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EVALUACION DE UN PROPULSOR ELECTROSPRAY PARA MISIONES DE
CUBESATS DE TRES UNIDADES

Las misiones de satélites tipo CubeSat actualmente no tienen planificado el periodo posterior
a la vida operacional del satélite. Al ser lanzados cada vez en mayor cantidad, estas naves
tienen el potencial de congestionar el espacio en orbita terrestre baja y presentar un peligro
creciente de colisiones. Dentro de las estrategias para remover a estas naves de la orbita es
la de descenso controlado o deorbitacion realizado con propulsores eléctricos. Dentro de las
tecnologias existentes de propulsores eléctricos se encuentra el electrospray que presenta una
alternativa atractiva para su uso en satélites tipo CubeSat.

En el presente trabajo se evaliia esta tecnologia y su uso en la deorbitacion de CubeSats
de tres unidades, para considerar su desarrollo para misiones futuras.

En la primera parte del presente trabajo se presenta un marco teérico que permite entender
las problematicas que presenta el disefio y construcciéon de sistemas para CubeSats. Luego se
explora la propulsion espacial eléctrica para estudiar su impacto los cambios orbitales de una
orbita terrestre baja. Finalmente se presenta el fenémeno basal de la tecnologia electrospray
para luego comprenderlo en términos de su desempeno como sistema de propulsion espacial
eléctrica.

Se construy6 un experimento en base a un capilar para estudiar las variables de importan-
cia expuestas en la primera parte de este trabajo. En primer lugar se determiné la region de
operacion del experimento donde se producia de forma estable el fenémeno basal del electros-
pray, cuantificando las variables de importancia. De esta region de estabilidad se calcularon
los parametros de desempeno propulsivo de empuje e impulso especifico en base un modelo
fisico. Luego se realizan pruebas para estudiar el comportamiento del experimento ante el
vacio presente fuera de la atmosfera terrestre.

Una vez determinados los pardmetros de desempeno propulsivo, se realizan calculos para
determinar el desempeno total de un propulsor practico utilizando esta tecnologia en los
puntos de operacién que maximizan cada parametro respectivamente. Junto al desempeno,
se estima el volumen utilizado y la cantidad de propelente factible.

Finalmente se evalué el desempeno del propulsor propuesto en términos de vida orbital
mediante la simulacion en el software STK. Estas simulaciones incluyen dos maniobras cuyos
resultados son comparados a los resultados de una caida sin la asistencia de propulsion.

Mediante las simulaciones se obtuvieron reducciones significativas a la vida orbital del
satélite lo que el propulsor posee el desempeno suficiente para su uso en deorbitacion de
CubeSats de tres unidades.
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Capitulo 1

Introduccion

1.1. Motivacién y Antecedentes

Concebido en el ano 1999 como herramienta educacional, el CubeSat [I5] se ha establecido
como el estandar predilecto para misiones espaciales de bajo costo. Estas naves han prolifera-
do desde su primer lanzamiento en el ano 2003 [I1]. Naves de este estandar han sido lanzados
por miltiples universidades alrededor del mundo y de forma rentable por algunas empresas
como Planet Labs [14]. La misma Universidad de Chile lanzé y operé de forma exitosa su
primer satélite, SUCHAI T [7], el ano 2017.

Cada afio, el nimero de lanzamientos de CubeSats aumenta respecto del anterior [11]. Ge-
neralmente lanzados en una orbita baja, estos objetos pueden durar hasta 50 anios antes de
volver a caer a la tierra [I§], por lo que existe una creciente preocupacion por la saturacion
del espacio cercano a la tierra con la llamada Basura Espacial [17]. Estos escombros presen-
tan un peligro de colisiéon para las misiones siguientes, cuya probabilidad aumenta con cada
nuevo objeto.

Existen varias iniciativas enfocadas a remediar este problema. Algunas enfocadas a limi-
tar la altura de orbita de estos satélites para asi limitar el tiempo de vida orbital. Otras,
como trata el presente trabajo, enfocadas a proveer de capacidades propulsivas a los Cube-
Sat para realizar caida deliberada y controlada para terminar con el ciclo de vida del satélite.

Con avances recientes en miniaturizacion de electronica y paneles solares, ha habido un
renovado interés en la propulsion eléctrica espacial. Desarrollado con fuerza durante los ulti-
mos anos de la carrera espacial, tiene el potencial de aumentar enormemente las capacidades
propulsivas de toda clase de naves al ser més eficiente en el uso de propelente que la propul-
sion convencional. Con estas tecnologias, pueden volverse factibles tanto misiones de largo
alcance, como la mision Dawn [I], o misiones de naves muy pequenas, como CubeSats.

El tamano extremadamente pequeno del estandar presenta desafios particulares para los
sistemas de propulsion, que para cumplir con las estrictas restricciones de masa y volumen,



deben ser abordadas con métricas distintas a la propulsion eléctrica convencional.

De entre las tecnologias de propulsion eléctrica, los propulsores coloidales o electrospray
se presentan como una alternativa prometedora para estos propositos [20]. El principio fisico
con el cual opera es sumamente propicio para la miniaturizaciéon y no requiere sistemas muy
complejos para almacenar y suplir el propelente utilizado.

En este contexto, se aprecia la necesidad de proveer de capacidades propulsivas a Cube-
Sats usando esta tecnologia, tanto para darle un fin adecuado al tiempo de vida operacional,
como para extender las capacidades de las misiones con CubeSats.

1.2. Objetivos Generales

El objetivo general del presente trabajo consiste en evaluar la factibilidad y desempeno
de un sistema de propulsion electrospray para CubeSats de tres unidades para propositos de
realizar caidas controladas desde una 6rbita baja.

Esta evaluacion debe considerar tanto las variables constructivas del propulsor como las
del vehiculo a tratar, inserto en el ambiente de operacion.

1.3. Objetivos Especificos
e Disenar e Implementar un experimento para cuantificar las variables de importancia en
un sistema de propulsion electrospray.

e Determinar los pardametros de diseno de un propulsor funcional a partir de las variables
identificadas experimentalmente.

e Verificar la factibilidad de uso de este tipo de propulsores mediante pruebas y misiones
simuladas.

1.4. Estructura

e Capitulo 1: Introducciéon
e Capitulo 2: Marco Teérico y Estado del Arte
e Capitulo 3: Experimento Capilar

e Capitulo 4: Payload Propulsor y Simulaciones de Orbita



e Capitulo 5: Conclusién



Capitulo 2

Marco Teérico y Estado del Arte

2.1. CubeSats

El estandar CubeSat contempla un tipo de satélite miniaturizado compuesto por multiplos
de unidades cubicas de 10[cm| de arista. Estos satélites estan enfocados a tener un periodo
de desarrollo corto y ser de muy bajo costo comparado con plataformas espaciales convencio-
nales. Por estas razones es la plataforma predilecta para proyectos universitarios y de vida
operacional corta. La Universidad de Chile lanz6 su primer satélite de este tipo en Junio del
2017 en el marco del proyecto SUCHAT [1].

Figura 2.1: Satélite SUCHAI 1 y 2, de 1 y 3 unidades respectivamente.

Estos satélites cominmente son lanzados como cargas secundarias desde la estacion es-
pacial internacional o en lanzamientos comerciales usando un sistema de despliegue llamado
P-POD (figf2.2)), por su sigla en inglés Poly Picosatellite Orbital Deployer, integrado a la
mayoria de los cohetes actuales. Por su naturaleza de carga secundaria, la especificacion Cu-
beSat detalla requerimientos para no presentar un riesgo a la plataforma de lanzamiento, la
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carga principal u otras cargas secundarias.

Figura 2.2: Sistema de despliegue P-POD.

De las especificaciones relacionadas a los sistemas de propulsion, se encuentran:
e Requisitos Generales:
— No se permite pirotecnia.

— Cualquier sistema de propulsion sera disenado, integrado y probado acorde a la
especificacion AFSPCMAN 91-710 Volumen 3.

