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Resumen

Este Trabajo de Fin de Grado aborda el desafio del disefio de un motor adaptado
para una sonda de exploracion de asteroides. El proyecto se centra en la creacion de un
motor eléctrico capaz de resistir las condiciones extremas del espacio y proporcionar un
rendimiento 6ptimo durante la exploracion de estos cuerpos celestes.

El objetivo principal es el desarrollo de un motor eléctrico compacto y ligero que
cumpla con los rigurosos requisitos de la mision, incluyendo peso, eficiencia energética
y maniobrabilidad de la nave. Este logro se basa en datos y caracteristicas de motores
previamente utilizados en misiones similares.

Para definir la mision que el motor debe llevar a cabo, es necesario investigar otras
misiones similares y comprender el estado actual de los motores espaciales, considerando
diferentes formas de propulsion. Se ha puesto un énfasis particular en la propulsién eléc-
trica tipo Hall, lo que requiri6 un desarrollo tedrico para comprender su funcionamiento.
Ademas, se realizd una investigacion adicional sobre motores Hall con las prestaciones
deseadas para nuestra mision, estableciendo el rango en el que se encuentran estos valo-
res. Con esta informacion, se realizé un estudio paramétrico para determinar los valores
Optimos.

Posteriormente, se procedi6 al dimensionamiento del motor, influenciado por los
resultados previamente obtenidos y tomando inspiracion de las dimensiones de otros mo-
tores Hall utilizados en misiones similares.

Finalmente, se llevo a cabo la validacion de la capacidad del sistema propulsivo
disefiado para completar la mision seleccionada.
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Capitulo 1

1. Introduccion y objetivos

1.1 Introduccidén

Desde el principio de los tiempos, la humanidad ha sentido fascinacion y curiosi-
dad por el vasto y enigmatico universo. Los asteroides ocupan un lugar tnico entre los
numerosos cuerpos celestes que lo componen. Estos restos rocosos, que con frecuencia
han permanecido inalterados desde el nacimiento del sistema solar, pueden revelar deta-
Iles importantes sobre la formacion y el desarrollo de los planetas y, en consecuencia,
sobre los inicios del sistema solar.

En laactualidad, gracias a los avances tecnoldgicos y el crecimiento de la industria
espacial, la exploracion de estos cuerpos se ha convertido en una realidad. Este nicho en
la exploracion espacial tiene un potencial incalculable, pero para aprovecharlo plena-
mente, es esencial contar con sistemas de propulsion eficientes y confiables que permitan
a las sondas alcanzar y maniobrar cerca de estos cuerpos celestes.

El presente Trabajo de Fin de Grado aborda el desafio técnico del disefio de un
sistema propulsivo capaz de llevar a cabo una mision de exploracion de asteroides, cen-
trandose en el desarrollo de un sistema propulsivo eléctrico innovador. Ahora bien, la
eleccion de la propulsion eléctrica no es arbitraria. Estos sistemas presentan sus desven-
tajas y retos, pero suelen ser mas eficientes que sus contrapartes quimicas y por ende
permiten misiones de larga duracion, con cargas Utiles mas pesadas.

A lo largo del documento, se especificara el alcance y parametros de la misién de
exploracion, se analizaran misiones similares llevadas a cabo, lo que ayudaréa a seleccio-
nar y disefiar mas adelante el tipo de sistema propulsivo para, finalmente, verificar dicho
disefio, garantizando su fiabilidad y eficiencia. Con el compromiso de avanzar en la ex-
ploracidn espacial, este proyecto pretende dar una vision general de la actualidad de las



tecnologias propulsivas y aportar un disefio preliminar que en un futuro se pueda concre-
tar y perfeccionar.

1.2 Motivaciones

Desde mis primeros recuerdos, el cielo nocturno ha sido mi refugio y la curiosidad
sobre el espacio, mi constante compafiera. Cada estrella, cada constelacion, cada noticia
sobre una mision espacial encendia en mi un deseo ardiente de comprender y, algan dia,
contribuir a los avances que permiten a la humanidad explorar las vastedades del cosmos.

Elegir la carrera de Ingenieria Aeroespacial no fue una decision casual; fue la ma-
nifestacion de un suefio cultivado a lo largo de afios de fascinacion. El entendimiento de
que el espacio no es solo un vasto lienzo de belleza, sino también un desafio técnico y un
misterio cientifico, me llevd a buscar una formacion que me permitiera combinar mi pa-
sion con la rigurosidad y la innovacidn tecnoldgica.

Ahora, al encontrarme en el umbral de completar mi formacién, he decidido de-
dicar mi Trabajo de Fin de Grado (TFG) a un aspecto que considero crucial para la ex-
ploracion espacial: el disefio de un motor eléctrico para una sonda de exploracion de as-
teroides. Los asteroides no solo son testigos silenciosos de la evolucion de nuestro sistema
solar, sino que también tienen el potencial de revelar secretos sobre el origen de la vida 'y
los materiales que podrian beneficiar a la humanidad.

Este proyecto, para mi, no es solo una culminacién académica. Representa la sin-
tesis de mis ambiciones, intereses y el anhelo de contribuir a una era en la que la explo-
racion espacial y la tecnologia se entrelacen para descubrir y aprovechar las innumerables
maravillas del universo.

1.3 Objetivos

El objetivo principal de este proyecto consiste en desarrollar un disefio eficiente
para un motor eléctrico que impulse una sonda destinada a la exploracién de asteroides,
teniendo en cuenta los retos y particularidades del entorno espacial.

Como se ha mencionado, para completar esta tarea, nos centraremos en tecnolo-
gias ya existentes y utilizaremos ciertos datos para especificar las dimensiones éptimas
del sistema propulsivo utilizando principalmente los conocimientos aportados por Dan
M. Goebel e Ira Katz en su libro “Fundamentals of Electric Propulsion: lon and Hall
Thrusters” (1).

Algunos de los objetivos especificos que han ido surgiendo en la elaboracion de
este trabajo son:



e Definicion de la misidn, donde se estableceran los pardmetro y alcance de
la mision, definiendo la duracién, destino y objetivos especificos. Esto nos
permitird especificar también los requisitos de la mision.

e Analisis de misiones ejecutadas previamente con caracteristicas simi-
lares. Permite una revision de los retos a los que se enfrentaron los equipos
responsables de estas misiones con un contexto similar. Las soluciones que
implementaron nos permitiran obtener conclusiones clave en el desarrollo
de nuestro propio sistema propulsivo.

e Seleccidn del sistema propulsivo adecuado para la mision. Esto implica
estudiar el estado del arte actual, lo cual juntaremos con los requisitos y
lecciones aprendidas, identificados anteriormente para llegar a la conclu-
sion en cuanto a la tecnologia que se utilizard en nuestra mision.

e Elaboracion del disefio conceptual del sistema seleccionado. Basando-
nos en los conocimientos adquiridos del libro de Goebel, plantearemos una
serie de célculos para definir las dimensiones y capacidades del sistema
propulsivo.

e Verificacion de la funcionalidad y eficacia del disefio propuesto. Final-
mente, se comprobara la eficiencia de los resultados obtenidos en el apar-
tado anterior y se evaluara la capacidad de nuestro motor de llevar a cabo
la mision.

Con estos objetivos, aspiramos a contribuir significativamente al campo de la pro-
pulsion espacial y establecer una base sélida para misiones futuras que busquen explorar
y entender mas sobre los asteroides y, por ende, sobre los origenes de nuestro sistema
solar.

1.4 Paquetes de trabajo

Con el objetivo de estructurar eficientemente este proyecto, se ha decidido dividir
el proyecto en varios paquetes de trabajo, basandose en los objetivos especificos elabora-
dos en la seccidn anterior. Cada paquete se centra en un area especifica, lo que permite
una gestién y seguimiento mas detallado en cada fase, garantizando que cada aspecto del
disefio sea exhaustivamente investigado, lo que facilita a su vez la validacion de cada
etapa. A continuacion, se presentan los paquetes de trabajo definidos, sus descripciones
y los entregables asociados.

1. Definicion del alcance y parametros de la misién

e Tarea 1.1: Investigacion del contexto histérico actual de la indus-
tria espacial

e Tarea 1.2: Establecimiento del objetivo de la mision, donde defi-
niremos aspectos como la duracion estimada o el destino de la mi-
sion

e Tarea 1.3: Identificacién de restricciones y limitaciones técnicas.

e Tarea 1.4: Evaluacion de riesgos y medidas de mitigacion.



2. Analisis de misiones similares

Tarea 2.1: Seleccion de misiones relevantes para el estudio com-
parativo.

Tarea 2.2: Investigacion y recopilacién de datos de estas misiones
Tarea 2.3: Comparacion de desafios enfrentados y soluciones
adoptadas en estas misiones seleccionadas.

Tarea 2.4: Extraccion de lecciones clave y recomendaciones para
nuestra mision.

3. Eleccion del sistema propulsivo

Tarea 3.1: Revision de tecnologias propulsivas existentes.

