% =
Consequentemente, a equacao (@) reduz para:

Fu = v(cow) (3.6)

A

e R,y — oo.

A tensao elétrica normal a superficie é dada por:
= zeoE? (3.7)

Igualando esta componente da tensao elétrica a tensao superficial obtém-se que:

cotf 1
’Y(r> = §€0E2 (3.8)

Neste equilibrio de forcas é assumido que a pressao interna do liquido é nula. Para se obter um
modo estavel, a superficie do cone deve ser equipotencial e o campo elétrico é descrito pela
equacao de Laplace: V2¢ = 0. Reescrevendo esta equacdo em coordenadas esféricas tem-se:

by L0 (200\ 1 00
Vo= Ga\"ar ) T g a0 \* " ag (3.9)
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A solucdo da equacéo (B.9) pode ser obtida a partir dos polinémios de Legendre:
¢ = AQ1 /2(cost)r'/? (3.10)

sendo @/, a fungao de Legendre e A uma constante. A equacao (B.10) mostra que o potencial
elétrico ¢ varia com r. Para que a superficie do liquido seja equipotencial ¢ deve ser indepen-
dente de r. Esta condicao & cumprida quando Q) »(cost) = 0, ou seja, para 6 = 49.29°, que € o
semi-angulo de um cone com condutividade perfeita sendo independente das propriedades do
liquido e do potencial elétrico. Contudo, o cone de Taylor e o respetivo angulo ndo sao uma re-
presentacao exata do que ocorre num liquido quando flui uma corrente elétrica ndo-nula, dado
que os liquidos tém condutividades finitas e perto do apice o potencial ndo pode permanecer

constante [101].

(a) (b)

Figura 3.2: Comparacao do menisco de etileno-glicol quando sujeito a uma diferenca de potencial
elétrico de OV em (a) e a 2500V em (b). Figuras retiradas de [23].

Figura 3.3: Cone-jato e spray de metanol com uma pequena quantidade de acido cloridrico. Figura
retirada de [24].



3.1.2 Formacao do jato e rutura em gotas

O modo cone-jato é caracterizado por um menisco conico com um apice a partir do qual se
forma o jato. O menisco conico ndo tem de ser um cone perfeito e a sua forma depende das
propriedades do liquido e do caudal massico. A medida que se aumenta a condutividade elétrica
do liquido, o caudal volimico requerido para operacao diminui e o jato fica mais fino e curto.
Quando a condutividade é elevada (K~ 0.03 S.m~!) é possivel identificar este modo apenas
pela estabilidade do menisco conico e do spray (ainda visivel). Para condutividades ainda mais
elevadas, tanto o jato como o spray tornam-se invisiveis [102].

Dado que o cone-jato apresenta muitas escalas de comprimento diferentes, o problema é bas-
tante complexo e as equacgoes de governo dificeis de resolver. Como tal, geralmente é assumida
que a escala de comprimentos da regido de transicao do cone-jato € pequena quando comparada
com os outros comprimentos do sistema [[102].

Existem varias relacées que permitem estimar o raio de uma gota (Rp) que é formada por um
jato com um dado raio (Rj.;) e vice-versa. Varias experiéncias confirmaram que a rutura do
jato comporta-se segundo a teoria de Rayleigh-Taylor para jatos sem carga elétrica [[103, 104]
gue prevé a seguinte razao entre estas duas dimensoes:

Rp

jet

=1.89 (3.11)

Contudo, varios autores sugeriram outras relacdes, afirmando que a equacao (B.11)) perde pre-
cisdo quando a viscosidade do fluido tem influéncia no fenémeno de quebra do jato [96, 105].

Figura 3.4: Formacdo do jato (a) e subsequente colapso (b,c,d). Figura retirada de [25].
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3.2 Numeros adimensionais

Tendo em consideracdo um liquido com um menisco de diametro D que emerge de um tubo
capilar eletrificado de diametro interno D; e diametro externo Do, verifica-se a presenca de
varias forcas em simultaneo: a forca elétrica ~ F,. = ¢?, a forca gravitacional ~ F, = pD3yg,
a forca inercial P = pQ?/D? e a forca capilar no sentido oposto dada por ~ F, = vDp. A
orientacdo é importante apenas quando a forca gravitacional no liquido é relevante [[102].

Campo
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elétrico
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Figura 3.5: Forcas que atuam no liquido durante a formacao do cone-jato. Figura adaptada de [26].

0 menisco de um liquido num tubo capilar é governado essencialmente por trés nimeros adi-
mensionais (quando se ignoram os efeitos da viscosidade e da condutividade elétrica):

» 0 numero de Weber relaciona as forcas da quantidade de movimento e as forcas capilares:

WeDEI{;:DI;g;W (3.12)
» 0 nimero de Bond elétrico mede a razao entre a forca elétrica e a forca capilar:
F,  gy¢?
Bo. = - 7%0 (3.13)
» o nimero de Bond gravitacional compara as forcas gravitacionais e capilares:
Bog:&:% (3.14)
E, 0%

Os diferentes modos de funcionamento de um spray eletrohidrodinamico surgem quando Wep e
Bo, sdao <1 e Bo, ~ 1 [102]. Estes niUmeros adimensionais permitem averiguar quais as forgas
dominantes no escoamento e, assim, efetuar a distincdo entre os varios modos de operacao
(hidrodinamico, gravitacional, eletrohidrodinamico).
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3.3 Escalas temporais

Nos eletrosprays existem duas escalas temporais que dominam a fisica do fluido [[106]. As forcas
viscosas sao o fator dominante na formacao do cone de Taylor, enquanto que a tensao superficial
¢é a forca dominante na formacao e rutura do jato em gotas. A escala de tempo da viscosidade
pode ser estimada por:

_ oL
0

T (3.15)
em que o comprimento caracteristico L refere-se ao diametro do emissor ou da gota. Na for-
macao das gotas, a escala de tempo da tensao superficial é a dominante, sendo dada por:

3
77 = L2 (3.16)
Y

A escala temporal de relaxacédo da carga elétrica é definida como:
P =_ (3.17)

Esta escala mede o tempo caracteristico que um material condutor elétrico demora a atingir o
equilibrio elétrico a partir de um estado de nao-equilibrio. A escala temporal de relaxacao da
carga elétrica deve ser varias ordens de magnitude inferior as escalas temporais da viscosidade
e da tensao superficial para que se possa assumir que o equilibrio elétrico ocorre de forma ins-
tantanea, isto €, para garantir que a distribuicdo da carga elétrica no liquido nao ¢ influenciada
pelos efeitos da viscosidade e da tensao superficial.

3.4 Equacdes de governo do escoamento bifasico

0 escoamento é governado por um sistema de equacdes no qual se incluem a equacéo da con-
tinuidade e a equacao de conservacao da quantidade de movimento. Adicionalmente, sera
incorporado um modelo eletrohidrodinamico para calcular a forca elétrica criada pelo campo
elétrico. Neste escoamento coexistem duas fases: ar como fase primaria e um liquido como
fase secundaria. Assumindo que ambas as fases sdo incompressiveis, a equacao das fracoes
volumicas que governa o escoamento é descrita por:

V-V =0 (3.18)

sendo V' o campo de velocidades do fluido.