— Los sistemas de propulsion tendran al menos tres inhibidores de funcionamiento.
— La energia quimica total no debe superar los 100[W Hr|.
e Requerimientos Mecanicos:

— Debe ser construido con un marco de aluminio anodizado de dimensiones 10 x
10 x 30[cm]

— La masa maxima de un CubeSat de tres unidades sera de 4[kg].
e Requerimientos de Prueba:

— El satélite en su totalidad debe ser sometido a pruebas de vibraciéon segun los
requerimientos del lanzador.

— El satélite debera ser sometido a pruebas de termovacio para evaporar los compo-
nentes volatiles y para verificar que se cumple con los requerimientos térmicos del
lanzador.

La miniaturizacion de sistemas satelitales que cumplen las restricciones de este estandar es
un area cada vez mas activa de investigacion y desarrollo, tanto por los desafios que presenta,
asi como las potenciales capacidades que podrian lograrse con las plataformas CubeSat [7].



2.2. Propulsion Espacial

En el espacio libre, la tinica manera practica de desplazarse es por reaccion. Al expeler
masa en un sentido desde la nave, por reacciéon la nave se desplaza en sentido opuesto. Sin
embargo, en ausencia de atmosfera, esta masa debe ser llevada por la nave y perdida por ella
al impulsarse por lo que se le denomina propelente.

escape

nave

Figura 2.3: Nave impulsada por reaccion.

Tomando un sistema como en la figura [2.3] consideramos el cuerpo de la nave con su masa
m(t) y a la masa expelida m a una velocidad constante v,, donde la variacion en la masa de
la naves es igual en magnitud a la tasa de expulsion de propelente.

dm
n—=—— 2.1
m= - (2.1)
El momento total estd dado por:
t
Py = m(t)o(t) + / (@) (t') — v]dt (2.2)
0
Como no existen fuerzas externas actuando sobre la nave o la masa expelida:
dPp,
—= =0 2.3

Resolviendo esta ecuacion tomando como constante durante el intervalo de integracion la
velocidad de escape y el flujo de masa, obtenemos la diferencia entre la velocidad inicial y
final para una nave de masa inicial y final dada. La ecuacion resultante (ec. [2.4)) se denomina
la Ecuacion del Cohete de Tsiolkovsky |21, 22]:

Av = v, ln(@) (2.4)

myg



La diferencia entre velocidad inicial y final, Av, es el objetivo ultimo de los sistemas de
propulsiéon. Como la velocidad es la variable determinante para las formas y tamanos de dis-
tintas orbitas, mientras mas velocidad pueda lograrse mas capacidades tendré la nave para
realizar maniobras orbitales. Ademas, al no existir posibilidades practicas para el reabasteci-
miento de propelente, una vez agotada es imposible realizar més maniobras. Por esta razon
Av es también denominado el Presupuesto de Velocidad.

La razon mg/my es llamada fraccion de masa. Corresponde a la proporciéon entre nave y
propelente en términos de masa. mg corresponde a la masa humeda de la nave completa,
incluyendo propelente, al inicio de su misién. La masa my es la que posee la nave una vez
agotada de propelente, o masa seca.

Impulso total vs. Fracciéon de masa para una velocidad de escape dada
T T T T T T T T

—1 ve
—2ve
4 ve
—38 ve
—16 ve B
32 ve

Impulso total (Av)

t T [ |
1 2 3 4 5 6

Fraccion de Masa (m0/mf)

-
®

10

Figura 2.4: Impulso vs. Fracciéon de masa para distintas velocidades de escape.

Al valor v, se le determina la velocidad de escape, que corresponde a la velocidad efectiva
de la masa expelida a lo largo del eje de movimiento de la nave. A menudo se refiere al impulso
especifico, que corresponde a la velocidad de escape divido por la aceleracion de gravedad en

la superficie terrestre gq.
v
I, == (2.5
= )

Ademés, el empuje o fuerza que imparte el propulsor F' esta determinada por el flujo de masa
m y la velocidad de escape, v, de la forma (ec. [2.6)).

F = v, (2.6)

Estos dos valores son las métricas convencionales de desempeno de propulsores. La veloci-
dad de escape da una medida de la eficiencia en el uso de la masa del propelente. El empuje
da cuenta de la capacidad del propulsor de impartir el impulso disponible en un determinado
periodo de tiempo. Mientras méas alta la velocidad de escape, mas impulso hay disponible



por unidad de masa y mientras més empuje, menos tiempo demora el propulsor en impartir
el impulso requerido.

Finalmente, cabe destacar que la potencia de salida del propulsor esta dado por estas dos

variables (ec. [2.7)).

mv?  Fu,

2 (2.7)

2.2.1. Propulsiéon Eléctrica

En la propulsion convencional o quimica, la masa expelida corresponde a los productos
de una reaccién quimica, cuya energia es transferida lo més eficientemente posible a estos
productos. En estos propulsores, el flujo de energia esta atada al flujo de masa, es decir
21, 22):

Por lo que la velocidad de escape esta determinada por la densidad energética de la reaccion
y la eficiencia con la que es posible transferir esa energia.

La solucion a este problema es separar el flujo de energia del fluyjo de masa [21, 22]. En
la propulsion eléctrica esto se realiza impartiendo la energia al propelente de manera eléctri-

ca.

Asi, se define el parametro de eficiencia propulsiva (ec. :

(O]

1 .
Psalida o imv

Pentrada B I-v

M = (2.9)

Este pardmetro aglomera varios fenémenos en una medida de cuanta energia de la puesta
en el mecanismo propulsor resulta en la aceleracion del propelente.

2.3. Mecanica Orbital y Vuelo Espacial

Los satélites en orbita alrededor de la tierra obedecen las leyes de mecanica Newtoniana

y gravitacion universal. Con estas leyes podemos predecir con exactitud el comportamiento
que tendra un objeto dado moviéndose en el campo gravitacional terrestre. |5

Fpy = —q2m2, (2.10)

|r12]?

Para los satélites en general, la dindmica esta gobernada por el llamado problema de dos

cuerpos, que consiste en dos masas punto afectadas tnicamente por la fuerza de gravedad

mutua entre ellas (fig. [2.5)).



Figura 2.5: Formulacion del problema de dos cuerpos.

En el ambito de satélites artificiales, la tierra posee una masa mucho mayor a la del satélite,
por lo que el primero casi no es afectado por la fuerza de gravedad del satélite. Esto significa
que podemos tomar como origen del sistema de referencia el centro de la tierra y obtener la
dindamica del satélite en funcion de esto. Asi, se obtiene la ecuacion de orbita [5]:

h? 1
¢ L = ———— 2.11
TOllpthCL L 1 +ecos€ ( )

donde r es la distancia desde el centro del sistema de referencia (i.e la Tierra), u =
G(M + m) es el parametro gravitacional dado por la constante gravitacional G y las masas
del cuerpo orbitado M y el que lo orbita m, y h =% v, el momento angular. Los parametros
libres son e, la excentricidad que determina la forma de la érbita y § o Anomalia Verdadera,
que da cuenta de la posiciéon dentro de la orbita.

Apogeo

Figura 2.6: Orbitas terrestres con 1 > e > 0.

Cuando 6 = 0 el radio se encuentra en su minimo, lo que se denomina perigeo. Cuando
0 = 7 el radio se encuentra en su maximo, lo que se denomina apogeo. El momento angular



depende de los radios de apogeo 7, y perigeo r, de la forma:

Tal
ho,. =2, | ——L— (2.12)
eliptica o + Ty
Generalmente, las plataformas de lanzamiento colocan a los CubeSats dentro de érbitas bajas,
con excentricidad cercana a cero, que corresponde a érbitas circulares.

Lo que establece que el radio de la 6rbita estda determinada principalmente por los paré-
metros gy h. Como p = G(mg + my;) donde m, y m; son las masas del satélite y la tierra
respectivamente. Como m; >>> m, podemos asumir que pu ~ Gm,. Asi, el radio depen-
de principalmente del momento angular, o velocidad tangencial de la nave pues el radio es
constante con respecto a la anomalfa verdadera (ec. [2.13).

h2
Tcircular = = hcircular =V HT (213)
J

Figura 2.7: Orbitas terrestres circular (e = 0).