Tarea 3.2: Evaluacion detallada de las capacidades de los sistemas
propulsivos actuales.

Tarea 3.3 Seleccion final del sistema basada en criterios previa-
mente definidos.

4. Disefio conceptual del sistema propulsivo

Tarea 4.1: Andlisis y definicidn del funcionamiento basico del sis-
tema.

Tarea 4.2: Formulacion de ecuaciones y modelos matematicos.

Tarea 4.3: Determinacion de dimensiones y especificaciones téc-
nicas.

5. Verificacion del disefio propuesto

Tarea 5.1: Evaluacion de capacidades del motor.
Tarea 5.2: Andlisis de resultados para determinar cumplimiento de
criterios.

Tarea 5.3: Propuestas de ajustes o mejoras basadas en los resulta-
dos obtenidos.



1.5 Diagrama de Gantt

Tabla 1. Diagrama de Gantt para el disefio de un motor espacial.

1. Definicién del alcance

1.1 Investigacién del contexto

1.2 Establecimiento del objetivo

1.3 Identificacion de restricciones

1.4 Evaluacion de riesgos

2. Anidlisis de misiones similares
2.1 Seleccidn de misiones

2.2 Recopilaciin de datos

2.3 Comparaciin de desafios

2.4 Extraccidn de lecciones

3. Eleccidn del sistema propulsivo
3.1 Revisidn de tecnologias

3.2 Evaluacidn detallada

3.3 Seleccion final

4. Disefnio conceptual

4.1 Anilisis ¥ definicidn

4.2 Formulacién de ecuaciones

4.3 Determinacion de especificaciones
5. Verificacidn del diseno

5.1 Evaluacién del motor

5.2 Andlisis de cumplimiento

5.3 Propuestas de ajustes
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1.6

Competencias adquiridas y aplicadas

La realizacion de este proyecto se baso en la implementacién de conocimientos
académicos obtenidos durante el grado. Ademas, ha propiciado la adquisicion de nuevas
habilidades que, sin duda, seran valiosas en mi futura incursion en la industria espacial.

A continuacion, se presentan los conocimientos y habilidades que he cultivado y

empleado:

Competencias implementadas:

Resolucion de desafios y capacidades de adaptacion. Durante la elabo-
racion del trabajo, he enfrentado numerosos desafios, tanto técnicos como
conceptuales. La habilidad de enfrentar estos problemas la he ido desarro-
Ilando a lo largo de mis estudios y su resultado se manifiesta en este docu-
mento, donde he logrado optimizar procesos y realizar calculos complejos.
Organizacion y estructuracion de proyectos. La planificacion y estruc-
turacion del TFG permitié aplicar técnicas de gestion de proyectos, asegu-
rando que cada etapa se completara de manera efectiva y en el tiempo es-
tablecido.

Realizacion de investigaciones documentales. Como cualquier trabajo
con las caracteristicas de este, la investigacion fue particularmente crucial,
requiriéndose una profunda investigacion y revision bibliografica, habili-
dad que no solo he aplicado, sino que también se ha fortalecido, otorgan-
dome una base mas solida para la interpretacién y aplicacion de datos.

Competencias desarrolladas:

Conocimiento profundo sobre el panorama actual de la industria pro-
pulsiva espacial. Este proyecto permitid obtener una vision clara y actua-
lizada del estado y las tendencias de la industria propulsiva, preparandome
para futuros desafios en el campo.

Comprension detallada del funcionamiento de motores eléctricos es-
paciales, con énfasis en los motores Hall. Estudiar el disefio y las aplica-
ciones de los motores Hall no solo me permitié adquirir conocimientos
técnicos, sino también comprender sus ventajas y limitaciones en contex-
tos reales.

Habilidades en el disefio y especificacion de motores espaciales. Mas
alla de la teoria, este proyecto me ha otorgado la oportunidad de sumer-
girme en el disefio de motores espaciales. Mi capacidad de considerar fac-
tores criticos y especificaciones técnicas en la creacion de sistemas de pro-
pulsion.



1.7 Herramientas utilizadas

Para la realizacién de este proyecto, hemos empleado predominantemente
Matlab® como herramienta de analisis y simulacion, junto con el paquete de aplicaciones
Office para la documentacion y presentacion de resultados. También se ha hecho uso de
AUTOCAD para disefiar graficamente el producto final.



Capitulo 2

2. Definicion de la mision.

La propulsion espacial, en su esencia, es el corazon que impulsa las misiones mas
alla de nuestro mundo. Desde los primeros vuelos suborbitales hasta las sondas intereste-
lares actuales, la evolucién de la tecnologia de propulsién ha sido clave para superar los
desafios inherentes a la exploracién espacial. Al embarcarnos en una nueva mision, espe-
cialmente con un objetivo tan critico como lo es la exploracidn de asteroides, es impera-
tivo entender y evaluar a fondo el estado actual de las tecnologias espaciales.

En este capitulo abordaremos de manera detallada la definicién integral de la mi-
sion, estableciendo ademas algunas de los factores limitantes del proyecto. También de-
linearemos el contexto histdrico de las misiones espaciales y la razon por la cual los as-
teroides fueron seleccionados como el objetivo principal de la misién.

2.1 Avancesy desafios en las misiones es-
paciales

Desde el lanzamiento del Sputnik | por la Union Soviética, la exploracion espacial
nos ha llevado a nuevas fronteras y a su vez ha traido avances tecnoldgicos que han in-
fluenciado en gran medida nuestro dia a dia. Desde los paneles solares, las aspiradoras
inalambricas, los trajes ignifugos, la fruta deshidratada, los detectores de humo o incluso
las protesis artificiales, el disefiado de las montafias rusas o la monitorizacion de los pa-
cientes en hospitales, la carrera espacial ha influenciado tanto nuestras vidas acercando-
nos a un mundo que hace unas décadas se veria mas como ciencia ficcion. Todo esto sin
mencionar el desarrollo de la computacion, uno de los mayores cambios que hemos ex-
perimentado en las Gltimas décadas (2).



Actualmente estamos viviendo hitos como lanzamiento del telescopio espacial Ja-
mes Webb que ya comenzd a realizar observaciones cientificas a mediados del 2022 de-
jandonos imégenes muy detalladas del cosmos. La llegada del Perseverance de la NASA
o0 el Rosalind Franklin de la ESA a la superficie de Marte, asi como el planeado regreso
ala Luna de parte de no solo la NASA, también la agencia japonesa JAXA, la india ISRO,
la rusa o la surcoreana. Ademas de estos importantes eventos, la gran diferencia con la
exploracién espacial de hace unas décadas es la implicacion de agencias espaciales pri-
vadas, como es el caso de la empresa Astrobotic, que ha construido el robot Peregrine,
las diversas aportaciones al sector de parte de Space X, como el lanzador reutilizable
Starship, el planeado primer vuelo turistico o la puesta en érbita de varios satélites Star-
link, el Starliner de Boeing, el cohete orbital New Glenn o incluso el Miura 1, desarrollado
por la empresa espafiola PLD Space (3).

Figura 1. Captura realizada por el telescopio James Webb
Space (4).
Esta reciente incorporacion de las empresas privadas al mundo espacial ha abierto
nuevas puertas, cambiando el enfoque geopolitico de este y cediendo protagonismo al
sector privado. De esta manera se esta generando un entorno competitivo en el que la

suma de distintos factores permite una bajada de los costes de los proyectos aumentando
asi el nimero de misiones (5).



Figura 2. Rover ExoMars (Ros

-

alind Franklin) (6).

La propulsion espacial ha experimentado una notable evolucion, habiendo surgido
diversas alternativas en los métodos de propulsion. Las tecnologias utilizadas convencio-
nalmente abarcan desde motores quimicos, cuyo combustible puede ser tanto liquido
como s6lido, hasta motores de propulsion idnica, cohetes Arcjet o la propulsion por emi-
sion de campo. Mas alla de estas alternativas consolidadas, existen otros métodos que han
sido demostrados mediante prototipos, validados teéricamente o que aun permanecen
como tecnologias conceptuales, como las velas solares o varias propuestas de propulsién
nuclear (7). En el marco de este proyecto, nos enfocaremos en los motores de efecto Hall,
cuya eleccién ha sido justificada mas adelante en el documento.

En conclusidn, la exploracion espacial ha sido un motor de cambios y ha propor-
cionado un sinfin de avances tecnolégicos que han transformado nuestra vida. Desde el
lanzamiento del Sputnik I, la carrera espacial ha llevado a la humanidad a nuevas fronte-
ras y ha sido el catalizador para el desarrollo de tecnologias que hoy consideramos esen-
ciales en nuestro dia a dia. Ademas, la participacion de agencias espaciales privadas en
este campo ha demostrado ser un factor clave en el desarrollo de la exploracion espacial
y la consecucidn de logros ain mas ambiciosos. Sin duda, la exploracién espacial sigue
siendo una piedra angular en la evolucion humana y seguira impulsando la innovacion en
el futuro.