A modelacdo do escoamento bifasico foi efetuada com o modelo VOF (Volume Of Fluid) [107].
A formulacao do modelo VOF permite monitorizar a evolucao da interface entre ambas as fases
através da resolucao da equacao da continuidade para a fracao volumica a da fase secundaria,
representada pelo subscrito 2.

d(az)

o =~V (2h2) (3.19)

Em cada volume de controlo, a soma das fracdes volumicas de todas as fases € igual a um.
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Portanto, a fracao volumica do ar sera determinada de acordo com a seguinte restricao:

dai=1 (3.20)

A interface é definida nas células da malha em que 0<q;<1. As propriedades das equacoes de
transporte sao determinadas pelas médias ponderadas das fases presentes em cada volume de
controlo. Por exemplo, num sistema bifasico em que se efetua a monitorizagcdo da segunda fase,
a massa volumica é dada em cada célula por:

p=azps+ (1 —a2)p (3.21)

Todas as outras propriedades (como a viscosidade, p.ex.) também sao calculadas desta forma.
A equacao de Navier-Stokes que descreve a conservacao da quantidade de movimento de um
escoamento eletrohidrodindmico é dada pela equacao (B.22). Esta equacdo depende das fracoes
volimicas de ambas as fases devido ao p e ;1. O campo de velocidades resultante é partilhado
por ambas as fases.

d(pV)
ot

+ V- (pVV) = —Vp+ V- [W(VV + V) + F. + F, (3.22)

onde p representa a pressao estatica, x a viscosidade molecular do fluido, F. a forca elétrica e
F, a forca da tensao superficial.

3.4.1 Definicao dos termos fonte da tensao superficial e da tensao elétrica

0 modelo CSF (Continuum Surface Force) foi usado para descrever a tensao superficial [108].
Considerando a tensao superficial constante ao longo da superficie e apenas as forgas normais
a interface, a diferenca de pressdes na interface é dada por:

1 1

p2—Dp1 =7 + (3.23)
<Rc1 Rc2>

em que v representa o coeficiente da tensao superficial, e p; e p, as pressodes das duas fases.

A curvatura da superficie x € calculada a partir dos gradientes locais na normal da superficie na

interface, e é descrita pelo gradiente da fracdo volimica segundo a equacéo (3.25).

h— V.= (3.24)

In|

n=Va (3.25)

A forca da tensao superficial F;; pode ser expressa por unidade de volume como:

- pr1Vag
Fy = —_ 3.26
t 71’2%(p1 +p2) ( )
em que p é obtido da equacéo (B.21)).
A forca elétrica F. é dada por:
F, =q,E (3.27)

em que ¢, é a densidade de carga elétrica e E é o campo elétrico [29]. As equacdes (B.26) e
(B.27) sao entao incorporadas na equacao (B.22).
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3.5 Equacodes de governo do modelo eletrohidrodinamico

0 calculo da densidade de carga elétrica e do campo elétrico sdo essenciais na simulacao de
um escoamento eletrohidrodinamico, como se pode depreender da equacéo (B.27). Em 1892,
Maxwell enunciou um conjunto de quatro equacgdes, que sao o ponto de partida na analise tedrica
de campos eletromagnéticos. Este modelo é baseado nas equacdes de Maxwell, nomeadamente
na lei de Faraday e de Gauss.

Partindo da equacéo (B.28) que descreve a lei da inducdo de Faraday e considerando um caso
eletro-quasi-static, ou seja, em que o campo magnético B nao varia com o tempo, é possivel
verificar que o campo elétrico é irrotacional.

L, 9B

E=—-—— 3.28
V x 5 ( )

Isto indica-nos que o campo elétrico esta associado ao gradiente de uma funcao escalar ¢ (po-
tencial elétrico) definida por:

B=—ve (3.29)

0 sinal negativo é necessario pois, segundo a convencao, a forca elétrica de uma carga positiva
aponta na direcao do potencial mais baixo.

A lei de Gauss relaciona o fluxo elétrico que transpde uma superficie fechada com a carga
elétrica contida no seu interior. Na sua forma diferencial é descrita por:

—

V. (E) = q, (3.30)

em que ¢ é a permissividade elétrica do meio. Os fluidos foram assumidos como materiais
lineares, homogéneos e isotropicos, logo, reformulando a equacéo (B.30) obtém-se que:

G =¢cV-E (3.31)
Combinando as equacées (B.31) e (B.29) obtemos a equacéo de Poisson:
V3¢ = % (3.32)
Se ndo houver a presenca de cargas elétricas, tem-se a equacao de Laplace:
V24 =0 (3.33)

Esta equagao € usada para obter a distribuicao inicial do potencial elétrico.

3.6 Resolucao das equacgdes de governo

Numa simulacdo numeérica as equacoes de governo sao resolvidas de forma discretizada. A dis-
cretizacao transforma um dominio inicialmente continuo num dominio discreto mediante o uso
de uma malha. Num dominio continuo, cada variavel do escoamento é definida em qualquer
ponto do dominio, enquanto que num dominio discreto no FLUENT as variaveis do escoamento
sdo definidas no centro das células da malha e os valores das localizacdes restantes sao deter-
minados por interpolacdo. O algoritmo SIMPLE foi usado para resolver as equacées (B.19), (.22)
e (B.32) que foram discretizadas de acordo com os métodos descritos a seguir.
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3.6.1 Discretizacao espacial

O método Least Squares Cell-Based Gradient Evaluation foi selecionado para calculo dos gra-
dientes. Neste método € assumido que a solucao varia linearmente entre células adjacentes.
Os termos difusivos da equacao da conservacao da quantidade de movimento sao discretizados
segundo um método de diferencas centrais de segunda ordem, enquanto que os termos advec-
tivos usam um método upwind de segunda ordem. A equacao do potencial elétrico também é
calculada segundo um método upwind de segunda ordem. O FLUENT armazena a pressao e a ve-
locidade no centro das células, logo, requer um esquema de interpolacao para calcular os valores
nas respetivas faces. Para isso foi aplicado o esquema de ponderacado das forcas volumétricas
(“body-force-weighted”). Este esquema é recomendado para problemas que envolvem forcas
volumétricas com magnitudes relativamente elevadas e calcula a pressdo nas faces assumindo
constante o gradiente da diferenca entre as forcas volumétricas e de pressao [[107].

3.6.2 Discretizacao temporal

Os métodos de discretizacdo temporal podem ser divididos em duas categorias: métodos explici-
tos e métodos implicitos. Os primeiros resolvem as equacdes em t¢,, 1 com auxilio dos resultados
obtidos em ¢,,. Por outro lado, os métodos implicitos usam os resultados do passo de tempo ¢,, 1
para calcular os resultados desse mesmo passo de tempo. Como tal, os métodos implicitos tém
de resolver sistemas de equacbes para obter uma solucdo, enquanto que os métodos explicitos
podem resolver as equacoes individualmente de uma forma segregada.