En términos practicos, esto significa que la distancia a la superficie terrestre es proporcional
a la velocidad adquirida por la nave.

2.3.1. Maniobras Orbitales

Las maniobras orbitales transfieren una nave desde una 6rbita a otra. Estos cambios pue-
den ser draméticos; como una Orbita terrestre baja a una trayectoria interplanetaria. También
pueden ser cambios pequenos, como ajustes finos en el tramo final del encuentro de una na-
ve con otra. Todas las maniobras requieren el uso de propulsores, las cuales disminuyen la
reserva de propelente.

La maniobra de mayor interés es la transferencia de una oOrbita circular de una altura a

otra [B]. Para disminuir la cantidad de energia y propelente requerido se busca la combi-
nacion 6ptima de maniobras que logren esta transferencia. Considerando que el sistema de
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propulsion tiene la capacidad de impartir el impulso requerido de forma casi instantédnea, o
al menos dentro de un tramo pequeno de la érbita, este problema tiene una solucién ana-
litica. El resultado es una orbita eliptica transitoria entre las o6rbitas circulares dadas. Esta
maniobra se le denomina Transferencia de Hohmann (fig. [2.8|[5]). Esta maniobra consiste en

Figura 2.8: Diagrama de una Transferencia de Hohmann de una érbita baja a una mas alta.

un impulso instantaneo en un punto dado de la 6rbita circular, convirtiéndolo en el perigeo
de una 6rbita eliptica. Al alcanzar el apogeo de esta 6rbita transitoria, se vuelve a aplicar un
impulso para transferir a la 6rbita circular final.

El presupuesto de velocidad para realizar estas maniobras es simplemente la suma de las
diferencias de velocidad entre cada etapa.

htw‘ansfe'r'encia hbaja
A?Jb_>t = Utransferencia — Ubaja = Tbaja - Tbaja
_ _ h 1t htransferencia
Avt—m = Vgita — Utransferencia — T;llt: - Talta (214)
AU — AU + AU — halta o h . Talta—Tbaja hbaja
total t—a b—t Talta trans ferencia TaltaTbaja Tbaja

Estas maniobras son 6ptimas en el sentido de que utiliza el menor presupuesto de velocidad.
Esto se debe a que en el perigeo y apogeo, v L 7, por lo que no se realiza trabajo en contra
de la gravedad.

En el caso de no poseer las capacidades de impartir el impulso en el tiempo requerido y el
periodo propulsivo utiliza una fracciéon significativa de la o6rbita, el problema de determinar
tanto la transferencia 6ptima como el impulso requerido deja de tener soluciéon analitica.

Esta maniobra en espiral (fig. [2.9)) realiza trabajo en contra de la fuerza de gravedad y
por lo tanto es sub-dptima. Sin embargo, el disparo continuo del propulsor significa que la
diferencia de velocidad total es impartida en un tiempo mucho menor al de una maniobra de
Hohmann, lo que lo hace mucho mas breve. La trayectoria y velocidad requerida para esta
maniobra debe ser determinada de forma numeérica.
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Figura 2.9: Maniobra Sub-Optima de descenso en espiral.

2.4. Electrospray

El electrospray se refiere al proceso de aerosolizacion de un fluido a través de la aplicacion
de un campo eléctrico. Estas superficies en consecuencia forman meniscos y posteriormente
estructuras llamadas Conos de Taylor [0] que emiten pequernios chorros que por efecto del
campo eléctrico son rapidamente dispersadas en aerosol (fig. .

Figura 2.10: Diagrama de experimento capilar de Electrospray.

2.4.1. Conos de Taylor

La estructura de interés, los llamados Conos de Taylor, se forman a partir de meniscos
liquidos presentes en capilares o superficies levemente deformadas. Al aplicarse un campo
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eléctrico, estas superficies son polarizadas, alargando el menisco levemente. Esto acerca la
punta del menisco al campo aumentando la polarizaciéon, manteniendo equilibrio con la ten-
sion superficial. Al aumentar la intensidad del campo eléctrico, la fuerza de atraccion en la
punta del menisco sobrepasa la tension superficial y el cono emite un pequenio chorro (fig.

2 11)).

Voltaje Creciente i

Figura 2.11: Proceso de Formacion del Cono de Taylor a partir de un menisco liquido.
Esta estructura aparece solo cuando se alcanza un voltaje minimo dado por [13]:

v, = @ln(%) (2.15)

Donde R, es el radio del capilar, v es la tension superficial del propelente, d es la distancia
del capilar al electrodo y € es la permitividad del vacio.

Si el campo aplicado no es suficiente para producir un cono de Taylor, se produce una
fenémeno denominado inestabilidad varicosa [2]. Se caracteriza por la emision intermitente
de gotas individuales de gran tamano (fig. a.) y corrientes erraticas.

Una vez formado un cono de Taylor, de seguir aumentando la intensidad del campo eléc-
trico, eventualmente apareceran mas sitios de emision en direcciones impredecibles (fig.
c.). Estas emisiones son pulsantes y son denominadas inestabilidad latigueante o de emision
maltiple [2).

2.4.2. Corriente del Chorro y Razon Carga/Masa

Debido a la polarizacién de la superficie liquida, cuando esta transita hacia la punta
del Cono de Taylor por traccion eléctrica, esta lleva una corriente, asumiendo un caudal
volumétrico @, conductividad K y permitividad relativa e [6]:
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Figura 2.12: Principales regimenes en electrospray. Inestabilidad Varicosa a), Cono de Taylor
b) e Inestabildad Latigueante c).

YKQ

; (2.16)

I'= f(e)

Con f(e) una funciéon empirica que es aproximadamente 40 para ¢ > 35. Este resultado
para la corriente llevada por el chorro es solo valida en el régimen de operaciéon del Cono
de Taylor. Se destaca que esta corriente que lleva el electrospray no depende del voltaje de
polarizaciéon y depende principalmente de las caracteristicas del propelente y el caudal.

Obtenida la corriente, calcular la razén carga-masa es directo. Con un propelente de

densidad p:
¢ I _[fle) |2K
I 2.17
mo pQ  p | eQ (217)

Esta razon cobra importancia cuando se considera que la velocidad de escape de una
particula de razoén carga-masa ¢/m es acelerada por un potencial V:

ve =4 /2VL (2.18)
m

Para maximizar el desempeno de un propulsor electrospray es conveniente aumentar tanto
la razon carga-masa, logrado al disminuir el caudal, como el voltaje acelerante.
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Capitulo 3

Experimento Capilar

Utilizado como base para estudiar el fenémeno del electrospray, el experimento capilar
consiste en un tubo capilar conectado a una reserva de liquido a la cual se le coloca un
electrodo plano o anular a una distancia determinada de la punta (fig. [2.10)).

Para cuantificar el desempeno del experimento como propulsor, segiin las ecuaciones de-
talladas en el capitulo anterior, se requiere controlar tanto las variables geométricas como el
voltaje aplicado y el caudal volumétrico suplido al capilar.

En el presente capitulo se detalla el montaje experimental usado y el procedimiento para
la obtenciéon de las medidas. Posteriormente se realizan calculos en base a las mediciones ob-
tenidas para dar con el desempeno propulsivo correspondiente a un solo capilar. Finalmente,
se somete el montaje a pruebas de vacio para determinar su comportamiento.

3.1. Montaje Experimental

El esquema utilizado consiste en el experimento capilar mencionado (fig. , , tabla
, compuesto por:

a.) Una aguja hipodérmica alimentada desde una jeringa médica.
b.) Una bomba microfluidica para accionar la jeringa y controlar el caudal volumétrico.

c.) Un montaje movil para fijar la distancia entre el electrodo y la aguja. Este montaje es
actuado por un motor de paso (fig. [3.3).

d.) Una fuente de alto voltaje para la polarizacion.
e.) Un amplificador de transimpedancia para la medicién de corrientes.

f.) El propelente utilizado es Etileno Glicol.
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Figura 3.1: Esquema Completo del Montaje Experimental Utilizado, detallado en la seccion

B.1

En la tabla [3.1] se resume las principales caracteristicas geométricas del montaje utilizado

(6e. B3 D).