2.2 Descripcion de la mision

Definamos, por tanto, cual es la mision que se llevara a cabo, pues dependiendo
del contexto de la mision variard en gran medida el disefio del sistema propulsivo.

El estudio de los asteroides siempre ha generado interés en la comunidad cienti-
fica. Estas razones se fundamentan en diversos motivos, desde entender los origenes de
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la Tierra, su potencial explotacion minera en el futuro, hasta la prevencion de posibles
impactos con nuestro planeta (8).

En el marco de nuestro enfoque, resulta esencial revisar antecedentes relevantes
con el fin de fundamentar nuestras decisiones y aprender de experiencias pasadas, adop-
tando las mejores préacticas y soluciones previamente implementadas a las particularida-
des de nuestro proyecto.

La mision el sistema propulsivo esta centrado alrededor de un asteroide de drbita
cercana a la Tierra NEA. El objetivo principal sera obtener una muestra y traerla de re-
greso para su analisis subsiguiente.

Las fases principales de la misién seran, por tanto:

1. Lanzamiento de la mision. Podria llegar a imponer limitaciones en cuanto
al peso de la misién.

2. Aproximacion al asteroide. Normalmente se llevan a cabo con maniobras
de asistencia gravitatoria.

3. Orbita sobre el asteroide y obtencion de la muestra. Sera el punto critico
de muchas de los sistemas que componen la nave, como el colector de
muestras o las sondas de recoleccion de datos. En el caso del sistema pro-
pulsivo, este también sera uno de los puntos criticos dependiendo de como
enfoquemos el problema de la recoleccion de una muestra del asteroide.

4. Propagacion para el regreso a la Tierra.

La definicion de la mision nos permitira mas adelante estudiar misiones que han
Ilevado a cabo una misién parecida.

2.3 Asteroide objetivo. Requisitos para
su seleccion.

Hasta julio de 2022, se habian registrado un total de 1211765 6rbitas, dentro de
las cuales 616690 correspondian a asteroides identificados y, de esos, solo 23280 tenian
una denominacién oficial (9). Ante este alto numero de candidatos, veamos a continua-
cion algunos de los filtros que podriamos imponer para elegir cuél seria el asteroide que
la mision pretende alcanzar:

e Generalmente se prefieren los asteroides de tipo carbono debido a que pre-
sentan una composicion mas rica y variada, conteniendo una mezcla de
moléculas organicas, rocas y metales. Su albedo es muy bajo, por lo que
son dificiles de detectar dpticamente. Ademas, en cuanto al posible estudio
de estos materiales, cuanto méas alejados del Sol, menos cambios habra
sufrido el asteroide desde su formacion (10), lo que nos permitird entender
la historia de nuestro sistema en profundidad.

e Segun misiones anteriores, buscamos objetos con érbitas NEO. Normal-
mente en estas misiones se estudian asteroides con 6rbitas tipo apolo, que
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Figura 3. llustracion del OSIRIS-Rex aproximandose al as-

se extiende desde el interior hasta mas alla de la drbita terrestre. Es impor-
tante también tener en cuenta la velocidad relativa del asteroide respecto a
la Tierra, con el fin de facilitar la aproximacion a este.

Algunas misiones limitan el tamafio de los asteroides candidatos a aproxi-
madamente 7 metros de didmetro dado que el proposito de estas misiones
es regresar con el asteroide en su totalidad, por lo que se opta considerar
Unicamente asteroides de tamafio reducido (11). La NASA con la mision
OSIRIS-Rex, decidid estudiar asteroides con diametros mayores a 200 me-
tros ya que el objetivo de la mision era desprender un fragmento del aste-
roide, proceso que se complicaria mucho para astros pequefios debido a
sus altas velocidades de rotacion (12).

teroide Bennu (13).

Otra limitacion para la eleccion del asteroide objetivo es su periodo orbi-
tal. El estudio podria requerir de un asteroide que permita el regreso de
nuestra nave en un periodo reducido. El dato mas importante para ello
sera por tanto el periodo sinddico, que consiste una medida de la frecuen-
cia de los encuentros regulares entre dos cuerpos celestes en su 6rbita al-
rededor de un objeto central, cominmente el Sol.

Lo ideal seria, utilizar estas condiciones para seleccionar un asteroide concreto
como blanco de nuestra mision, como el 162783 2000YJ11 o el 190491 2000FJ10 (14),
decidir la ventana de operaciones dependiendo del proximo acercamiento con la Tierray
calcular el Av necesario para alcanzar el asteroide. Sin embargo, este trabajo no se su-
merge en todos los aspectos relacionados con la dindmica orbital. En lugar de ello, hemos
optado por analizar misiones similares, discutidas en el proximo capitulo. Posteriormente,
nuestra intencion es revisar y remotorizar una de estas misiones seleccionadas.
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2.4 Conclusiones sobre la definicion de la
mision.

Aunque identificar un asteroide especifico seria un enfoque mas preciso para este
estudio, se ha optado por centrarse en referencias de misiones anteriores ya que este pro-
yecto no pretende llevar a cabo los calculos de dindmica orbital. En lugar de conceptua-
lizar y delinear una mision por completo, se ha decidido redisefiar y adaptar una que ya
se ha llevado a cabo.

Esto permite utilizar informacion y experiencia adquirida durante la operacion de
dicha mision. Ademas, esta estrategia garantiza una combinacion Gptima entre experien-
cia adquirida e innovacion tecnoldgica y el objetivo final de este proyecto sera, como
consecuencia, evaluar el desempefio del nuevo sistema propulsivo en relacion con el que
originalmente integraba la misién, determinando asi si representa una mejora, equivalen-
cia o declive en su eficiencia.
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Capitulo 3

3. Estudio de misiones predecesoras.

Trazar paralelismos e identificar patrones es uno de los pilares de este Trabajo de
Fin de Grado. Comprender las decisiones técnicas que los ingenieros del sector tomaron
a la hora de enfrentarse a los desafios que presentaron las misiones con el mismo marco
que el estudiado en este proyecto es un aspecto fundamental en el desarrollo de este mi-
sion. Naturalmente, numerosas misiones y proyectos anteriores han recorrido este mismo
sendero de analisis y adaptacion.

Aunqgue las misiones espaciales varian en escala, propdsito y destino, muchas
comparten desafios similares a los planteados en este proyecto. Esta fase no es solo un
proceso de aprendizaje de los errores y éxitos pasados, es un ejercicio de descubrimiento
y anticipacion en la identificacion de desafios antes de que estos surjan.

El mayor beneficio en este estudio y por lo cual se considera esencial en cualquier
mision ya sea espacial 0 no, es la creacion de un conocimiento colectivo, rindiendo ho-
menaje a las creaciones previas y empujando los limites de la innovacion hacia adelante.

Como se ha mencionado en el anteriormente, en este capitulo debemos elegir una
de las misiones asteroidales que estudiemos para redisefar el sistema propulsivo. La elec-
cion del tipo de propulsion vendr justificada mas adelante para finalmente especificar
los parametros propulsivos criticos de nuestro motor.

3.1 Misiones similares

Algunos ejemplos relevantes para nuestro proyecto comprenden las misiones Ha-
yabusa y Hayabusa 2, llevadas a cabo por la Agencia Espacial Japonesa (JAXA), asi como
la misién de la sonda Stardust o la OSIRIS-REX, ambas iniciativas de la NASA, ultima
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de las cuales todavia continla activa. Todas ellas buscan cumplir el mismo objetivo que
nuestra mision, extraer, almacenar y regresar una muestra del asteroide.

Aprovecharemos para mencionar algunas de las soluciones propuestas por estas
misiones para la recoleccion de muestras y el desplazamiento hasta el asteroide objetivo.

3.1.1 Hayabusa 2

El viaje de la Hayabusa 2 al asteroide Ryugu tenia como fin observar y explorar
este objeto ademas de extraer una muestra de su superficie. Principalmente buscaba am-
pliar nuestra comprension acerca de los inicios del sistema solar en particular respecto al
origen del agua y los materiales organicos transferidos a la superficie terrestre.

Tal y como se ilustra en la Figura 4, la misién puede separarse en tres fases prin-
cipales. Inicialmente. Fue lanzada el 3 de diciembre del 2014, para un afio mas tarde
realizar una maniobra de asistencia gravitatoria con la Tierra que fijaria su curso al aste-
roide Ryugu. No seria sino hasta 2018 cuando la nave llegaria a su destino, momento en
el que comenzarian las operaciones cercanas al asteroide. Aproximadamente un afio mas
tarde, la nave abandono el asteroide para llegar a la Tierra el 2020.