A simulacdo numeérica usa uma formulacédo transiente implicita de primeira ordem, que avalia
uma funcao F'(¢) num passo de tempo futuro de acordo com:

_ wn-{-l _ wn (334)

P =

Este método é incondicionalmente estavel no que diz respeito a magnitude do passo de tempo.
A monitorizacao da interface entre as fases € efetuada pelo calculo da equacao das fracdes vo-
lumicas, tendo sido discretizada segundo o esquema explicito CICSAM. Este esquema de elevada
resolucao é adequado para escoamentos com uma elevada razao de viscosidades entre ambas
as fases [107].

3.7 Condicodes de fronteira e condicées iniciais em eletrosprays

A geometria das simulacdes numéricas do eletrospray esta representada na figura B.6. As con-
dicdes de fronteira estdo descritas na tabela B.1. Tanto o potencial elétrico como o caudal
volimico (a partir do qual se obtém a velocidade) na entrada podem assumir uma gama de
valores que influenciam o comportamento do cone-jato e da sua desintegracao em gotas.
Além disso, também o liquido usado na simulacao numérica pode ser alterado. Certas proprieda-
des do liquido tais como a viscosidade, a tensao superficial e a condutividade elétrica assumem
consideravel importancia nos resultados obtidos pela simulacdo numérica. No entanto, o mo-
delo aqui proposto nao inclui a corrente elétrica e, por isso, a condutividade elétrica ndo é tida
em conta.
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Tabela 3.1: Condicdes de fronteira.

Fronteira | Condicao elétrica | Condicao hidrodinamica |

Elétrodo de extragio

AB V=0 parede
BC Vo =0 saida (p = patm)
cb ¢=0 parede
DE $=0 saida (p = patm)
EF Vo =0 eixo de simetria
FG V=0 entrada (v = wvo)
GHIA b = ¢o parede
dboca! Fonte de tensdo
f‘—" i elétrica elevada
| A I 8 B 2 lB
| i |
| |
| : | '
| i bo I
! |
| ¥ SO |
| | I
| : |
| I
H
| | |
| ; I
| } l
L i |

ED c

Figura 3.6: Geometria. Figura adaptada de [27].

3.8 Programacao de UDFs e respetiva implementacao pratica

A abordagem adoptada inicialmente para a resolucédo deste modelo numérico consistiu na tenta-
tiva de uso do modulo MHD (Magnetohydrodynamics) disponibilizado pelo FLUENT. Contudo, apds
algum tempo constatou-se que a sua aplicacdo a escoamentos EHD apenas ¢ viavel quando se
usa o modelo multifasico DPM (Discrete Phase Model), adequado para a simulacao de particulas.
Como tal, foi necessaria a introducao no FLUENT das equacdes do modelo eletrohidrodinamico
sob a forma de UDS (User Defined Scalar) e UDFs (User Defined Functions).

Inicialmente, é resolvida a equacao de Laplace para o potencial elétrico no FLUENT através
da criacdo de uma UDS. No FLUENT, a equacao geral de transporte de uma UDS é definida por
quatro termos (transiente, convectivo, difusivo, termo-fonte):

13 0

00\
(FigZ)—Faxi) =S, (3.35)

O primeiro e segundo termos foram desativados; o coeficiente difusivo I corresponde a permis-
sividade (¢) e o termo-fonte S, a densidade de carga elétrica (¢,) (inicialmente nula).
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A UDF compilada no FLUENT encontra-se no capitulo dos Anexos. A codificacdo da UDF comeca
com a equaco (B.29), que permite determinar a distribuicéo inicial do campo elétrico e efetuar
0 seu registo numa UDM (User Defined Memory).

DEFINE_ON_DEMAND(store_gradient)
{

Domain *domain;

cell t c;

Thread *t;

domain=Get_Domain(1);

thread_loop_c (t,domain)

{
begin_c_loop (c,t)
{
C_UDMI(c,t,0) = 0-C_UDSI_G(c,t,0)[0];/*determinagio de Ex*/
C_UDMI(c,t,1) = 0-C_UDSI_G(c,t,0)[1];/*determinacdo de Ey*/
C_UDMI(c,t,2) = NV_MAG(C_UDSI_G(c,t,0));/*determinagdo de Ex/
}
end_c_loop (c,t)
¥
}

Num liquido condutor elétrico as cargas estao concentradas na sua superficie. Numa simulacao
numeérica a transicao entre as fases nao é nitida, existindo uma regido difusa constituida por
uma mistura de ambas as fases. Isto significa que a densidade de carga estara dispersa pela
interface, fazendo com que a forca elétrica deforme a superficie do liquido. Como tal, a forca
elétrica foi definida exclusivamente na interface entre o liquido e o ar. A densidade de carga
elétrica foi determinada através da equacao (B.31)).

DEFINE_ADJUST(Eletrospray, domain)
{

Thread *t;

Thread **pt;

cell t c;

mp_thread_loop_c (t,domain,pt)

begin_c_loop (c,t)

{
C_UDMI (c,t,0)=C_UDSI(c,t,1)= -C_UDSI_G(c,t,0) [0];/*Ex*/
C_UDMI(c,t,1)=C_UDSI(c,t,2)= -C_UDSI_G(c,t,0) [1];/*Ey*/
C_UDMI(c,t,2)= sqrt(pow(C_UDSI_G(c,t,0)[0],2)+ pow(C_UDSI_G(c,t,0) [1],2));/*Ex/
C_UDMI(c,t,6)= 0;/*q inicialx*/

if ((C_VOF(c,pt[0])>0.0001)&&(C_VOF(c,pt[0])<0.9999))/*interface <=> O<VOF de cada fase<1x*/
{
C_UDMI(c,t,6)=(C_UDSI_G(c,t,1) [0]+C_UDSI_G(c,t,2) [1])*epsilonO*epsilonr;/*q*/
C_UDMI(c,t,3)= C_UDMI(c,t,0)*C_UDMI(c,t,6);/*Fx=qEx*/
C_UDMI(c,t,4)= C_UDMI(c,t,1)*C_UDMI(c,t,6);/*Fy=qEy*/
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}

else

{
C_UDMI(c,t,6)=0;
C_UDMI(c,t,3)=0;
C_UDMI(c,t,4)=0;
}
C_UDMI(c,t,5)=sqrt(pow(C_UDMI(c,t,3),2)+ pow(C_UDMI(c,t,4),2));/*Fx/
}

end_c_loop (c,t)
}

Por fim, a densidade de carga elétrica e cada uma das componentes da forca elétrica sao adi-
cionadas como um termo-fonte a equacdo da UDS (B.32) e da conservacdo da quantidade de
movimento (B.22) respetivamente.