Re

Figura 3.2: Dimensiones geométricas del experimento capilar.

Etileno Glicol es ampliamente utilizado en la literatura del electrospray, presenta varias
caracteristicas atractivas para su uso en propulsion de CubeSats. Es mayoritariamente inerte
por lo que no presenta peligro para el lanzador. Posee una presion de vapor muy baja a 20°C),
por lo que no es necesario presurizar el estanque que nuevamente reduce el riesgo a la nave
y al lanzador.
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Tabla 3.1: Caracteristicas Geométricas del Montaje Experimental.

Notaciéon | Valor | Unidades
Radio Interior Aguja R. 0,5 mm
Distancia Minima del Electrodo | d,.i, -1 mm
Distancia Maxima del Electrodo | d,az 50 mm
Paso Minimo del Actuador od 0,1 mm

Figura 3.3: Montaje Movil utilizado. Consiste en un tornillo sinfin accionado por un motor
paso a paso que permite controlar de forma precisa la distancia entre electrodo y aguja.

Tabla 3.2: Caracteristicas del Etileno Glicol [9].

Notacion | Valor | Unidades
Densidad p 1110 | kg/m?
Conductividad K 1.07 | uS/m
Permitividad Relativa € 37.7 | Adimensional
Tension Superficial ¥ 0.048 | N/m
Presion de Vapor a 20°C' | P,(20°) | 7.999 | Pa

3.1.1. Polarizacion

Para la polarizacion del electrodo el voltaje requerido segiin la ecuacion [2.15] para las
caracteristicas descritas en las tablas [3.1] y una distancia entre electrodos de 5[mm]:

V, = \/T?m(%‘i) — 6073[V] (3.1)
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Para obtener estos voltajes, se recurre a un diseno existente de inversor de CCFL, que a

través de un conversor resonante es capaz de producir un voltaje alterno de amplitud por
sobre los 1,5[kV] desde una fuente de bajo voltaje.

Tabla 3.3: Caracteristicas Inversor CCFL.

Valor | Unidades
Voltaje Nominal de Entrada | 5 V

Voltaje Nominal de Salida 1.5 kV
Corriente Nominal Entrada | 200 mA

A este inversor se le conecta en cascada una red Cockcroft—Walton, que simultaneamente
rectifica y multiplica el voltaje de entrada una vez por cada etapa [3].

5V
Vin

L

:l_éé W'%F’*”:”hx x”+ I ,K”Jflzz::i

Figura 3.4: Esquemético de circuito de polarizacion.

Con un total de cinco etapas obtenemos un voltaje maximo de 7,5[kV], lo que supera lo
calculado en la ecuacion El circuito es construido en placa impresa con un espaciado
adecuado para prevenir efectos adversos por el potencial eléctrico elevado.

Vout Gnd

Figura 3.5: Realizacion del Circuito de Polarizacion de la fig. [3.4]

Para caracterizar este circuito, se obtiene la relacion entrada-salida (fig. [3.6)). Esta relacion
es lineal en la mayoria del intervalo de interés, salvo en la region inferior a 0[V] a 0,6[V], pues

en este rango de voltaje los transistores no se encuentran en la region activa y por tanto no
opera como inversor.
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Figura 3.6: Relacion Entrada-Salida Circuito de Polarizacion.

El circuito de polarizacion de alto voltaje, es alimentado con una fuente regulable de
voltaje de laboratorio. Esta fuente tiene paso minimo de 0,1[V], por lo que la paso minimo a
la salida del circuito polarizador es 150[V].

Estos requerimientos (tabla estan dentro de las capacidades de sistemas comerciales
de generacion y distribucion de potencia disponibles para CubeSats de tres unidades [8], [19).

3.1.2. Instrumentacion

Las corrientes involucradas en el experimento capilar son del orden de los nA, para esto
se recurre a un diseno de amplificador de transimpedancia, que permite convertir una senal
pequena de corriente en una senal de voltaje que pueda ser medido con un amperimetro
convencional.

Se disena basado en el amplificador operacional de instrumentacion OPA2227 (fig. |3.7)).

Los valores de resistencia y capacitancia se eligen para obtener las caracteristicas en la

tabla [3.4]

Tabla 3.4: Caracteristicas del Amplificador de Transimpedancia.
Valor | Unidades
Voltaje de polarizacion | +6 Vv
Ganancia 1 mV/nA
Frecuencia de Corte 10 Hz

La salida de este amplificador es medido con un osciloscopio Tektroniz MS0O2024B, donde
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C1 100nF

R1 1M Ohm

AN

o - Vout
lin ——— T ]

. + OPA222
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c2 R2

100nF | g
1M Ohm

Figura 3.7: Esquematico de amplificador de transimpedancia.

es promediado en un tiempo de un minuto.

Vout =——p

Iin

Figura 3.8: Amplificador de transimpedancia.

3.1.3. Control de Caudal

Para el control del caudal volumétrico se utiliza una bomba de infusién modelo KDS-200.
Esta bomba provee un control exacto de caudal dentro de las especificaciones dadas por el
fabricante en la tabla [3.5] Esta funciona con motor de paso que a través de un engranaje
sinfin empuja el émbolo de una jeringa.

Ademas, para poder observar correctamente de forma visual bajo qué condiciones existe
un cono de Taylor estable. Se monta un sistema de lupa y camara fotografica digital tipo
SLR.
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Tabla 3.5: Caracteristicas Bomba KDS-200 [10].
Valor | Unidades
Volumen 5 mL
Didmetro 10.5 | mm
Caudal Minimo | 0.828 | puL/hr
Caudal Maximo | 1270 | mL/hr

Figura 3.9: Bomba de infusion KDS-200, con aplicacién en microfluidica. Sus caracteristicas
se detallan en 3.5l

Figura 3.10: Vista a través de la camara fotografica. En esta imagen se aprecia claramente la
estructura de cono y el chorro que emana de ella, interrumpido por el electrodo y la estructura
de soporte.
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Figura 3.11: Montaje Experimental Completo. Se aprecian los componentes principales como
el electrodo y aguja a., la bomba microfluidica b., el montaje movil c. y los circuitos de
polarizacion d. y de medicion de corriente e. Adicionalemente se utiliza una fuente de voltaje
de laboratorio regulable para polarizar d. y e. y para proveer potencia para el controlador del

montaje movil g. Para asistir en la observacion del fenémeno se utiliza un lente de aumento
h.
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3.2. Mediciones y Resultados

Las mediciones del experimento capilar estan dirigidas a obtener el rendimiento propulsivo
del experimento. Las variables disponibles a medir son el caudal volumétrico, el voltaje y la
corriente de entrada a la aguja. De estas mediciones es posible calcular la potencia de entrada
P,=1-V.

Sin embargo, el desempeno propulsivo real lo esconde la presencia de ineficiencias desco-
nocidas. Esto es considerado en el concepto de eficiencia propulsiva (ec. . Para determinar
el desempeno propulsivo real seria necesario medir directamente el empuje y velocidad de las
particulas, que luego determina la potencia de salida (ec. . Estas mediciones requieren
equipos de medicién con una sensibilidad extrema, por lo que se escapan de lo factible con
las capacidades presentes en el laboratorio.

Como solucién propuesta, se asume un limite inferior dado por las cantidades dadas en las
ecuaciones de corriente de chorro (ec. , razon carga-masa (ec. y velocidad de escape
resultante (ec. [2.18)). Estas cantidades serdn determinadas a través de una combinacion de
las medidas reales y el modelo teérico.

Las cantidades calculadas son validas solamente en el régimen de cono de Taylor por lo
que ademés es necesario explorar la zona en que el régimen es estable. La potencia utilizada
por un propulsor real debe ser estimada a partir de la potencia de entrada, la cual debe ser
medida. Qué variables seran medidas o calculadas a partir de un modelo se resume en la

tabla [3.6]

Tabla 3.6: Variables de interés y la manera de su obtencion.