2 T T T I I T
Ryugu
S/C(Earth to Ryugu) =

15 Ryugu Departure S/C{Ryugu Proximity)
s 2019/12 S/C (Ryugu to Earth) s

Ryugu to Earth
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05 Earth Reentry / n

2020/11-12

___ Ryugu Proximity
Operation Leg

-
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Earth Swingby 2015/12 EDVEGA

Loop |

Y [AU)(S-E Fixed)
o
1

-05 F

Earth to Ryugu |
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Figura 4. Disefio de la trayectoria de ida y vuelta de la Haya-
busa 2 a Ryugu (15).
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Figura 5. Representacion de la nave Hayabusa 2 y los instru-
mentos a bordo (16).

El momento mas critico de la mision ocurre durante la recoleccion de muestras
del asteroide objetivo. Esta operacion se llevd a cabo en unos pocos segundos usando un
cuerno de muestra, extendido por debajo de la nave, que conduce los materiales al colec-
tor de muestras dentro del Hayabusa 2. Para recolectar una cantidad suficiente de mues-
tras, se dispard un proyectil a la superficie del asteroide a unos 300 m/s para producir
material eyectado en el instante del contacto. Tres de estos proyectiles estan preparados
para recoger muestras en distintos puntos de la superficie y uno de estos se uso para
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obtener muestras del subsuelo de este. Los proyectiles vienen equipados con una carga
explosiva de 2 kg que creara un crater artificial mientras la nave se desplaza detras del
asteroide para protegerse del impacto y observarlo con una cAmara especial gran angular.
Todas las muestras son selladas en un contenedor especial preparado para la reentrada a
la Tierra (17).

En cuanto al sistema propulsivo, tanto la Hayabusa como Hayabusa 2 incorpora-
ron cuatro motores idnicos integrados en una sola placa llamada “IES plate” como se
puede ver en la Figura 5.

Los motores idnicos de la Hayabusa generaban un empuje maximo por motor de
8 mN consumiendo a un ritmo reducido del orden de 0,3 mg/s de gas xen6n y una potencia
eléctrica de 350 W para la generacion de plasma y la aceleracion del haz de iones. El
tiempo operacional de todos los cuatro motores alcanzo las 13140 horas de vuelo propul-
sado y llegaron a consumir hasta 61 kg de propulsante xenon.

Para el Hayabusa 2, las especificaciones del IES sufrieron modificaciones en base
a los requisitos de la mision.

Tabla 2. Especificaciones del IES y requisitos de mision para
el Hayabusa y Hayabusa 2 (17).

Hayabusa Hayabusa2
Thrust per Thruster (mN) (MOL) 4.4-7.6 6.3-9.0
Specific Impulse (s) (MOL) 2760-3000 2740-2890
System Power (W) (MOL) 280-1150 380-1230
Total Operational Hours (h-units) 39637 < 41100
Powered Flight Duration (h) 25590 13140
Total Impulse (MN-s) 1.0 1.2
Total Delta-V (km/s) 2.2 2.0
Dry Mass (kg) 61 66
Xenon (kg) 66.2 66.5
Spacecraft Mass (kg) 510 608.6

3.1.2 OSIRIS-REX

El 8 de septiembre del 2016, la misidn espacial OSIRIS-Rex comenz6 su viaje a
Bennu con el objetivo de explorar el asteroide Bennu e igual que las Hayabusa, volver a
la Tierra con una muestra de este. El aterrizaje de esta mision se prevé para el 24 de
septiembre del 2023.

Las fases de vuelo han sido muy parecidas a las versiones japonesas. Tras ser
lanzada, la nave se mantuvo brevemente en una LEO y tras pasar sobre Australia inicio
su viaje a Bennu. Tras un afio en orbita con el Sol, la nave volvid a sobrevolar nuestro
planeta para realizar una maniobra de asistencia gravitatoria que ajusto su oOrbita en 6°
para igualar la inclinacion orbital de Bennu.
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Durante el agosto del 2018, la mision comenzo la fase de aproximacion y en los
primeros meses se tomaron las primeras imagenes del astro ademas de estudiar su rota-
cién. El 3 de diciembre de ese mismo afio usando sus motores se ajusto a la velocidad del
asteroide y comenzo el analisis preliminar donde se refinaron datos como su forma, masa,
posicién y rotacion. El dia 31, la nave se aproximo lo suficiente al asteroide como para
orbitarlo usando su minuscula gravedad.

En los primeros meses del 2019, OSIRIS-Rex rompe Orbita para realizar un estu-
dio detallado de las caracteristicas geologicas del asteroide. Tras esto y volando en una
oOrbita polar, se llevo a cabo un mapeado global y la medicion de su campo gravitatorio.
A mediados de afo, la mision entra en la fase de reconocimiento, volando sobre varias
zonas candidatas para la recoleccion de muestras, detectando posibles amenazas y selec-
cionando asi las dos mejores localizaciones. Mas tarde se realizd un mapeado espectral
de los candidatos estudiando la composicién quimica de ambos para determinar el em-
plazamiento con mas valor (18).

Tras varios ensayos Y ajustes, a mediados del 2020, la misién comenzo la fase de
coleccidn. Aproximandose a una velocidad del orden de cm/s y usando el mecanismo de
recogida de muestras (TAGSAM). Este mecanismo se basa en el uso de gas nitrégeno
para eyectar material suelto mientras un filtro atrapa rocas y tierra permitiendo al gas
escapar al espacio (19).

Figura 6. OSIRIS-REx momentos después de ajustar su in-
clinacion orbital (18).
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Figura 7. llustracién del sistema TAGSAM (20).

Tras alejarse de Bennu a una distancia segura y analizarse el estado y masa de la
muestra, se almaceno en la capsula especializada para comenzar su viaje de vuelta a la
Tierra.

A finales del 2023, la mision habré llegado a su fase final. La capsula sera desple-
gada para preparar la reentrada sobre la costa de California. De esta manera las muestras
de Bennu seran recogidas para su estudio (18).

En cuando al sistema propulsivo, se baso en propulsores de combustible liquido
con un disefio mono-propulsor usando hidracina ultrapura como propelente y helio pre-
surizado como oxidante. La nave lleg6 a usar cuatro motores principales de 200 N, seis
motores de correccion de maniobras (TCM) de 22N, dieciséis motores de control de alti-
tud (ACS) de aproximadamente 4,5 N y finalmente dos motores de 0,5 N (19).

Los motores principales consisten en cuatro MR-107S instalados en una Unica
placa en la base de la nave para cumplir con el empuje requerido para altas maniobras
delta-v, maniobras “deep space” para sobrevuelo de la Tierra ademas de empujes de fre-
nado en la aproximacion y separacion del asteroide.

Tabla 3. Especificaciones propulsivas OSIRIS-Rex (21).

Motores de la OSIRIS-Rex
MR-107S | MR-106 | MR-111G | MR-401
Empuje Nominal (N) 275 22 4,5 0,08
Impulso Especifico (s) 225-236 229-235 215-229 170
Consumo (g/s) 36-155 45-14,7 2,4 N/A
Peso (9) 1010 590 350 N/A
Ciclos de vida 30300 120000 420000 N/A
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3.2 Seleccion final de la mision

Tras analizar estas misiones similares, la diferencia principal entre estas es el tipo
de sistema propulsivo. En el caso de las misiones japonesas, se utilizo propulsion eléctrica
y en la OSIRIS-REX se optd por utilizar principalmente la propulsion quimica. Para las
dimensiones y objetivos de nuestra nave se suele utilizar la propulsion eléctrica. Aun asi,
a continuacion, llevaremos a cabo una comparativa entre estos los dos.

e Propulsion quimica. Caracterizada por un alto empuje (T) y bajo impulso
especifico (I, ). Toda la energia esta contenida en el propulsante, pero este
debe de ser alimentado de un oxidante.

e Propulsion eléctrica. Su principal caracteristica es el reducido empuje, el
cudl es compensado por el impulso especifico. Las particulas son acelera-
das por la energia proporcionada por los paneles solares y las baterias.

Tabla 4. Ejemplos de motores quimicos y eléctricos y sus ca-
pacidades propulsivas (1).

I, () P, (KW) nr (%) Propelente
Gas frio 50-75 - - Varios

Monopropulsores | 150-220 - - N,H4,H,0,
Bipropulsor 400-450 - - Varios
Resistojet 300 0,5-1 65-90 N,H,
Arcjet 500-600 0,9-2,2 25-45 N,H,
Motor I6nico 2500-6000 0,4-4,3 40-80 Xenon
Efecto Hall 1500-2000 1,5-4,5 35-60 Xenén
Motor de plasma | 850-1200 <0,2 7-13 Teflén

Una de las principales ventajas de la propulsion eléctrica es la fiabilidad y adap-
tabilidad a la misiones que llevaremos a cabo.

Antes de los 90, la propulsién eléctrica ocupaba un pequefio nicho en el mercado
de la industria espacial. Hay varios factores que han ralentizado sus avances y adopcion,
entre ellos el riesgo de usar nuevas tecnologias, pero en la actualidad es cada vez mas
usada, apartando la propulsién quimica y confinandola a misiones que requieran grandes
valores de empuje y maniobrabilidad (22).