DEFINE_SOURCE(q_source,c,t,dS,eqn)
{

return C_UDMI(c,t,6);

}

DEFINE_SOURCE (xmom_source,c,t,dS,eqn)
{

return C_UDMI(c,t,3);

}

DEFINE_SOURCE (ymom_source,c,t,dS,eqn)
{

return C_UDMI(c,t,4);

}

A equacéo de Poisson para o potencial elétrico (B.32), a equacéo da conservacdo da quantidade
de momento (B.22)) e a equacdo da continuidade (B.18) sdo resolvidas até se atingir a conver-
géncia em cada passo de tempo com residuos na ordem dos 10E-6. O ciclo repete-se até se
atingir o tempo de simulacdo desejado. Na figura B.7 encontra-se representado o fluxograma
da simulacao numérica.
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Calculo do potencial elétrico
VZd = 0 (Eq. 3.33)

Calculo do campo elétrico +
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Calculo da forga elétrica "
F, = qyE (Eq. 3.27) DEFINE_ADJUST
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DEFINE_SOURCE Calculo da equagdo da conservagdo da quantidade de movimento
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Convergéncia
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Calculo da equagdo da continuidade
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2D = v (@) (Eq. 3.19)
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DEFINE_SOURCE

Célculo do potencial elétrico
(termo fonte q,,)
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Figura 3.7: Fluxograma da simulacdo numérica.
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Capitulo 4

Resultados

Neste capitulo serao apresentados os varios casos de teste efetuados durante a realizacao desta
dissertacao. Optou-se desde o inicio por adoptar uma abordagem progressiva e educativa para
permitir a aquisicdo de experiéncia em simulagdes numéricas sucessivamente mais complexas.
O primeiro caso consiste na reproducao dos resultados de uma tubeira convergente-divergente
em condicoes de escoamento permanente. O segundo caso foi usado para validar o modelo
numeérico através da simulacdo da emissao de um spray eletrohidrodinamico no modo cone-
jato. De seguida, é apresentada a modelacao da geometria de um propulsor eletrospray com
as respetivas medicdes dos seus parametros de desempenho. Por fim, é efetuada a compara-
cao dos Ultimos dois casos realizados. As simulacées numéricas foram realizadas com a versao
educacional 2019 R1 do codigo comercial de CFD ANSYS FLUENT.

4.1 Estudo preliminar do escoamento numa tubeira de De Laval

Este primeiro caso de teste permitiu adquirir conhecimentos de base sobre o FLUENT, em par-
ticular quando aplicados a tubeiras. Este trabalho permitiu ainda explorar as formas de gerar
uma malha e de implementacao das condicdes de fronteira. Neste caso teste foi realizada a
simulacdo numérica de uma tubeira de De Laval para reproduzir os resultados obtidos em [28].

Y 4
=
400
S
x
=
2 20° [ ,
™~
wn 3 >
Bl o =mimimm I g >
R62
100 141.71 300
758

Figura 4.1: Geometria do primeiro caso teste (dimensées em mm). Figuras retiradas de [28].

4.1.1 Estudo da independéncia da malha

O refinamento da malha é fundamental na producado de resultados de simulagées numéricas.
Uma malha refinada fornece resultados com maior precisdo que uma malha grosseira. No en-
tanto, um maior nimero de nés implica um custo de computacao superior ao exigido por uma
malha mais grosseira, que por vezes nao justifica o aumento de precisdo da solucao. Logo, é
crucial descobrir o equilibrio entre o tempo de computacao e as instabilidades numéricas, e
entre a precisao e estabilidade dos resultados. No estudo da malha foram consideradas trés
malhas: a malha A tem 151000 células, a malha B possui 249000 células e a malha C tem cerca
de 504000 células. Em comparacao com a malha A, a malha B e C apresentaram um ligeiro
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de elevados gradientes fora da tubeira, no entanto, o aumento

ao na regiao

aumento de precis

de precisao verificado da malha B para a C nao justifica o aumento do custo computacional.

Figura 4.2: Malha B composta por 415 nds em xx e 600 nds em yy, num total de cerca de 249000 células.

4.1.2 Modelo numérico

No calculo das caracteristicas do escoamento recorreu-se as equa

RANS (Reynolds-Averaged

coes

5

Navier Stokes) com o modelo de turbuléncia k — w SST (Shear Stress Transport), tendo em conta
os efeitos de compressibilidade. As equacdes da continuidade, da conservacao da quantidade

de movimento e da energia sao acopladas e resolvidas em simultaneo. O ar foi assumido como

um gas ideal com viscosidade segundo o método de trés coeficientes de Sutherland.

Em relacéo as con

dicoes de fronteira, de acordo com Kostic et al.[28] a pressao no tanque de

vacuo era de 5 mbar, enquanto que os valores na entrada variavam de acordo com as condicoes

atmosféricas. Num dos testes realizados a pressao e a temperatura na entrada do volume de

controlo eram de 1018.31 mbar e 286.75 K, respetivamente.

4.1.3 Resultados

Os valores obtidos ao longo do eixo de simetria para o niUmero de Mach e para a pressao estatica
do escoamento sdo apresentados na figura B.3. Tal como mencionado por Kostic, é possivel

verificar que o niUmero de Mach é igual a 2.6 na seccdo de saida da tubeira (x

141.76mm).

Kostic et al.
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Figura 4.3: Comparacao do nimero de Mach (a) e da pressdo estatica (b) em funcao da sua posicao axial

ao longo do eixo de simetria.
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Figura 4.4: Distribuicdo do nimero de Mach obtido no presente estudo (a) em comparacao com os
resultados obtidos por Kostic et al.[28] (b).
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(b)

Figura 4.5: Distribuicao da pressao dinamica obtida no presente estudo (a) em comparacao com os
resultados obtidos por Kostic et al.[28] (b).
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4.2 Validacdao do modelo numérico no eletrospray P1

A validacao de um modelo numérico pode ser efetuada pela comparacao dos resultados obtidos
com os resultados produzidos por outros autores, tanto em trabalhos numéricos como experi-
mentais. Nesta seccao sera apresentado o caso teste P1 usado para validar o modelo numérico.

Em 2006, Lastow e Balachandran [29] usaram o codigo de CFD comercial CFX para simular a di-
namica da formacdo do cone-jato para heptano e etanol com base nos resultados experimentais
obtidos por Ganan-Calvo et al.[105]. O modelo numérico incluia a forca de Coulomb mas nao
continha a corrente elétrica. Segundo os autores, a auséncia da corrente elétrica nao possui
uma influéncia significativa no desenvolvimento inicial do cone e do jato, e afirmaram que este
erro apenas se torna relevante quando o jato esta desenvolvido, as gotas com carga elétrica sdao
ejetadas e ha corrente elétrica a fluir no liquido.

3500 v 3750V 3875V 4000 V 4125 V 4250 V

v

Figura 4.6: Formacao do jato de heptano em funcdo do potencial elétrico. Figura retirada de [29].
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Figura 4.7: Campo de velocidades no cone de heptano (91.8 pL.min~! e 4.5kV). Figura retirada de [29].
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Os resultados obtidos para a estabilidade do cone-jato e para o diametro das gotas em funcao do
caudal massico eram coerentes com os dados experimentais. Na figura 4.7 esta representado
o campo de velocidades no interior do cone, podendo observar-se a presenca de um vortice
toroidal tal como descrito na literatura. Na sua simulacao numérica a geometria do tubo capilar
foi modelada com paredes cilindricas extremamente finas, o que gera gradientes do potencial
elétrico bastante elevados durante o calculo computacional. Como consequéncia disto, a base
do cone recua para o interior do tubo capilar a medida que o cone e o jato se formam.

1

Figura 4.8: Cone de heptano a 4kV e 87.6uL.min™". Figura retirada de [29].