Variable Notacion | Origen | Calculada de
Corriente 1 Real Medida
Caudal Q Real Medida
Voltaje V Real Medida
Potencia de Entrada | P Real IV

Corriente del Chorro | Ije Modelo | Ec. |2.16|
Potencia de Salida

(Potencia Propulsiva) Fout Modelo | Tjer -V
Impulso Especifico I, Modelo Ecs£18| y
Empuje F Modelo | Ec. @l

3.2.1. Procedimiento

Considerando lo anterior, los parametros a variar son:
e Distancia entre aguja y electrodo.

e Voltaje.
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e Caudal.

Distancia Aguja-Electrodo

La distancia entre aguja y electrodo puede ser fijado al considerar que el campo creado en
la punta de la aguja a una distancia d del electrodo:

AV

E:
d

(3.2)

Para una aplicacion en CubeSat es deseable que utilice un volumen lo mas pequeno posible,
por lo que solamente se debe buscar la menor distancia posible entre aguja y electrodo sujeto
a la restriccion de que exista un cono de Taylor estable.

Comenzando en 5[mm]| se reduce la distancia entre la aguja y el electrodo en pasos de
0,1[mm]. En cada paso se modifican los valores de voltaje y caudal con el objetivo de obtener
un cono de Taylor estable. Se reduce la distancia entre aguja y electrodo hasta que no sea
posible lograr un cono de Taylor estable con alguna de las combinaciones de voltaje y caudal
disponibles. Asi, se obtiene la minima distancia entre aguja y electrodo donde es posible
obtener el régimen de interés. Esta distancia minima de la configuracion del experimento
resulta ser de 1[mm] de separacion. Utilizando la ecuacion (3.1 se obtiene un valor teérico del
voltaje minimo de inicio de 3423[V].

Caudal y Voltaje

Estas variables componen el cuerpo principal de datos estimables experimentalmente. El
procedimiento esta dirigido a la busqueda de los valores limites de los parametros a variar,
para los cuales es posible obtener un cono de Taylor estable. Para este proposito se fija una
de los pardmetros y se varia el restante. La medicion de corriente se considera valida una
vez se establece de forma visible un cono de Taylor (fig. que se mantenga durante un
periodo de al menos treinta segundos.

3.2.2. Mediciones

Considerando lo anterior se procede a obtener las corrientes correspondientes y luego
calcular la potencia de entrada al conjunto aguja-electrodo.

Caudal

En primera instancia, se fija el voltaje lo méas cercano posible al valor de partida calculado
en la seccion anterior de 3423[V]. El caudal comienza en un valor de 0,1uL/min donde se
observa un régimen de inestabilidad latigueante y se aumenta gradualmente hasta observar
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un cono de Taylor estable. Sin embargo un voltaje de 3450[V] no es posible lograr un cono de
Taylor estable, pues de una inestabilidad latigueante pasa inmediatamente a una inestabilidad
varicosa sin establecer un régimen de cono de Taylor. Debido a esto el punto de voltaje se
descarta y se aumenta a un valor de 3600[V].

Una vez observado un cono de Taylor estable, se sigue aumentando gradualmente el caudal
en pasos de 1L /min hasta observar un régimen de inestabilidad varicosa. Luego se aumenta
el voltaje de polarizacion en 150[V] y se repite el proceso. De esta forma se recorren los puntos
donde se obtiene un cono de Taylor dentro de las capacidades de la bomba y el circuito de
polarizacion.

Asi, se obtienen los resultados presentados en las figuras y agrupadas por voltaje
aplicado.

Corriente vs Caudal Volumétrico

200

180

160

140

[
[V
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Corriente (nA)
B
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40
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0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Caudal Volumétrico (uL/min)

Figura 3.12: Corriente medida al fijar el voltaje y variar el caudal.

En las mediciones de corriente, al aumentar el voltaje, aumenta el intervalo de caudales
que producen un cono de Taylor estable (fig. [3.12)), para luego disminuir a medida que la
zona de inestabilidad latigueante se activa en los extremos del intervalo.

Asimismo, la potencia (fig. [3.13) tiene una tendencia afin a la corriente, aumentando con
el caudal como con el voltaje aplicado, alcanzando el orden de los 0,9[mW/].

Voltaje

Al mantener fijo el caudal y variar el voltaje (fig. [3.14) de manera analoga al caudal, las
mediciones obtenidas tienen més variaciones. Sin embargo, se encuentran dentro del mis-
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Potencia Entrante vs Caudal Volumétrico
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Figura 3.13: Potencia entrante al fijar el voltaje y variar el caudal.

mo rango de estabilidad de voltaje y caudal, existiendo entre las inestabilidad varicosa y
latigueante.

200 Corriente vs Voltaje Aplicado
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Figura 3.14: Corriente medida al fijar el caudal y variar el voltaje.
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Al examinar las corrientes del chorro esperadas dado el caudal (fig. , se se observa que
la corriente de entrada es mayor a la corriente del chorro y aumenta con el voltaje aplicado,
lo que indica una fuente de ineficiencia.

Potencia Entrante vs Voltaje Aplicado

Potencia (mW)
o o o o o
[\V] w =N [$23 [=>}

o
=

3600 3750 3900 4050 4200 4350 4500 4650 4800 4950
Voltaje Aplicado (V)

Figura 3.15: Potencia entrante al fijar el caudal y variar el voltaje.

Al igual que en la variacion de caudal, la potencia mantiene las mismas tendencias ge-
nerales que la corriente (fig. , alcanzando el mismo orden que la variaciéon de caudal a
voltaje fijo.

Al calcular las corrientes predichas por la ec. 2.16] para los caudales y voltajes donde se
obtuvieron conos de Taylor estables (fig. , se observa que la corriente en el experimento

es varios ordenes de magnitud mayor (figs. 3.14)).
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Corriente de Chorro Calculado vs Caudal
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Figura 3.16: Corrientes I, calculadas para los caudales con cono de Taylor estable.

Esto significa que existen fuentes de ineficiencia significativas en el experimento y para el
dimensionamiento del sistema de potencia debe ser considerada la potencia real que entra al
conjunto aguja-electrodo.

3.2.3. Desempeno Propulsivo

Obtenidas las mediciones de puntos de operacion, se procede a calcular el desempernio pro-
pulsivo de los puntos de operacion donde se obtienen conos de Taylor. Esto se realiza siguiendo

lo estipulado en la tabla [3.6] para obtener dos puntos de operaciéon donde se maximizan uno
de los dos pardametros propulsivos.

e Impulso Especifico - I,
e Empuje - F

Se calculan estas variables para todos los puntos de operaciéon de caudal, voltaje y distancia
para luego elegir el punto con maximo empuje y maximo impulso especifico. La potencia
corresponde a la potencia calculada de la mediciéon de corriente. De esta manera se obtienen
los resultados para maximo impulso especifico (tabla[3.7) y para maximo empuje (tabla .

El méaximo impulso especifico obtenido es de aproximadamente 11[s], en un punto de
operacion de caudal minimo, con el voltaje maximo que sea estable. Esto va a acorde a la
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Tabla 3.7: Desempeno propulsivo del punto de operacién que maximiza impulso especifico.

Valor Unidades
Impulso Especifico | 11.0815 | s
Empuje 0.64210 | uN
Potencia 0.3176 | mW
Voltaje 4.35 kV
Caudal 1 L /min
Distancia 1 mm

ecuacion y [2.18] Se observa ademaés que el empuje por capilar es mintsculo, de apenas
una fraccion de V.

En el punto de méximo empuje en cambio, el impulso especifico es aproximadamente la
mitad, pero el empuje es casi cinco veces mayor. En consecuencia, acorde a la ec. la
potencia utilizada es tres veces mayor.

Tabla 3.8: Desempeno propulsivo del punto de operacion que maximiza empuje.

Valor | Unidades
Impulso Especifico | 6.8249 | s
Empuje 3.5591 | uN
Potencia 0.9192 | mW
Voltaje 4.95 kV
Caudal 9 pL/min
Distancia 1 mm

3.3. Pruebas en vacio

La factibilidad del propulsor no sélo depende de sus parametros de desempeno. El pro-
pulsor propuesto debe ser llevado de forma segura por el lanzador y ademas debe funcionar
correctamente en el ambiente de operacion, es decir, en ausencia de atmosfera.