El nimero de misiones equipadas con propulsion eléctrica se ha visto incremen-
tada mientras que el nimero de anomalias se ha reducido drasticamente.
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Figura 8. Anomalias propulsién eléctrica 1997-2015 (22).
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Figura 9. Anomalias propulsion quimica 1997-2015 (22).

Al comparar ambas figuras, se puede observar que la propulsion quimica es la mas
usada en orbitas GEO, aunque comparado con la propulsién eléctrica, la primera ha su-
frido de anomalias méas constantemente. Otro dato que no se muestra en estas figuras son
las anomalias que provocaron la pérdida completa de la nave, de las cuales la propulsion
quimica lleg6 a sufrir hasta seis, lo cual implica unas pérdidas de hasta $1,2 millones
entre 1997 y 2015 provocadas por fallos en propulsiones quimicas y unicamente en orbi-
tas GEO (22).

Como ya habiamos visto en la Tabla 6, la diferencia principal entre estas propul-
siones es el impuso especifico que son capaces de generar. Los motores quimicos ofrecen
un impulso especifico menor que los i6nicos y otros motores eléctricos. Esto proporciona
a la nave una mayor maniobrabilidad, a expensas de la masa util de la misién, puesto que
necesitan grandes cantidades de combustible.
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Es conocido que las misiones dirigidas a asteroides presentan un elevado Av, y
como ya hemos visto, si se elije la propulsién quimica por encima de su contraparte, se
necesitan grandes cantidades de combustible, lo que podria limitar la masa (til, afectando
econdémicamente a la mision. La propulsion eléctrica es perfecta para este tipo de misio-
nes, ya que tienen valores de impulso especifico alto, permitiendo cumplir la mision con
menores cantidades de combustible.

Por tanto, la propulsion quimica queda excluida y de ahora en adelante solo nos
centraremos en los motores ionicos (IP), motores de efecto Hall (HET) y propulsor de
plasma pulsado (PPT).

De las misiones estudiadas anteriormente, vamos a redisefiar la Hayabusa 2, que
ya incorporaba propulsion eléctrica. Proseguiremos con un analisis de las diversas moda-
lidades de propulsion eléctrica, culminando en la decision sobre cual implementar en
nuestro redisefo.
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Capitulo 4

4. Eleccion del sistema propulsivo

4.1 Motores eléctricos. Estado del arte.

Dentro de la propulsion eléctrica, existen varias soluciones como se ha mencio-
nado anteriormente. Por lo tanto, llevaremos a cabo un analisis detallado de cada una de
ellas, con el objetivo de determinar cual es la mas adecuada para nuestra mision. Debemos
tener en cuenta que uno de los factores mas determinantes a la hora de disefiar el sistema
propulsivo es el factor econémico, ya que no solo debemos cumplir los requisitos técnicos
y operativos, sino también ajustar las restricciones financieras.

4.1.1 Propulsor ionico (IP)

En la propulsién idnica, se utilizan una gran variedad de técnicas de generacion
de plasma para ionizar el propulsor. Utilizando cuadriculas sesgadas para extraer los iones
del plasma electroestaticamente y acelerarlos a altas velocidades con voltajes que exceden
los 10 kV. Estos propulsores presentan altos valores de impulsos especificos y ademas
son muy eficientes comparados con otros motores eléctricos.

Aunque estos fueron ideados durante la década de 1910, no fue hasta 1959 que el
primero de estos motores fue construido por la NASA, siendo esta organizacion la que
desarrollaria estos motores durante los afios 60 con el programa “Space Electric Rocket
Test” (SERT). Tanto la SERT 1 como SERT 2 realizaron vuelos orbitales, pero solo la
segunda consiguié mantener la érbita (23).

Los avances se centraron en la manera de ionizar el propelente. Hoy en dia solo
los propulsores ionizados por radio frecuencia y el propulsor de resonancia de ciclotron
de electrones siguen en uso. En este proyecto nos centraremos en el primero.
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Cientos de misiones han incorporado propulsion eléctrica idnica, la mayoria para
satelites de comunicacion en orbitas geosincronas, donde se aplican principalmente (24).

En cuanto a misiones de tipo interplanetarias, hay varias de estas que emplearon
este tipo de motores, como puede ser la mision Deep space, que fue la primera demostra-
cion de la larga duracion de uso de estos motores en una mision cientifica (25). También
fue el caso de las misiones Hayabusa, la sonda retirada Dawn y la mision DART. Es decir,
este tipo de motores son muy usados en las misiones interplanetarias.

4.1.2 Propulsion por efecto Hall (HEE)

El efecto Hall le da nombre a este tipo de propulsién. Estos motores generan un
campo eléctrico al pasar voltaje entre el &nodo y catodo, lo cual lleva a los electrones a
migrar completando el circuito. Esto a su vez provoca un campo magnético perpendicular
al eléctrico y ya que los electrones orbitan las lineas de campos magnéticos, evitando que
los alcancen el &nodo lo cual provoca que alcancen altas velocidades. A su vez el propul-
sante es insertado en el anodo y al chocar los &tomos neutros con los electrones estos
ultimos son eyectados a altas velocidades lo cual aporta empuje a la nave (26).

Aungue estos motores no alcanzan las capacidades de los i6nicos en cuanto a su
impulso especifico y eficiencia, el empuje instantdneo dado es mayor y se tratan de mo-
tores mas sencillos ademas de no necesitar tanto suministro de energia.

Estos motores han sido investigados ampliamente por varios paises. En 1974 se
utiliz6 en su primera mision orbital en el satélite Meteor 8.

Figura 10. Esquema basico de motor por efecto Hall (27).

Actualmente, estos motores son de los mas avanzados y eficientes entre la propul-
sion electroestatica, con una eficiencia de hasta el 50%.

La idea principal de la aceleracion de iones en campos cruzados fue introducida a
finales de la década de 1950. A partir de los 60 se desarrollaron dos tipos de propulsién
Hall. Una con pared dieléctrica y zona de aceleracion ampliada y otra con canal de ace-
leracion corto pared con capa anodica (TAL) (1).
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Figura 11. Motor Hall con pared dieléctrica (izq.) y metalica
(der.) (28).

Hasta mediados de los 90, la tecnologia de paredes dieléctricas habia sido desa-
rrollada principalmente por Rusia, pais que hasta entonces puso en 6rbita mas de 100
propulsores de efecto Hall. Actualmente se siguen desarrollando este tipo de motores se
siguen usando debido a su alto impulso especifico, una eficiencia relativamente alta y una
alta densidad de empuje sobre todo para misiones de insercion en oOrbitas, control de alti-
tud y compensacion de resistencias. Actualmente, varios paises estan haciendo esfuerzos
para mejorar su rendimiento y durabilidad (29).

El primer uso de propulsores Hall en occidente fue la misién lunar SMART-1 de
la ESA en 2003 y desde entonces también ha sido utilizada por American Hall, llevando
a cabo su primer vuelo con el Busek BHT-200 en la nave TacSat-2. En 2010 esta agencia
lanz6 un satélite militar de comunicaciones GEO impulsado por el BPT-4000. Ademas,
la constelacion de satélites Starlink de SpaceX también utiliza propulsores Hall. En
cuanto a exploracion de asteroides se incluye el disefio de la nave Psyche (30).

4.1.3 Motor de plasma pulsado (PPT)

Son los primeros motores electromagnéticos en ser usados, durante la mision so-
viética Zond. Estos motores utilizan descargas de pulsos para ionizar una fraccion de
propulsor sélido y de esta manera generando un arco de plasma a medida que se consume
el propulsor. A la circular, los electrones generan un campo magnético de manera que el
plasma es expulsado hacia el espacio.

Estos motores se adaptan muy bien a naves relativamente pequefias, es decir, con
una masa inferior a 100 kg y con el objetivo de control de altitud, maniobras orbitales y
exploracion espacial. Su coste reducido y simpleza aumentan notablemente la vida ade-
mas de reducir en gran medida la masa en las misiones que recurren a esta tecnologia.

Ademas, no son capaces de llevar a cabo misiones con altas velocidades de giro,
maniobras de Av réapidas, o grandes compensaciones de arrastre. Estos motores son
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realmente utilizados cuando se permiten altos tiempos de quemado. Este fue el caso de la
mision lunar BW1, donde fue utilizada como propulsion principal (31).

4.1.4 Comparativa y decision del tipo de propulsor

Recurriendo a (31) podremos comparar todos los motores explicados. Como se
puede observar en las siguientes graficas, los motores PPT son los que menos potencia
requieren, pero a su vez son menos eficientes que los motores HEE y IP. Entre estos dos
ultimos, para el mismo rango de potencias, los motores idnicos son los mas eficientes.