De acordo com as experiéncias efetuadas por Ganan-Calvo [105], quando se utiliza uma diferenca
de potencial elétrico de 4kV e um caudal volimico de 87.6uL.min~! o jato da origem a gotas
com um didmetro de aproximadamente 36 um. Estes parametros de operacdo e respetivos
resultados serdao usados para validar o modelo numérico criado nesta dissertacao, sendo que
neste caso foi adicionado o termo gravitico pois as experiéncias foram efetuadas na superficie
terrestre. Contudo, num propulsor espacial este termo deve ser desprezado.

A geometria consiste num tubo capilar semelhante ao representado na figura B.§ com L igual
a 1mm, H igual a 6mm e um diametro interno de 0.7mm. A validacdo do modelo numérico foi
efetuada com heptano+0.1% stadis com as propriedades descritas na tabela }.1. As restantes
condicdes de fronteira foram aplicadas de acordo com a tabela B.1].

Tabela 4.1: Propriedades do liquido usado na validacao do modelo numérico.

Propriedades ~IN/m] | w[Pa.s] | p[kg/m3] | e,
Heptano+0.1% stadis 0.021 0.4E-3 684 1.90
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4.2.1 Estudo da independéncia da malha para P1

No estudo da malha foram consideradas trés malhas de diferentes dimensdes de forma a ave-
riguar a relacao entre a precisao dos resultados obtidos e o custo computacional requerido. A
malha A possui cerca de 45000 células, a malha B tem 97000 células e a malha C tem um total
de 190000 células. A malha A é a que possui um esforco computacional menor, mas apresen-
tou dificuldades para captar a geometria e interface das gotas de forma precisa. As malhas B
e C produzem resultados com uma precisao semelhante, contudo, a malha C' exige um custo
computacional mais elevado que nao justifica o acréscimo de precisao obtido.

Figura 4.9: Malha A testada durante a validacao dos resultados, composta por cerca de 300 nds em xx e
150 n6s em yy, num total de 45000 células.

Figura 4.10: Ampliacao da regidao de entrada da malha A.
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4.2.2 Resultados para P1

A geometria inicial do liquido é uma superficie plana preenchida até a borda do tubo capilar,
tal como representada na figura §.11. O angulo de contacto entre o liquido e a parede foi
desprezado. Na figura}i.12 sdo comparados os contornos das fracdes volimicas com e sem campo
elétrico aplicado. A simulacdo numérica no caso sem campo elétrico aplicado foi acelerada pelo
aumento do caudal volumico nos instantes iniciais de forma a reduzir drasticamente o custo
computacional e a obter resultados em tempo util.
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Figura 4.11: Contornos das fraces volimicas da solucao inicial (t=0ms).
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Figura 4.12: Comparacao dos contornos das fracoes volimicas. Em cima: com campo elétrico (t=10.6ms);
Em baixo: sem campo elétrico (regime transiente distorcido).
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Figura 4.13: Contornos do potencial elétrico inicial obtido no calculo (t=0ms).
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Figura 4.14: Contornos do campo elétrico inicial obtido no calculo (t=0ms).
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Figura 4.15: Linhas de campo elétrico, demonstrando que a forca elétrica ira acelerar o liquido até a

saida.
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Figura 4.16: Contornos das fracées volimicas (t=10.6ms). Nestes contornos é possivel observar a
presenca das trés fases de um eletrospray: o cone, o jato e o spray de gotas mono-disperso.
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Figura 4.17: Contornos da densidade de carga elétrica (t=10.6ms), apenas presente na interface.
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Figura 4.19: Campo vetorial da velocidade sobreposto com os contornos das fragdes volimicas
(t=10.6ms). E possivel observar o vértice no liquido, tal como descrito na literatura (ver figura 2.20).
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A validacdo do modelo numérico foi efetuada através da comparacao do diametro das gotas
obtidas na simulacdo numérica com os resultados experimentais obtidos por Ganan-Calvo et
al. [105]. Apds o eletrospray atingir um estado relativamente estavel foram realizadas varias
medicoes em diferentes instantes da simulacao numérica de forma a analisar a dependéncia do
erro relativo do diametro das gotas em relacao ao tempo.

Na tabela }.2 sao apresentadas as medicoes do diametro médio das gotas para trés instantes de
tempo: t=12.9ms, t=13.8ms e t=15.0ms. Para cada um destes instantes foi efetuada a medicao
do diametro das gotas presentes nos contornos das fracées volimicas. De seguida, calculou-se
o seu valor médio e o erro relativo comparativamente ao valor experimental (36.:m).
Gafan-Calvo et al. [{105] estimaram computacionalmente que o erro de medicao do didmetro
das gotas do seu aparato experimental era de cerca de 2%. Nas medicoes efetuadas nesta
dissertacao assumiu-se um erro de cerca de 0.5um devido a interface difusa das gotas, tal como
se pode visualizar na figura . Outros fatores que tém influéncia nos resultados sao por
exemplo os erros numéricos relacionados com a densidade da malha, dado que malhas mais
refinadas vao apresentar resultados mais precisos e diminuir o erro das medicoes.

Nos testes de medicdo apresentados o erro relativo encontra-se perto dos 5%, o que é um valor
reduzido tendo em conta que ja inclui as varias fontes de erro mencionadas previamente, permi-
tindo validar o modelo numérico e o codigo desenvolvido e codificado para a sua implementagéao.

Tabela 4.2: Medicoes do didametro médio das gotas obtido a partir da simulacdo numérica.

| Tempo | Didmetro médio das gotas | Erro relativo |

12.9ms 33.92um 5.78%
13.8ms 34.16pum 5.11%
15.0ms 38.00um 5.50%
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Figura 4.20: Medicao do diametro de uma gota nos contornos das fracdes volimicas (escala em pm). A
gota nao é perfeitamente circular devido a aceleracao provocada pelo campo elétrico.
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4.3 Modelacdao numérica do propulsor eletrospray P2

Nesta seccao serdo apresentados os resultados obtidos a partir da simulacdo numérica da geome-
tria do propulsor eletrospray P2, tendo sido aplicado o modelo numérico previamente validado
na seccdo 4.2 mas desta vez sem o termo gravitico. O objetivo final desta seccédo é a determi-
nacao de alguns parametros de desempenho, tais como a forca propulsiva e o impulso especifico
a partir dos resultados da simulacdo numérica. A monitorizacao dos valores da pressao total na
fronteira de entrada permite calcular a magnitude da forca propulsiva do propulsor, enquanto
gue o impulso especifico pode ser determinado pela sua relacao com a forca propulsiva.

4.3.1 Apresentacao do caso teste P2

Carretero-Benignos e Martinez-Sanchez [23] desenvolveram um modelo numérico de um propul-
sor coloidal na tentativa de complementar os estudos experimentais e analiticos efetuados até a
data. O objetivo era a criacdo de uma ferramenta numérica que calculasse a corrente elétrica,
o tamanho das gotas, a velocidade e a intensidade do campo elétrico para uma dada geometria,
propelente, caudal volimico e potencial elétrico. Os resultados obtidos incluem varios estudos
parameétricos com o intuito de estudar os efeitos da variacao da diferenca de potencial elétrico,
da condutividade elétrica, da distancia ao elétrodo e da permissividade elétrica. O propelente
foi modelado como um fluido viscoso incompressivel com condutividade elétrica constante. Os
resultados obtidos para diferentes fluidos e caudais volimicos eram coerentes com os dados
experimentais obtidos por Fernandez de la Mora e Loscertales [109].