Para este proposito se utiliza la camara de pruebas NDT-4000 (fig. [3.17)), fabricada por
NanoMaster Inc. cuyas caracteristicas se resumen en la tabla (3.9

Tabla 3.9: Caracteristicas de la camara de pruebas NDT-4000 [16].

Valor Unidades
Presiéon Absoluta Minima | 6 x 107% | Torr
Largo 70.74 cm
Didmetro 44 cm
Volumen 0.1076 m3

Sin embargo espacio disponible en la camara es reducida a aproximadamente la mitad
debido a la presencia de la plataforma de trabajo y los sistemas de control de temperatura.

29



Asi, el montaje tal como se detalla en la seccion es demasiado voluminoso para el espacio
disponible dentro de la camara.

Figura 3.17: Camara de pruebas NDT-4000.

Para proceder, se somete a pruebas tinicamente el subsistema que transporta el propelente,
etileno glicol. Este subsistema comprende la jeringa con el reservorio de etileno glicol, el tubo
plastico que conecta la jeringa con la aguja hipodérmica y la aguja misma.

Este subsistema se coloca dentro del espacio disponible en la camara de pruebas sobre
la plataforma de trabajo, colocando la aguja dentro de un vaso de precipitado de vidrio de
100[ml] para el caso en que existan fugas de propelente. El subsistema es llenado con 3[ml]
de etileno glicol.

Al vaciar de gas la camara, la presion absoluta medida en dentro de la camara baja
desde la presion atmosférica de 750[torr] durante quince minutos hasta alcanzar el valor de
1 x 1072[torr] o aproximadamente 1,33[Pa], ligeramente menor la presién de vapor del etileno
glicol de 8[Pa (tabla [3.2). Al alcanzar esta presion el etileno glicol comienza a evaporarse
dentro de la jeringa y produce burbujas que presionan el liquido restante del reservorio.

Esta presion produce un flujo de etileno glicol que escapa a través del orificio de la aguja.
Este proceso dura aproximadamente veinte minutos, durante la cual se vacia por completo
el reservorio de etileno glicol.

% =0,15 {Z—i] = 150 LZ_H (3.3)
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Esto resulta en un caudal promedio de 150uL/min (ec.[3.3)). Esto es varias veces mayor a
los caudales en los cuales se obtienen conos de Taylor estables (figs. [3.12] |3.14)).

En términos de la factibilidad de propulsor propuesto:

e Las diferencias de presiones involucradas son bajas (como méximo 8[Pa]) por lo que
no requiere valvulas o contenedores muy resistentes. Ademas, al presurizarse el reser-
vorio de forma auténoma una vez expuesto al vacio, no es necesario hacerlo antes del
despegue, esto lo hace mas seguro desde el punto de vista del lanzador.

e El propelente propuesto se mantuvo en estado liquido o gaseoso, por lo que se man-
tiene fluido. Esto significa que no requiere un calentador adicional para asegurar el
funcionamiento del propulsor.

e El caudal producido solamente por la diferencia de presion es demasiado alto, por lo que
se requiere una valvula proporcional para asegurar caudal una vez dentro del ambiente
de operacion.

Los resultados de esta prueba confirman algunas de las ventajas de los sistemas elec-
trospray expuestas en la literatura [20], y presentan un escenario factible para el uso de un
propulsor electrospray con etileno glicol de propelente.
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Capitulo 4

Payload Propulsor y Simulaciones de
Orbita

En la secciéon anterior se obtuvo el desempeno propulsivo de un tnico capilar. Para lo-
grar niveles de empuje practicos, es necesario disenar un propulsor con multiples capilares
aglomerados [12].

Al utilizar multiples capilares aglomerados, se multiplica el aporte individual al empuje
por el nimero de capilares. De esta manera se alcanzan niveles practicos de empuje total.
La potencia de entrada escala de la misma manera, multiplicAndose la potencia de un capi-
lar individual por el ntmero total de capilares. El impulso especifico no es afectado por la
aglomeracion, es afectado tinicamente por el punto de operacion del capilar individual. Dado
esto, para el diseno del empaquetamiento y del propulsor hipotético se deben tener en cuenta
algunas consideraciones de la nave en la cuél operara, como los limites de volumen, masa y
los demés subsistemas que permiten el funcionamiento del sistema de propulsion.

Asimismo, la aplicacion final del diseio de propulsor es la deorbitacion de un CubeSat
de tres unidades. Para esto se consideran dos maniobras, caida en espiral y transferencia de
Hohmann [5]. El efecto que tendran sobre la vida orbital del CubeSat sera cuantificado a
través de simulaciones que consideren no sélo el desempeno propulsivo, sino las condiciones
reales que afectan a las naves en 6rbita, como la densidad atmosférica, presion solar, etc.

Una vez obtenido los parametros de diseno y desempeno propulsivo de un payload propul-
sor hipotético, se procede a simular vuelos orbitales desde una 6rbita genérica de CubeSat
para determinar el efecto sobre el tiempo de vida orbital.
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4.1. Diseno del Propulsor y Desempeno

Para el diseno del propulsor, se deben considerar las severas restricciones que presentan
los CubeSats. En un CubeSat de tres unidades el volumen maximo es de 3000[cm?] y el
peso méaximo es de 3,9[kg] para la nave completa. El propulsor sera usado al final de la
mision del satélite, por lo que para que tenga sentido llevarlo a bordo, la nave debe disponer
de espacio para otros subsistemas. Entre estos subsistemas debe encontrarse un sistema de
determinacion y control de orientaciéon que permite controlar la orientacion del satélite que
a su vez asegura que el propulsor actie en la direcciéon del empuje.

Por estas razones se impone un limite de tamano méximo de una unidad o un cubo de
10 x 10 x 10cm para un volumen total de 1000[cm?®] y una masa total de 1,3[kg] tal como
dispone el estandar CubeSat [I5] para el propulsor.

Cada capilar se compone de un conjunto aguja-electrodo. Estos capilares tienen una seccion
transversal circular, que al ser aglomeradas de la forma mas eficiente disponible para esta
seccion transversal (fig. se tiene una eficiencia de empaquetamiento de 0,9069.

Re

1 = 0.9096

Ri

Figura 4.1: Empaquetamiento de capilares en un propulsor hipotético.

Tomando el radio interior del capilar de R, = 0,5[mm], se considera un electrodo anular,
cuyo ancho sea de al menos el doble que el radio del capilar, es decir 1[mm]. Esto resulta en
un electrodo cuyo radio exterior es de R, = 3R. = 1,5[mm]. En su conjunto, estos electrodos
forman una grilla electrostatica, comtinmente usado en disenos de propulsor [4].

Esto permite aglomerar en una cara de CubeSat de 10 x 10cm un cantidad de capilares

dado por

100[cm?
Ncap = UW = 4030 (41)

Asi, se obtienen los parametros propulsivos de un payload propulsor multiplicando el
ntmero de capilares por el desempetio de un capilar individual [4.2] Cuyos resultados pueden
apreciarse en las tablas [4.1] y 4.2
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Ftotal = Ncap : Fcap
(4.2)
Ptotal = Ncap : Pcap

Para el caso de maximo impulso especifico se obtiene un empuje ligeramente menor al mN\.
La potencia total de entrada al propulsor es de 0,408[W] muy inferior a los limites préacticos
de potencia de un CubeSat de tres unidades, por lo que este propulsor resulta factible de
usar.

Tabla 4.1: Desempeno de un propulsor hipotético operando en el punto de mejor impulso
especifico.

Valor Unidades
Impulso Especifico | 11.0815 | s
Empuje Total 0.8238 | mN
Potencia Total 0.4058 | W

Para el caso de maximo empuje, se obtiene un empuje de casi 5[mN] y una potencia
correspondiente de 1,1794[W]. Esta potencia es también muy inferior a los limites préacticos
de potencia de un CubeSat de tres unidades y por tanto también es factible su uso.