Cuéndo se requieren altos valores de empuje especifico, la potencia requerida para
producir empuje aumenta. Aqui podemos concluir que, los PPT tienen generalmente bajo
empuje por unidad de potencia, lo que hace que el empuje sea muy costoso en este tipo
de motores ya que, comparados a otros motores, estos no suministran altos valores de
empuje especifico. En cuanto a los motores idnicos, estos son lo que disponen de un ma-
yor rango de impulso especifico, pero mantienen un empuje especifico ligeramente menor
si los comparamos con los HEE.
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Figura 12. Eficiencia comparada entre distintas propulsiones
eléctricas (31).
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Figura 13. Empuje especifico sobre impulso especifico: coste
del empuje y compromiso de I, (31).

En cambio, los motores i6nicos proporcionan menores empujes para el mismo
rango de potencias de entrada que los motores de efecto Hall. Sobre los PPT, aunque son
los motores mas flexibles en cuanto al rango de potencias en las que operan, proporcionan
bajos valores de empuje.

Los PPT generan valores relativamente mas altos de I, por unidad de potencia
que el resto de motores. Por tanto, los PPT proporcionan los mayores valores de velocidad
de salida para potencias modestas. En cambio, los motores HEE son los que peores ren-
dimientos muestran, mientras que los motores idnicos tienen valores similares a los PPT
para el mismo rango de potencias y normalmente alcanzan altos valores de I, para altas
potencias.
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so especifico sobre potencia para distintos

motores eléctricos (31).

Al analizar las fases de
fico del asteroide. Esto es sufic

entre un motor idnico o de tipo

Como hemos visto, entre los motores idnicos y de tipo Hall, los primeros son los
que normalmente mayores valores de impulso especifico proporcionan. En la mision

28

la mision, podemos concluir que habra momentos en los
que serd necesario realizar maniobras de Av rapidas para el estudio geologico y topogra-
iente para descartar los motores PPT, motores que no son
capaces de realizar maniobras con altos Av (31). Por tanto, el método propulsivo quedara

Hall.



Rosetta, la nave se inyecto en la drbita del cometa Wirtanen. En (32), se compard la
misma mision utilizando estos dos tipos de propulsion, llegando a utilizar:

e Un motor tipo Hall con un impulso especifico de 1600 s, empuje de hasta
1,1 N y potencia de 18,5 kKW.

e Un propulsor idnico con hasta 3000 s de impulso especifico, 0,61 N de
empuje y la misma potencia eléctrica.

Tabla 5. Especificaciones de motores Hall e iénicos para ma-
niobras de alto Av (32).

Plasma Ion thruster
Thruster
Specific impulse (s) 1 600 3 000
Specific power 16.7 30
consumption (KW/N)
Electrical power needs at | 18.5 18.5
one AU (kW)
Thrust (N) 1.1 .61
Initial mass (kg) 2900 2000
Launch date December June 2005
2006
Wirtanen Rendezvous May 2008 May 2008
Final mass (kg) 1430 kg 1430 kg
DeltaV (m/s) 11100 10150
Xenon mass (kg) 1470 575
Duration of the orbit
transfer 1.5 year 3 years

En algunos documentos, cuando hablan de “Plasma Thruster” se refieren a pro-
pulsores Hall. Como se puede observar, si la mision hubiera utilizado propulsion tipo
Hall, se necesitaria la mitad del tiempo en comparacién a la alternativa i6nica pero el
menor impulso especifico de los Hall implica una masa inicial mayor o una reduccion en
la masa util de la nave.

A diferencia de los propulsores quimicos, propulsores eléctricos pueden variar su
impulso especifico. A continuacion, estudiaremos el rango de 1600 a 2000 s.

Tabla 6. Influencia del impulso especifico en la masa de la

nave (32).
Isp (s) 1600 | 1700 | 1800 | 1900 | 2000
P/F(kW/N) | 167 | 175 | 184 | 192 [ 20
Thrust (N) 1.1 1.06 | 1.01 | 096 | 093
Duration* 238 244) 251 257| 264
(days)
Xenon mass| 1452 | 1336|1236 | 1150 | 1075
kg

Con un impulso especifico variable, se puede reducir significantemente la masa
de propulsor necesaria con un motor tipo Hall sin sacrificar en gran medida la duracion
de la mision.

Otra ventaja de los motores tipo Hall es, como se ha visto antes, que tienen un
costo de empuje menor a los ionicos. Esto se puede ver también en las dos ultimas tablas,
comparando el consumo de potencia especifica.
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Tabla 7. Comparacién de un motor Hall e idnico tipicos (33).

Hall Thruster Ion Thruster

Specific Impulse 1000-3000 s 2000-4000 s
Thrust/Power 40-80 mN/kW 20-40 mN/kW
Efficiency 50-60% 60-70%
Impulse Capability 5-8 MN-s >7 MN-s

En cambio, si comparamos a capacidad impulsiva, los motores idnicos son mas
potentes que los Hall (33).

Desde el punto de vista funcional, los motores Hall son més sencillos que los i6-
nicos, lo que se traduce a una reduccién en masay coste. Esta simplicidad en comparacion
a los motores idnicos viene dada por varios motivos:

e En cuanto a la complejidad de los sistemas, los motores Hall requieren
menores suministros de energia, no necesita una medida constante del
flujo masico de propelente ya que es determinado por la corriente que con-
sigue cerrar el ciclo. Todo esto conlleva menor masa y ahorro econémico.

e Mayor fiabilidad dado a su menor nimero de partes, sin necesidad de una
rejilla ya que tiene mas tolerancia a la contaminacion de particulas y menos
problemas de alineacién. Ademas, no cuenta con altos saltos de voltaje y
utiliza valores menores (33).

Por tanto, debemos llegar a un compromiso, intercambiando la alta complejidad y
coste, pero alto rendimiento del ionico, o bajo rendimiento, pero bajo coste y alta simpli-
cidad de los motores Hall.

Como se ha mencionado, la mision tiene un presupuesto muy ajustado y el pro-
yecto sera desarrollado por ingenieros con poca experiencia en el campo. Con este con-
texto, los motores Hall se ven favorecidos.

En conclusion, una vez analizados los distintos motores de propulsion eléctrica,
se ha determinado que el motor ideal para nuestra mision es el de motor por efecto Hall.
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Capitulo 5

5. Diseno conceptual del sistema pro-
pulsivo

Como se ha especificado anteriormente, la propulsién Hall, también conocida
como motores de plasma estacionario SPT utiliza campos eléctricos y magnéticos para
generar plasma, creando y acelerando iones lo cual produce empuje.

Estos motores dependen de conceptos fisicos mucho més complicados que en el
motor de iones para producir empuje. La tecnologia fue desarrollada tanto por EE. UU
como por la URSS, aunque fue Rusia durante los 80s y 90s quien la refind e implementd
en diversas misiones espaciales. En la actualidad se ha convertido en una tecnologia es-
tablecida para misiones de larga duracion e interplanetarias. Varias agencias espaciales,
incluyendo la NASA y la ESA, utilizaron motores Hall en misiones para explorar plane-
tas, asteroides y cometas. Ademas, el sector privado ha mostrado interés en esta tecnolo-
gia para futuras misiones comerciales.

5.1 Componentes, estructura y tipos de
motor Hall

Los detalles en la estructura del canal y la forma del campo magnético determinan
las capacidades, eficiencia y vida de estor motores. La estructura de estos motores se
descompone esencialmente en cinco partes:

1. Canal Anular: EI motor Hall tipicamente consiste en un canal anular cilin-
drico. Este canal es el corazon del motor, y es aqui donde ocurre la ioniza-
cion del propulsante y la aceleracion de los iones. Mas adelante veremos
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que este canal se divide en varias zonas que definen las capacidades del
motor.

Pared Dieléctrica 0 Metélica: Los motores Hall se dividen en dos tipos.
En el caso de motores Hall con pared dieléctrica, las paredes del canal
estan hechas de materiales aislantes como el nitruro de boro (BN) o el bo-
rosilicato (BN-SiO2). Estos materiales ayudan a reducir la pérdida de elec-
trones y el desgaste por bombardeo i6nico. En los motores tipo TAL (por
sus siglas en inglés), las paredes son metélicas, lo que cambia la dinamica
del campo eléctrico en el canal.

Anodo: En la parte interior del canal anular se encuentra el anodo. Este es
un electrodo positivo que esté eléctricamente conectado al vehiculo espa-
cial. Es a través del anodo donde se inyecta propulsante, generalmente gas
xenodn, en el canal.

Cétodo: Externamente al canal anular se encuentra el catodo, que es un
electrodo negativo. El catodo emite electrones para ionizar el propulsante
y mantener el equilibrio de carga en el sistema. Estos electrones provienen
de un plasma generado fuera del canal.

Campo Magnético radial y campo eléctrico axial: Un campo magnético
radial se aplica alrededor del canal anular, critico para el funcionamiento
del motor Hall ya que ayuda a confinar los electrones y a dirigir los iones
hacia la salida del canal, donde se forma el haz de propulsion. EI campo
eléctrico axial acelera los iones generados en el canal hacia la salida de
este.