A geometria modelada era semelhante a da figura B.§, tendo um raio interno de 10um e uma
distancia até ao elétrodo de 300um. As restantes dimensdes foram assumidas, sendo o compri-
mento do tubo capilar de 15um e o raio externo de 13um.

A simulacdo numérica foi efetuada para um caudal volumico estimado de cerca de 4.88E-11m3/s,
o que corresponde a uma velocidade de entrada de aproximadamente 0.155m/s. A diferenca de
potencial elétrico aplicada era de 1280V. A formamida (CH3;NO) foi usada na simulacdo numérica,
tendo as propriedades apresentadas na tabela §4.3.

Tabela 4.3: Propriedades do liquido utilizado no caso teste P2.

Propriedades v [N/m] | p[Pa.s] | p[kg/m®] | e,
Formamida (CH3NO) 0.058 3.8E-3 1130 111

4.3.2 Estudo da independéncia da malha para P2

0 estudo da independéncia da malha foi realizado com trés malhas diferentes. As malha criadas
possuem uma maior densidade de nds perto do eixo de simetria de forma a captar com precisao
a geometria do jato, tal como se pode verificar na figura #.21. A malha A tem 26000 células, a
malha B possui 42000 células e a malha C tem cerca de 100000 células. Em comparacao com a
malha A, as malhas B e C apresentaram um aumento de precisao na definicao da interface do
liquido. No entanto, o aumento de preciséo verificado da malha B para a malha C nao justificou
0 aumento do custo computacional. Ao contrario do estudo da malha efetuado para P1 neste
caso a malha nao necessita de tanto refinamento pois nao ocorre a formacao de gotas.
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(a)

(b)

Figura 4.21: Malha C composta por 1050 nés em xx e 95 n6s em yy, num total de cerca de 100000
células. Em (a) esta representado o dominio completo e em (b) a ampliacdo da regido da entrada.

4.3.3 Resultados

Na figura esta representada a comparacao dos resultados obtidos para o potencial elétrico
e para a velocidade axial média em comparacdo com os valores obtidos numericamente por
Carretero-Benignos [23].
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Figura 4.22: Comparacao dos resultados obtidos com a malha C para o potencial elétrico (a) e para a
velocidade axial média (b) em comparacao com os valores obtidos por Carretero-Benignos [23]. As
medicdes foram efetuadas ao longo do eixo de simetria.
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Nos graficos apresentados é possivel observar-se uma ligeira diferenca nos resultados. Tal como
se verifica nos contornos da figura .26, o jato acelera inicialmente de forma bastante intensa
até uma velocidade axial média de cerca de 86m/s, estabilizando de seguida. A diferenca
pode ter varias causas tais como a geometria do dominio, que nao é totalmente conhecida e
influencia a distribuicao do potencial elétrico, ou as diferencas entre os modelos numéricos
por exemplo. Carretero-Benignos utiliza a equacao da conservacao da carga no seu modelo
numeérico que permite ter em conta os efeitos da corrente elétrica que percorre o jato, alterando
a distribuicdo das cargas elétricas no dominio e, por consequéncia, o potencial elétrico e as
variaveis que dependem dele como a forca eletrostatica por exemplo. Apesar da diferenca de
valores verificada, a tendéncia geral de evolucdo dos parametros do escoamento é idéntica.

Figura 4.23: Contornos das fracdes volumicas (t=15us). O diametro do jato é de cerca de 1.5um.

Figura 4.24: Contornos do potencial elétrico (t=15us).
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Figura 4.25: Contornos da intensidade do campo elétrico (t=15us).
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Figura 4.26: Contornos da velocidade axial média (t=15us).
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4.3.3.1 Calculo da forca propulsiva

A forca propulsiva gerada por este propulsor eletrospray foi calculada e comparada com uma
estimativa obtida a partir dos resultados do trabalho de Carretero-Benignos [23].
A area da seccao de entrada (4;,) € dada por:

Ajy = R? = 3.142 % 107 1%m? (4.1)

A monitorizacao na fronteira de entrada do integral da pressao total permite averiguar que esta
€ de cerca de 5700Pa. Logo, a forca propulsiva pode ser calculada por:

Freal = ptotalAin ~ 18/1'N (42)

0 grafico de velocidades apresentado na figura (b) permite observar que a velocidade axial
média obtida por Carretero-Benignos em x=2.5E-4m é de aproximadamente 80m/s. Portanto,
podemos estimar a forca de propulsado gerada recorrendo a equacédo de conservacao da quanti-
dade de movimento dada por:

F ~ pAV? (4.3)

No entanto, os valores obtidos pelas equacées 4.2 e B.3 nao podem ser comparados diretamente
pois esta Ultima equacao é uma simplificacao que nao inclui os efeitos da viscosidade. Como tal,
a fim de se poder efetuar uma comparacao direta, a propulsdo gerada pelo propulsor P2 sera
também determinada pela equacéo |.3. Para isso, extraiu-se o perfil de velocidades e a massa
volumica local em x=2.5E-4m ao longo de uma seccdo com area A;,. De seguida procedeu-se
ao calculo da estimativa da forca propulsiva do propulsor P2:

Festimadaps = 3-39uN (4.4)

Assumindo que o perfil de velocidades obtido por Carretero-Benignos é idéntico, tem-se que:

FeSti”“ldaCal‘retel‘o = 288:MN (4. 5)

A forca propulsiva estimada para o propulsor de Carretero apresenta um erro relativo de cerca de
13% em comparacao com a estimativa do propulsor P2, causado pela diferenca de velocidades
obtidas no eixo de simetria. No entanto ambas as estimativas apresentam um erro consideravel
quando comparadas com a F,.,;. Este erro pode ser devido a desconsideracao dos efeitos das
forcas viscosas na equacao 4.3.
0 valor obtido na equacéo }.2 encontra-se dentro dos valores previstos para este tipo de pro-
pulsores, contudo, a velocidade de ejecao do liquido é bastante baixa comparativamente a que
ocorre durante a operacao de um propulsor eletrospray real, a qual pode chegar as varias de-
zenas de km/s. Isto pode ser causado por varios fatores, dentre os quais a operacao com um
caudal volumico relativamente elevado, o que pode ser inferido pelo diametro do jato e pela au-
séncia da sua rutura em gotas dentro do dominio da simulacao. Isto diminui consideravelmente
o impulso especifico que é possivel obter, tal como se pode verificar pela equacao §.6:

I, = i ~2 3.3s (4.6)

mgo

E interessante notar que quando se calcula o integral da pressdo total na entrada, na parede
esquerda e no elétrodo de extracdo se obtém uma F total de 25uN no sentido oposto.
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4.4 Comparacao de resultados e boas praticas de simulacao

Nesta seccdo sera realizada uma breve comparacéo dos resultados obtidos nas seccoes 4.2 e 4.3.
Adicionalmente, dada a complexidade da simulacdo deste fendmeno serdo também explicitadas
algumas boas praticas apuradas durante a realizacao desta dissertacao.