Tabla 4.2: Desempeno de un propulsor hipotético operando en el punto de mejor empuje.
Valor | Unidades
Impulso Especifico | 6.8249 | s
Empuje Total 4.564 | mN
Potencia Total 1.1794 | W

Del volumen asignado para el propulsor, tomando en cuenta el volumen utilizado tanto
por los capilares como por los circuitos de polarizacion, se asume un volumen disponible para
propelente de 400[cm?]. Con lo que se dispone de 450[g| de etileno glicol como propelente

segun [3.2]

4.2. Parametros de Mision

El escenario de interés ocurre cuando un CubeSat, una vez cumplido los demas objetivos de
su mision particular, termina su vida til nominal. Para no poner en peligro futuras misiones
con riesgos de colision, es deseable que la nave pueda caer de vuelta a la atmosfera terrestre
en un tiempo mas corto a la duraciéon natural de la oérbita.

Se considera para propositos de la simulacion que el CubeSat tendra una orbita circular
ecuatorial (i.e Con plano orbital paralelo al ecuador), de una altura de 500[km]| que corres-
ponde a una altura de promedio de insercién por los lanzadores debido a naturaleza de carga
secundaria.
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Tabla 4.3: Parametros Orbitales de una érbita de CubeSat genérica.

Valor | Unidades
Altura 500 km
Inclinacién 0 Rad
Excentricidad | 0 Adimensional

De esta oOrbita se simulan dos maniobras orbitales destinadas a regresar la nave a la
atmosfera terrestre.

Tanto el decaimiento natural como las maniobras se simulan utilizando el software Systems
Toolkit o STK de la empresa AGI. Especificamente se utiliza el modulo Astrogator que
permite calcular la 6rbita sujeto a multiples modelos de fuerzas para incorporar tanto la
accion del propulsor como las perturbaciones relevantes como gravedad, arrastre atmosférico,
etc.

Los parametros usados en la simulacion se resumen en

Tabla 4.4: Parametros usados en Astrogator.
Coeficiente de Arrastre Balistico | 2.05
Propagador HPOP v1.0
Modelo de Atmosférico Jacchia-Roberts
Fecha de Inicio de Maniobras primero de Agosto de 2018

4.2.1. Decaimiento Natural

El decaimiento natural del satélite ocurre principalmente a través de las fuerzas de presion
radiativa del sol y el arrastre atmosférico que al disminuir la velocidad del satélite terminan
por reducir lentamente la altura de la 6rbita. Esta altura decae gradualmente y debido a la
densidad atmosférica que aumenta a medida que disminuye la altura, la tasa de decaimiento
crece hasta una altura de aproximadamente 200[km]| donde la caida se produce en el orden

de los minutos (fig. [4.2)).

Este decaimiento natural desde esta orbita ocurre aproximadamente a los seis anos y
medio.
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Figura 4.2: Caida natural de un satélite CubeSat de tres unidades desde una altura de
500[km)].

4.3. Desempeno de Maniobras

El escenario presentado por la secciéon anterior da cuenta de la naturaleza del arrastre
atmosférico, que aumenta rapidamente por debajo de los 350[km|. Esto presenta el desafio
de realizar una maniobra que logre posicionar la nave a una altura menor a esta de manera
que el arrastre atmosférico domine y la nave pueda deorbitar desde ese punto en adelante sin
mayor asistencia.

En este sentido las maniobras anteriormente expuestas tienen ventajas comparativas en
términos de el tiempo total de la maniobra y el uso de propelente. Para un mismo impul-
so impartido, la maniobra en espiral tiene un tiempo de duracién menor, mientras que la
transferencia de Hohmann tiene un mejor uso de propelente pero una mayor duracion. Estas
caracteristicas se suman al efecto similar que tiene el empuje e impulso especifico sobre las
maniobras. El a mayor empuje, menor duraciéon de la maniobra y a mayor impulso especifico
mejor uso de propelente.

Se realizan simulaciones con todas las combinaciones posibles de maniobra en espiral y
Hohmann, y los propulsores de mejor empuje y mejor impulso especifico. Se compara el
desempeno de las maniobras en términos de reduccién de la vida orbital de la nave, tomando
como base la caida sin asistencia (fig. |4.2)).

No es evidente a prior: cual de estas combinaciones tiene mejor desempeno, ya que si bien,
a mayor cambio de velocidad (a través de un impulso especifico mayor) es posible bajar hasta
una altura donde el arrastre atmosférico es suficiente, puede que la maniobra en si tome un
tiempo comparable a la caida restante. En cambio, una maniobra con menor duracién podria
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ser demasiado ineficiente en el uso de propelente.

4.3.1. Maniobra en Espiral

La maniobra en espiral se caracteriza por el funcionamiento continuo de los propulsores
durante la orbita completa lo que produce una tasa de descenso casi constante (fig. [2.9)). Esto
debiera resultar en el descenso més veloz posible. Mas atin en combinacién con un propulsor

con el mejor empuje posible (fig. .
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Figura 4.3: Evolucion de orbita luego de una maniobra en espiral utilizando el mayor empuje
posible.

Esta combinaciéon resulta en una maniobra de muy corta duraciéon, de apenas dos horas
(tablad.5)). Sin embargo, se obtiene una reduccion sustancial de casi dos anos, lo que equivale
a una reduccion del 30,4 % y una vida orbital restante de cuatro anos y medio.

La duracion de la maniobra es muy corta en comparacion con el tiempo de decaimiento del
resto de la orbita. Esto significa que los beneficios de la rapidez de la maniobra se minimicen,
es esperable que las demas combinaciones sean de mayor rendimiento.
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Tabla 4.5: Resultados de una maniobra en espiral utilizando el mayor empuje posible.

Valor | Unidades
Duracion total de Maniobra | 2 hrs
Altura al Final de Maniobra | 459.86 | km
Tiempo de vida Orbital 4.59 Anos
Porcentaje de Reduccion 30.4 %

Mejor Impulso Especifico

Utilizando la configuraciéon con mayor impulso especifico, la maniobra dura aproximada-
mente catorce horas, varias veces mas que el propulsor de maximo empuje. Se obtiene un
mejor desempeno debido al mejor uso de propelente.
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Figura 4.4: Evoluciéon de o6rbita luego de una maniobra en espiral utilizando el mayor impulso

especifico posible.

Se obtiene una reduccién de poco més de dos anos y medio, lo que corresponde a una
reduccion del 40,76 % y una vida orbital restante de casi cuatro anos (tabla [4.6)).

Tabla 4.6: Resultados de una maniobra en espiral
posible.

utilizando el mayor impulso especifico

Valor | Unidades
Duracién total de Maniobra | 14 hrs
Altura al Final de Maniobra | 439 km
Tiempo de vida Orbital 3.91 | Anos
Porcentaje de Reduccion 40.76 | %
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Para las maniobras en espiral, el tiempo de ejecucion de la maniobra es muchisimo menor
al tiempo restante de decaimiento. Esto significa que con la masa de propelente usado no son
capaces de alcanzar la altura objetivo de menos de 350[km]| donde el arrastre domina.

4.3.2. Maniobra de transferencias de Hohmann

Estas maniobras, debido al pequeno empuje de los propulsores, se realizan como una serie
de transferencias de Hohmann. Cada uno baja la altura de la ¢rbita circular una cantidad
discreta. De esta manera se puede mantener la optimalidad de utilizaciéon de propelente
aun cuando el empuje del propulsor no permita realizar el cambio de altura en una sola
transferencia de Hohmann.

Como la nave debe transitar al perigeo correspondiente para volver a accionar el propulsor,
estas maniobras tienen una duracién mucho mayor a la en espiral.

Mejor Empuje

Un mayor empuje significa que se requeriran menos transferencias para lograr bajar la 6r-
bita, a un costo de utilizaciéon de propelente. Esta configuracién obtiene un mejor desempeno
que su simil con maniobra espiral, sin embargo no obtiene mejor desempeno que la maniobra
en espiral con propulsor de mayor impulso especifico.
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Figura 4.5: Evoluciéon de orbita luego de una maniobra Hohmann utilizando el mayor empuje
posible.