Figura 16. Motor Hall ST-40 (34).

Es esencial conocer las diferencias entre los dos tipos de motores Hall, con pared
dieléctrica o metélica (TAL). En ambos se establece un campo eléctrico axial entre el
anodo en la base del canal y el plasma producido fuera del canal. Un campo magnético
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transversal impide que los electrones del catodo fluyan directamente hacia el &nodo. En
su lugar, los electrones orbitan a lo largo de las lineas del campo magnético en direccion
azimutal E x B (hacia dentro de la pagina) (1). Los electrones emitidos por el catodo
desempefian varios roles esenciales en el proceso de propulsion:

e |onizan el propulsante que se introduce en el canal anular. Los electrones despo-
jan a los &tomos del propulsante de sus electrones externos, creando iones positi-
vos y electrones libres en el proceso.

e Equilibrio de carga. Al ionizar el propulsante, se produce una carga neta posi-
tiva, acumulandose en el espacio del canal anular. Los electrones emitidos por el
catodo neutralizan esta carga positiva al ser atraidos hacia los iones positivos. Si
no se trata la acumulacion de esta carga eléctrica en el canal, el funcionamiento
del motor podria verse afectado.

Ademaés de la diferencia en el material de las paredes, también destaca los distintos en-
foques en cuanto al anodo. Mientras que el de pared dieléctrica sitda el &nodo en la base
del canal, en los de pared metélica el &nodo es una capa que se extiende hasta las cerca-
nias de la salida del canal. Esta capa le da el nombre a este tipo de motores Hall “Thrus-
ter with Anode Layer” y permite acortar la region del campo eléctrico en el canal donde
ocurre la aceleracion de iones. Debido a esta caracteristica, sus dimensiones tienden a
ser mas reducidas (1).

Los TAL también incorporan un anillo metélico polarizados al potencial del catodo, con
el fin de reducir la pérdida de electrones a lo largo de las lineas del campo magnético.
Este componente representa la mayor fuente de erosion en el motor y determinan la vida
atil de este (1).

En este proyecto, hemos puesto el foco en los motores Hall con pared dieléctrica
debido a su sencillez en comparacién a su contraparte, aunque todos los razonamientos
llevados a continuacién para el estudio paramétrico podrian aplicarse a los dos casos.

5.2 Funcionamiento y escalado del motor

Revisemos de nuevo cual es el principio de funcionamiento de este tipo de moto-
res. Los electrones salen del catodo con el objetico de alcanzar el &nodo. Para ello nece-
sitaran viajar a través del canal del motor. Al entrar en el canal, los electrones se topan
con un campo magnético de intensidad B que limita su movimiento en el canal, impi-
diendo que alcancen el anodo. De esta manera, se genera, dentro del canal, un plasma de
largo L y ancho w.

En la base del canal, donde se sitla el anodo, se inyecta el gas neutro. Este gas
suele ser xendn, utilizado también en nuestro disefio preliminar. El gas xenon atraviesa el
plasmay es ionizado, ya que los electrones del xendn son eyectados de su atomo por los
electrones del plasma. Esta ionizacién permite gracias al campo eléctrico axial, acelerar
los iones de xendn, siendo expulsados del canal a altas velocidades a través del area ci-
lindrica simétrica, generando a su vez el haz de iones.

33



Ya que el xendn abandona el motor ionizado y alguno de sus electrones todavia
esta dentro del canal, el motor se va cargando negativamente. Esto debe ser tratado debido
a que puede ser un gran riesgo para el funcionamiento del motor. Es por eso por lo que el
catodo también se encarga de equilibrar las cargas del motor, incorporando electrones al
haz de iones (1).

Se definen por tanto tres regiones que se expanden dentro de la longitud caracte-
ristica L, la zona de ionizacion extendiéndose aguas arriba del punto donde el campo
eléctrico es maximo, zona de aceleracion de los iones y la zona de magnetizacion de los
electrones. Esta longitud caracteristica L forma la mayoria del canal anular.

< .

Figura 17. Esquema basico del canal de un motor Hall.

5.3 Desarrollo teorico y preparacion
para el estudio paramétrico

Partiremos de la ecuacion para la eficiencia de los motores eléctricos (1),

TZ

= Ecuacion 1
zmppin

nr

donde T es el empuje del motor, m,, el flujo de propelente y P;, la potencia de
entrada al motor. Normalmente, esta potencia se divide en las siguientes (1):

Py =Py + Py + By Ecuacion 2
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La P, es la potencia de descarga, P, es la potencia para mantener al catodo, la cual
es nula durante las ventanas de operacion del motor. En cuanto a B, , esta es la potencia
necesaria para generar el campo magnético. Esta potencia es de valor constante ya que
depende del electroiman segln (35):

Pcu Lcabl .,
Prag = Imag Z—“ Ecuacion 3
Cable

Utilizando valores tipicos para estas variables, segun (35) la potencia del electro-
iman es de unos 0,53 W.

Normalmente esta Gltima es mucho menor a la potencia de descarga y en este
proyecto asumiremos que P;,, = P; = I;V;. A su vez, la potencia de descarga se dividide
en otras potencias (1).

P; =P, + P, + P, + Pz + Py, Ecuacion 4

Cada uno de estos términos debe ser evaluado individualmente para obtener una
expresion completa de la potencia de descarga. El primer término P, es la potencia dada
al haz de iones:

P, =1V, Ecuacién 5

Siendo I, y V,, la corriente y voltaje al haz de iones. En cuanto a P, se trata de la
potencia a las paredes del canal (1):

Zml-
o = liw (nm )
e

Esta expresion incluye el flujo de iones a las paredes I;,,, la energia con la que los
iones alcanzan las paredes de canal ¢, el potencial de las paredes ¢, y la temperatura en
eV de las paredes del canal T,.

1/2 kT,

e

e€®s/kTe ( > + (e — ¢S)I Ecuacion 6

El siguiente término que forma parte de la potencia de descarga es P, es la potencia
al &nodo, donde la temperatura est4 tomada cerca del &nodo (1).

Py = 214Tey, Ecuacion 7

En cuanto a PR, la potencia radiada desde el plasma, en este proyecto se han con-
siderado las pérdidas por radiacion despreciables.

Por ultimo, la potencia para producir los iones que pasan a formar el haz (1),
Pion = (Ib + Iiw)U+ Ecuacion 8

Donde U™ es el potencial de ionizaciéon del xenén. Todas las variables que intro-
ducen estas expresiones pueden complicar en gran medida nuestros calculos, por lo que
se decidid seguir una simplificacion aplicada en (1) relacionada a los motores Hall de
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pared dieléctrica. Esta simplificacion estara detallada en el apendice A y su resultado es
una expresion para la potencia de descarga, dependiente de la corriente y voltaje del haz.
P; = 1,555V, Ecuacion 9

Busquemos una manera de expresar I, y V, para introducir alguna variable de
disefio adicional.

El radio de Larmor de los iones viene dado por la siguiente ecuacion (1):

1 |2m; .,
=% / elVb Ecuacién 10

Donde B es el valor del campo magnético radial. Despejando V;,:

2np2
er{B .,
Vy = — Ecuacion 11
Zmi
En cuanto a I, es necesario definir la densidad del plasma n, (1):
Iy
ne = .
2eV, Ecuacion 12
eA.
m;

A es el area de la salida del canal A, = m(w/2 )? . Introduciendo la ecuacion 12,
podemos expresar la corriente del haz como:

me?
I, = —nn,w?B Ecuacion 13
4-ml-

Utilizando las ecuaciones 12 y 14 sobre la ecuacion 10,

0194e’r , . . y
Py =———rn,wB Ecuacion 14
m;

Volviendo a la eficiencia total, hay otra expresién que nos ayudard en nuestro
desarrollo (1).

Nr = ¥*NpMullm Ecuacion 15

Donde n,, es la eficiencia del uso del voltaje de descargay n,, es la eficiencia del
uso del propelente. y es el factor de correccion del empuje, y viene dado por la siguiente
relacién (1):

y = aF; Ecuaciéon 16

Donde F; es simplemente el coseno del medio angulo de divergencia del haz y a
viene dado por la relacion entre la corriente de los iones ionizados una y dos veces (1):

1
I+ I++ .,
+\/2 Ecuacion 17

YIS
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Volvamos a la ecuacion 2. En ésta podemos introducir el impulso especifico gra-
cias a la siguiente relacion (1):

T
Iy = — Ecuacion 18
mpg
Igualaremos las ecuaciones 2 y 16, introduciendo el impulso especifico con la
ecuacion 19. Despejando este ultimo de la relacion, obtendremos la siguiente ecuacion:

Yw

nee3r2B3
Isp = gW 0,389mnpNyNim

m

Ecuaciéon 19

t 4

Con el fin de incluir la potencia de descarga en esta ecuacion, expresaremos 7n,, y
1, como la relacion de voltajes y corrientes de haz y descarga e introduciremos las ecua-
ciones 11y 13. Esto nos permitira estudiar los efectos de las variables de entrada sobre el
I, y el P4, sabiendo que, al minimizar el voltaje de descarga, estamos minimizando la

potencia que requiere el motor y a su vez maximizamos la eficiencia total de este. El
resultado de este calculo es:

Ecuacién 20

Esta es la expresion que nos permitira llevar a cabo el estudio paramétrico y las
variables de entrada seran las siguientes:

e Ancho del canal w. Tendra valores de entre 10 y 40 mm.

e Densidad de plasma n,. Suele estar entre 101 y 108 m=3.
e Campo magnético B. Con valores entre 100 y 300 G.

e Gasto masico total mi,. Entre 0,3y 1,5 mg/s.