4.4.1 Comparacao de resultados

Tendo em consideracéo a diferenca de magnitudes dos pardmetros apresentados na tabela 4.4,
o modelo numérico desenvolvido provou ser versatil ao resolver de forma relativamente precisa
0 escoamento em ambos os casos estudados.

Tabela 4.4: Comparacédo dos parametros de cada um dos casos teste.

| Parametros de teste | P1 \ P2 \
Geometria D; [m] 0.7E-3 20E-6
H [m] 6E-3 0.3E-6
Liquido Heptano+0.1%stadis | Formamida (CH3;NO)
o [ke/m?] 684 1130
w [Pa.s] 0.4E-3 3.8E-3
~ [N/m] 0.021 0.058
Er 1.9 111
Wep 0.00014 0.0045
Bo. 6.74 9.61
Bo, 0.32 -
¢ [V] 4000 1280
Q [m3/s] 1.46E-9 48.8E-12
Viniciar [M/s] 0.0038 0.155

Comparando os resultados obtidos em ambos os casos ha varios aspetos que se destacam:

» No caso P1 ocorreu a desintegracao do jato em gotas, o que significa que o caudal volimico
de heptano é insuficiente para prolongar o jato. Por outro lado, no caso P2 o caudal
volumico permitiu o crescimento do jato até ao exterior do dominio da simulacao;

« O tempo necessario para a formacao do jato no caso P2 é varias ordens de grandeza inferior
ao caso P1, essencialmente devido a permissividade da formamida (quase 60x superior) e
a velocidade de entrada do escoamento (cerca de 40x superior);

« A permissividade do liquido tem uma grande influéncia na velocidade axial que o liquido
adquire, pois quanto maior a permissividade maior é a densidade de carga, logo maior sera
a forca elétrica exercida no escoamento;

+ A introducao do termo gravitico no modelo numérico apresenta uma influéncia aparen-
temente reduzida tal como se verificou apos a sua remocao no segundo caso teste. Isto
faz todo o sentido visto que o fenomeno do eletrospray é essencialmente dominado pelo
balanco entre a forca de tensao superficial e a forca elétrica.
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4.4.2 Boas praticas de simulacao de propulsores eletrospray

A simulacdo numérica do fenémeno do eletrospray no FLUENT ¢é desafiante na medida em que
este nao possui nenhum modelo para a resolucdo de escoamentos eletrohidrodinamicos. Ao
longo da realizacao das simulacdées numéricas varias licdes de boas praticas foram retiradas de
forma a pavimentar o caminho para um futuro trabalho nesta area, dentre as quais se mencionam
as seguintes:

» 0 passo de tempo deve ser bastante reduzido de forma a assegurar a continua convergén-
cia com os residuos na ordem dos 10E-5 ou 10E-6, pois qualquer instabilidade durante a
simulacao numérica tem o potencial para arruinar a formacao do cone e do jato;

» A modelacao de paredes extremamente finas origina um potencial elétrico com gradientes
bastante elevados junto as paredes do tubo capilar. Isto leva a deformacao anormal do
liquido quando este preenche completamente o tubo capilar na solucao inicial; a solucao
passa pela modelacao de paredes menos finas ou pela tentativa de preenchimento do tubo
capilar apenas até uma dada fracao do seu comprimento;

» Avelocidade na entrada deve ser constantemente monitorizada, pois nos regimes de ope-
racdo em que esta € extremamente reduzida as correntes internas do fluido tém a capa-
cidade para comprometer a condicao de fronteira imposta;

» A execucdo da simulacdo numérica apos o carregamento de uma solucdo anterior pode
provocar a ocorréncia de um erro de memoria; a solucdo passa pela realizacao de pelo
menos 1 iteracao antes de emparelhar a UDF “DEFINE_ADJUST”.
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Figura 4.28: Representacao tri-dimensional dos resultados do caso P1.



Figura 4.29: Representacao tri-dimensional dos resultados do caso P2.
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Capitulo 5

Conclusoes

Neste capitulo sao apresentadas as conclusdes retiradas com o trabalho realizado nesta disser-
tacao e sao propostas algumas sugestoes de trabalhos futuros de continuacao deste tema.

5.1 Conclusoes

Nesta dissertacdo foi apresentado um modelo numérico para a resolucdo de escoamentos ele-
trohidrodinamicos com vista a aplicacdo na simulacdo numérica de propulsores eletrospray.
Inicialmente foi apresentado o conceito e o potencial de utilizacdo dos CubeSats, tendo-se
abordado também as suas limitacdes.

De seguida, foi efetuada uma revisao aprofundada do estado da arte dos varios sistemas pro-
pulsivos com aplicagdes em nano-satélites, e apresentou-se um breve resumo dos trabalhos
analiticos, experimentais e numéricos realizados sobre o fenomeno do eletrospray.

No capitulo seguinte comecou-se por expor as bases tedricas da eletrodinamica de jatos e as
equacdes de governo do modelo numérico. Posteriormente, foram descritos os métodos de
resolucao das equacdes de governo e as condicdes de fronteira utilizadas, tendo-se finalizado
com a apresentacao das funcoes codificadas pelo utilizador e do método de implementacao do
modelo numérico no codigo comercial de CFD ANSYS FLUENT.

Procedeu-se entao ao inicio da realizacdo das simulacbes numéricas, tendo-se primeiramente
efetuado a simulacao numérica de uma tubeira convergente-divergente como caso de apren-
dizagem. De seguida, procedeu-se a validacao do modelo numérico criado através da selecao
de um caso experimental. Os resultados obtidos pela simulacdo numérica sdao coerentes com
os resultados experimentais e permitiram validar o modelo numérico com sucesso. Nesta si-
mulacao foi também possivel resolver numericamente a quebra do jato e a formacéo de gotas.
Por ultimo, efetuou-se a simulacao numérica de um hipotético propulsor eletrospray estudado
noutro trabalho numérico. Neste caso verificou-se que a forca propulsiva calculada esta dentro
da gama de valores de operacao de um propulsor eletrospray. Por outro lado, o impulso es-
pecifico ficou muito aquém do que seria esperado deste tipo de propulsores devido a reduzida
velocidade de ejecao do liquido.

Durante a realizacdo das simulacées numéricas verificou-se que tanto o caudal volimico como
o potencial elétrico apresentam uma influéncia elevada nas varias fases do comportamento do
liquido, tendo-se também observado que o tempo necessario para a formacao do eletrospray
depende profundamente da permissividade do liquido selecionado. Além disso, comprovou-se
que o termo gravitico ndo apresenta uma influéncia perceptivel no desenvolvimento do spray
eletrohidrodinamico. Por Gltimo, a auséncia da corrente elétrica do modelo numérico aparenta
ter mais influéncia quando o comprimento do jato é maior.
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5.2 Trabalhos futuros

Na perspectiva de um trabalho futuro existem varios pontos que podem ser abordados e melho-
rados de forma a aperfeicoar e a maturar a simulacao numérica dos propulsores eletrospray.
Um dos pontos de interesse seria a producao de resultados que permitissem realizar um estudo
paramétrico para comparar diferentes geometrias e parametros de operacao. Além disso, seria
interessante estudar os efeitos que o angulo de contacto entre o liquido e as paredes do tubo
capilar apresenta na formacao do cone e do jato.