Con una maniobra de 306 horas, un orden de magnitud més que la maniobra en espiral,
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sigue siendo muy pequeno en comparacion al tiempo de decaimiento. Esta maniobra logra
bajar la orbita casi 50[km| y acortar la vida orbital en 31,7 %, lo que resulta en una vida
orbital restante de 4 anos y medio (tabla [4.7)).

Tabla 4.7: Resultados de una maniobra Hohmann utilizando el mayor empuje posible.
Valor | Unidades
Duracioén total de Maniobra | 306 hrs
Altura al Final de Maniobra | 452 km
Tiempo de vida Orbital 4.51 | Anos
Porcentaje de Reduccion 3.7 | %

Mejor Impulso Especifico

La combinaciéon de maniobra de Hohmann y un mayor impulso especifico obtiene el mejor
desempeno en este escenario. A pesar de una duraciéon de maniobra de casi cuatro meses, no
es del orden de magnitud del tiempo restante de caida.
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Figura 4.6: Evolucion de o6rbita luego de una maniobra Hohmann utilizando el mayor impulso
especifico posible.

Se obtiene una reduccion del tiempo de vida orbital del 41,8 %, lo que resulta en un tiempo

de vida orbital restante de 3,81 afos (tabla [4.8).
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Tabla 4.8: Resultados de una maniobra en Hohmann utilizando el mayor impulso especifico

posible.

Valor | Unidades
Duracién total de Maniobra | 2758 hrs
Altura al Final de Maniobra | 437.12 | km
Tiempo de vida Orbital 3.84 Anos
Porcentaje de Reduccion 41.8 %

4.4. Analisis de Resultados

De las configuraciones presentadas, ninguna tiene la capacidad de colocar a la nave en
una orbita por debajo de los 350[km]. Esto resulta ser el factor limitante que remueve las
ventajas de realizar la maniobra de forma breve, pues en todos los casos el tiempo de vida
orbital restante supera con creces a la duracién de la maniobra.

Tabla 4.9: Resumen de resultados de simulaciones orbitales.
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Duracién de la Maniobra - 2 14 306 2756 hrs
Altura al Final de la Maniobra | - 459,86 | 439 452 437,12 | km
Tiempo de Vida Orbital 6,7 | 4,59 3,91 4,51 3,84 anos
Porcentaje de Reduccion 0% |304% | 40,76 | 31,7 41,8 %

La densidad atmosférica a una altura superior a los 350[km| es sumamente baja, por tanto
existe un arrastre atmosférico muy pequeno. Esto significa que la caida hasta los 350[km]
concentra la gran mayoria del tiempo de vida orbital. Por estas razones, la efectividad de
la deorbitacion es afectada principalmente por la capacidad de impulso total de las configu-
raciones de propulsor y maniobras. Esto se hace patente en que la configuraciéon de mejor
desempeno en simulaciones es aquella que posee un propulsor de mayor impulso especifico
realizando maniobras que maximicen la utilizaciéon de propelente y por tanto la cantidad
de impulso impartido. Si la capacidad de propelente fuera mucho mayor, lo que extenderia
tanto la duracion de las maniobras como el impulso total impartido, la menor duracion de la
maniobra comenzaria a influir mas en el tiempo de vida orbital.

Asi a medida que las configuraciones puedan alcanzar un impulso impartido mayor, mas
reducen el tiempo de vida orbital. La configuraciéon de maniobra de Hohmann con un pro-
pulsor que maximiza el impulso especifico es la mas exitosa en este sentido, pues utiliza la
maniobra més eficiente y el propulsor mas eficiente en términos de uso de propelente.
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Capitulo 5

Conclusion

La tecnologia de propulsor electrospray, de la manera desarrollada en el presente trabajo,
se presenta como una alternativa factible para reducir sustancialmente la vida orbital de una
nave CubeSat de tres unidades que ha llegado al final de su vida operacional. Esta factibilidad
se da en dos sentidos; la factibilidad de integrar el diseno en un CubeSat de tres unidades sin
introducir mayores complicaciones en su lanzamiento y la factibilidad de su uso para realizar
la caida controlada del CubeSat con el objetivo de reducir su vida orbital.

En simulaciones se logra una reduccion de hasta un 41,8 % en la vida orbital con 450[g] de
propelente y desde una altura de 500[km], realizando maniobras que consisten en una serie
de transferencias de Hohmann.

Estas simulaciones son realizadas con una construccioén basica de propulsor en base a capi-
lares aglomerados con un electrodo de grilla que logra niveles de empuje e impulso especifico
préacticos dentro de las capacidades de una nave CubeSat de tres unidades. Esta construc-
cion basica puede lograr distintos desempenos dependiendo del punto de operacion y utiliza
una de tres unidades en un satélite CubeSat de 3U, dejando espacio y volumen para otros
subsistemas necesarios para la operacion de la nave.

El propelente utilizado, etileno glicol, es sumamente inerte y posee una presion de vapor
muy baja. Se mantiene fluido en vacio y su estanque no necesita ser presurizado antes del
lanzamiento por lo que presenta un riesgo muy bajo a la nave que lo transporte.

Los niveles de empuje e impulso especifico pudieron ser estimados a partir de mediciones
hechas a partir de un experimento basico de capilar. Estas mediciones fueron tomadas ase-
gurando la presencia del fenémeno fundamental para la operacién del propulsor; los conos de
Taylor.

Este fenémeno tiene una region de estabilidad en el espacio de las variables de voltaje
y caudal. Dentro de este espacio de estabilidad se determinaron aquellos puntos donde se
maximiza alguna de las caracteristicas de desempeno propulsivo; Empuje o impulso especifico.

Con estos resultados, se hace factible la inclusion de propulsores de esta tecnologia en
misiones futuras de CubeSat, pues el desempeno es suficiente y el propulsor no presenta com-
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plicaciones para su integracion al satélite ni peligro para el lanzador. Las politicas espaciales
a futuro probablemente pondran un limite duro a la vida orbital permisible para los objetos
lanzados en orbita baja terrestre. En este escenario, incluso una reducciéon sustancial en la
vida orbital puede dar factibilidad a misiones que requieran 6rbitas de mayor altura.

Trabajo Futuro

Queda propuesto la implementacion de este disenio y su integracion en un CubeSat de tres
unidades. Para esto se deben disenar y construir sistemas de alimentacién de propelente para
asegurar un caudal determinado y asi asegurar el punto de operacion.

En comparacion con propulsores comerciales, los desempenos obtenidos son relativamente
bajos [12, 13], 4], 20]. Es vista de esto, se presenta la posibilidad de explorar algunas de las
variables no consideradas en el presente trabajo para lograr mejores desempenos en miras de
la aplicacion de esta tecnologia a otras aplicaciones propulsivas como el alzamiento de érbita
o extension de vida orbital en misiones bajo los 350[km)].

Dentro de estas variables se desprenden dos areas principales:

e El uso de otros propelentes con mayor conductividad, por la incidencia de esta propiedad
en la corriente del chorro. El etileno glicol posee una conductividad extremadamente
pequena.

e Capilares de menor tamano permiten tanto la estabilidad de puntos de operacién con
menor caudal, lo que tiene el potencial de incrementar el impulso especifico, como
permiten colocar un mayor nimero de capilares en la misma area, lo que tiene el
potencial de aumentar el empuje total.

La densidad atmosférica es la variable que influye enormemente en el arrastre atmosférico
y por tanto en la vida orbital de naves a baja altura. Sin embargo, es resultado de procesos
complejos y por tanto existen una gran cantidad de modelos atmosféricos que incorporan
distintas variables en la prediccion y cuyos resultados pueden variar enormemente. Esta
variacion puede resultar en imprecisiones a la hora de evaluar la vida orbital de satélites en
orbita baja en simulaciones versus una nave real. Seria de mucha utilidad evaluar los datos
histéricos de una nave real para determinar cudl modelo atmosférico es més preciso para
estas simulaciones de satélites en érbita baja.
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