Em relacdo ao modelo numérico, a introducao da equacao da conservacao da carga permitiria
ter em consideracao a condutividade elétrica do fluido, melhorando a precisdo dos resultados
obtidos. Adicionalmente, as forcas de polarizacdo, até aqui desprezadas devido a assuncao do
material ser homogéneo, também poderiam ser adicionadas ao modelo numérico.

A expansao do modelo para uma geometria tri-dimensional permitiria (a partida) criar um mo-
delo numérico com a capacidade para simular os diferentes modos de comportamento assimé-
trico do cone e do jato. No entanto, a presente dissertacao ja considera o modelo axisimétrico
3D.

5.3 Artigos desenvolvidos durante a dissertacao

-José Pascoa, Odelma Teixeira, e Gustavo Ribeiro, “A Review of Propulsion Systems for Cu-
beSats” in ASME 2018 International Mechanical Engineering Congress and Exposition, Paper
N°IMECE2018-88174, pp.8, 2018.

-José Pascoa, Gustavo Ribeiro, e Francisco Bréjo, “Flow Modelling of Propulsion Nozzles for
Nano-Satellites” in ASME 2019 International Mechanical Engineering Congress and Exposition,
Paper N°IMECE2019-11712, pp.8, 2019.
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Apéndice A

Anexos

A.1 Funcgdes codificadas pelo utilizador (UDFs)

/* UDF para calcular a intensidade do campo eletrostatico e da forga eletrostaticax/

# include "udf.h"
#define epsilon0O 8.85e-12

#define epsilonr 1.9

DEFINE_ON_DEMAND(store_gradient)
{

Domain *domain;

cell t c;

Thread *t;

domain=Get_Domain(1);

/* Associagdo da intensidade do campo eletrostatico 2D a uma UDMx/

thread_loop_c (t,domain)

{
begin_c_loop (c,t)
{
C_UDMI(c,t,0) = 0-C_UDSI_G(c,t,0)[0];/*calculo de Ex=-grad_x(phi)x*/
C_UDMI(c,t,1) = 0-C_UDSI_G(c,t,0)[1];/*calculo de Ey=-grad_y(phi)*/
C_UDMI(c,t,2) = NV_MAG(C_UDSI G(c,t,0));/*calculo de Ex/
}
end_c_loop (c,t)
}
}

/*Calculo da forga eletrostdtica no inicio de cada iterag8ox*/
DEFINE_ADJUST(Eletrospray, domain)

{

Thread *t;

Thread **pt;

cell_t c;

mp_thread_loop_c (t,domain,pt)
begin_c_loop (c,t)
{
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C_UDMI(c,t,0)=C_UDSI(c,t,1)= -C_UDSI_G(c,t,0) [0];/*Ex=—grad_x(phi)*/
C_UDMI(c,t,1)=C_UDSI(c,t,2)= -C_UDSI_G(c,t,0) [1];/*Ey=-grad_y(phi)*/
C_UDMI(c,t,2)= sqrt(pow(C_UDSI_G(c,t,0)[0],2)+ pow(C_UDSI_G(c,t,0)[1],2));/*Ex/

C_UDMI(c,t,6)= 0;/*q inicialx*/

if ((C_VOF(c,pt[0])>0.0001)&&(C_VOF (c,pt[0])<0.9999))
/*interface <=> O<VOF de cada fase<1x*/

{
C_UDMI(c,t,6)=(C_UDSI_G(c,t,1) [0]+C_UDSI_G(c,t,2) [1])*epsilonO*epsilonr;/*q*/
C_UDMI(c,t,3)= C_UDMI(c,t,0)*C_UDMI(c,t,6);/*Fx=q.Exx/

C_UDMI(c,t,4)= C_UDMI(c,t,1)*C_UDMI(c,t,6);/*Fy=q.Ey*/

}

else

{

C_UDMI(c,t,6)=0;

C_UDMI(c,t,3)=0;

C_UDMI(c,t,4)=0;

}

C_UDMI(c,t,5)=sqrt (pow(C_UDMI(c,t,3),2)+ pow(C_UDMI(c,t,4),2));/*F*/
}

end_c_loop (c,t)

/*Termo-fonte adicionado & equagdo da UDSO (potencial elétrico)*/
DEFINE_SOURCE(q_source,c,t,dS,eqn)

{

return C_UDMI(c,t,6);

¥

/*Termos-fonte adicionados & equagdo da conservagdo da quantidade de movimentox*/
DEFINE_SOURCE (xmom_source,c,t,dS,eqn)

{

return C_UDMI(c,t,3);

}

DEFINE_SOURCE (ymom_source,c,t,dS,eqn)

{
return C_UDMI(c,t,4);
}

72



	Introdução
	CubeSats
	Limitações atuais dos sistemas propulsivos em CubeSats
	Sistemas de fornecimento de propelente
	Formas de medir o desempenho de propulsores de CubeSat

	Revisão do estado da arte
	Estado da arte de sistemas propulsivos em CubeSats
	Sistemas propulsivos de gás frio
	Sistemas propulsivos químicos
	Monopropelentes
	Bipropelentes
	Propelentes sólidos

	Sistemas propulsivos elétricos
	Sistemas Eletrotérmicos
	Sistemas Eletromagnéticos
	Sistemas Eletrostáticos

	Velas solares
	Cabos Eletrodinâmicos

	Revisão sobre propulsores eletrospray
	Estudos analíticos
	Estudos experimentais
	Estudos numéricos


	Modelo de Simulação Numérica
	Bases teóricas da eletrodinâmica de jatos
	Cone de Taylor
	Formação do jato e rutura em gotas

	Números adimensionais
	Escalas temporais
	Equações de governo do escoamento bifásico
	Definição dos termos fonte da tensão superficial e da tensão elétrica

	Equações de governo do modelo eletrohidrodinâmico
	Resolução das equações de governo
	Discretização espacial
	Discretização temporal

	Condições de fronteira e condições iniciais em eletrosprays
	Programação de UDFs e respetiva implementação prática

	Resultados
	Estudo preliminar do escoamento numa tubeira de De Laval
	Estudo da independência da malha
	Modelo numérico
	Resultados

	Validação do modelo numérico no eletrospray P1
	Estudo da independência da malha para P1
	Resultados para P1

	Modelação numérica do propulsor eletrospray P2
	Apresentação do caso teste P2
	Estudo da independência da malha para P2
	Resultados
	Cálculo da força propulsiva


	Comparação de resultados e boas práticas de simulação
	Comparação de resultados
	Boas práticas de simulação de propulsores eletrospray


	Conclusões
	Conclusões
	Trabalhos futuros
	Artigos desenvolvidos durante a dissertação

	Bibliografia
	Anexos
	Funções codificadas pelo utilizador (UDFs)