5.4 Parametros criticos del redisefio

Es importante llevar a cabo un estudio de los distintos pesos y potencias que de-
mandara la mision.

Partiremos del peso total de la mision seleccionada a redisefiar, la Hayabusa 2. De
este, eliminaremos todas las masas relacionadas con el sistema propulsivo, incluyendo
los paneles solares y las baterias requeridas para alimentar el motor.
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Tabla 8. Parametros especificos de la Hayabusa 2 (36) (37)

(38).

Masa total (kg) 608,5
Masa motores (kg) 66
Masa Xenon (kg) 66,5
Masa paneles solares (kg) 23
Potencia especifica baterias (W/kg) 250
Av total (km/s) 2,0
Empuje por motor (mN) 7
Empuje total (MN s) 1,2
Duracién del vuelo propulsado (h) 13140
Potencia total requerida (W) 1250
Impulso especifico (s) 3000

Usando la potencia especifica y la maxima potencia requerida, podemos estimar
que la masa total de las baterias es de 5 kg. Sustrayendo todas las masas mencionadas de
la masa total de la nave, obtenemos la masa “no propulsiva” de la mision, es decir,

608,5 kg — 66 kg — 66,5 kg — 23 kg — 5 kg = 448 kg

Ahora, a esta masa le debemos afiadir las estimaciones de nuestro sistema propul-
sivo. Utilizaremos unos paneles solares y baterias con la misma densidad energética que
en la Hayabusa 2. En el caso de los paneles solares, la densidad energética estimada viene
determinada por la relacion de potencia maxima requerida y la masa total de dichos pa-
neles, es decir,

1250 W
23 kg

= 54,35 W/kg

Para estimar las masas del sistema propulsivo, es necesario especificar aproxima-
ciones de algunos de los parametros de los motores, como son la potencia consumida por
cada motor, su masa y el consumo de propelente. A continuacion, estudiaremos los para-
metros especificos de varios motores Hall méas en detalle.

5.4.1 Especificaciones tipicas de los motores Hall

Los motores Hall actuales vienen en varios tamafios y el cardcter de la mision
limita las dimensiones de este. Generalmente, al aumentar el tamafio del motor, obtendre-
mOos un mayor empuje, acompafado a veces de un incremento en la eficiencia, siendo a
su vez mayor la demanda de potencia.

Tambien existen motores Hall en miniatura, que presentan altas eficiencias, como
lo es el motor Hall 100-W, que con un ancho del canal de 15,7 mm aporta unos empujes
menores a 6,44 mN y consume una potencia de unos 100-W, resultado en eficiencias
cercanas al 50 % (39).

Otro ejemplo es el PPS®1350, desarrollado por la empresa SAFRAN, que aporta
un empuje de 90 y 140 mN, dependiendo del modelo, con un consumo de potencia de
1500 y 2500 W respectivamente (40).
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Tabla 9. Especificaciones de los motores PPS 1350 (40).

SPECIFICATIONS

PPS®"1350-S PPS*1350-E
Nominal power (W) 1,500 2,500
Fuel xenon xenon
Thrust (mN) 90 140
Specific impulse (s) 1,660 1,800
Total impulse (MN.s) 3.4 3.4
Number of cycles 7.300 7,300
Discharge current (A) 4.28 7.00
Efficiency (%) 50 50
Power supply voltage (V) 350 355
Xenon supply system pressure (bar) 2.50 to 2.80 2.90 to 3.00
Weight (including xenon 4.8 4.8

flow control system) (kg)

Para misiones asteroidales como las misiones Hayabusa 2, el empuje incorporado
era de entre 6 y 9 mN por motor. Esto nos da una idea general de las capacidades que
debe tener nuestro sistemay con las caracteristicas de los motores que se han comentado,
nuestra mision se adapta en mayor medida a las del motor 100-W. Otro motor que ofrece
las mismas capacidades es el TUD-H3-P, capaz de ofrecer hasta 10 mN de empuje con

impulsos especificos por encima de los 1500 s (41).

Tabla 10. Paradmetros de disefio de motores Hall similares al

100-W (39) (41) (42) (43) (44) (45) (46) (47) (48) (49).

100-W HT | TUD-H3-P | SPT-50 | BHT-200 | MaSMi
Py (W) 100 200 300 200 160-750
Vg (V) 300 250 280 250 200-250
1, (A 0,33 0,8 1,07 0,8 0,64-3,7
w (mm) 4.9 12 50 N/A 8
B (G) 223 200 N/A 150 218
ni, (mg/s) 0,37 2-3 1,6 0,938 1,18-1,38
r; (m) 1,22 1,24 N/A 1,65 1,14
n, (m3) 3,8210%8 | 1,710 | 1,2410'7 N/A 510'8
T (mN) <6,44 10 18 12 <33
Iy () 1786 1500 1160 1390 1370
'm,, (kg) 0,44 N/A 0,6 0,98 N/A
Eficiencia <0,56 <0,47 0,35 0,35 <30

Basandonos en las capacidades de motores de la misma clase y en los valores
tipicos para algunas de las variables dadas en (1) y (50), el rango de soluciones para las

especificaciones de nuestro motor viene dadas por la siguiente tabla.
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Tabla 11. Rango de especificaciones del motor a disefar.

Ancho del canal (mm) 5-50
Potencia de descarga (W) 100-300
Voltaje de descarga (V) 200-800
Fuerza del campo magnético (G) 100-300
Ratio de flujo de propelente (mg/s) 0.3-3
Empuje (mN) 5-18
Impulso especifico (s) 1000-3000
Eficiencia total 0,3-0,55
Densidad de plasma (m~—3) 1017-10'8
Radio de Larmor de iones (m) 1.5-2

5.4.2 Estimacion de masas del motor Hall

Conociendo los valores tipicos de los motores Hall y adaptandolos a algunas de
las especificaciones de la Hayabusa 2, aproximaremos algunos parametros que nos per-
mitira realizar una estimacion de las masas de la mision.
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Empuje por motor T = 10 mN. Para determinar el nimero de motores,
debemos tener en cuenta el empuje total requerido por la mision y el em-
puje proporcionado por cada motor. En el caso de la Hayabusa 2, el empuje
total era de 28 mN entre sus cuatro motores ionicos. Para nuestro sistema
Hall, necesitaremos por lo menos tres motores para satisfacer los 28 mN
de empuije total.

Potencia de descarga P; = 200 W. Esta es la potencia requerida por
cada motor. Como se ha especificado, se necesitan tres motores y por tanto
la potencia necesaria total sera de 600 W. Utilizando la densidad energé-
tica de los paneles solares de la Hayabusa 2, la masa de paneles solares en
nuestra mision serd de 11 kg. En cuanto a las baterias, seguimos el mismo
procedimiento, pero con su densidad energética, siendo la masa total de
las baterias de 2 kg.

Ratio de flujo de propelente mi, = 0,6 mg/s. Los motores originales
de la Hayabusa consumian alrededor de 0,35 mg/s por cada motor. En el
caso de nuestros motores, se ha seleccionado 0,6 mg/s para mantenernos
en los limites anteriormente definidos sin excedernos demasiado respecto
a los valores tipicos de la misién original. EI consumo total que suman los
tres motores es de 1,8 mg/s que teniendo en cuenta el tiempo de operacién
de los motores, resulta en una masa de propelente necesaria de 85 kg. Para
esta masa de Xenon, utilizaremos el tanque ETS VIII (51), con capacidad
de almacenar hasta 89 kg de Xendn, con un peso en vacio de 7kg.

Masa estimada por motor m,, = 1 kg. La masa de los tres motores
combinados es de 3 kg.



Tabla 12. Estimaciones de los parametros de nuestro sistema

propulsivo.

Masa total (kg) 556
Masa motores (kg) 3
Masa Xenodn (kg) 85
Masa del tanque en vacio (kg) 7
Masa paneles solares (kg) 11
Potencia especifica baterias (W/kg) 300
Av total (km/s) 2,0
Empuje por motor (mN) 6,3-9,0
Empuje total (MN s) 1,2
Duracion del vuelo propulsado (h) 13140
Potencia total requerida (W) 600

Estos valores son unas aproximaciones iniciales que se pueden ver modificadas
tras el estudio paramétrico. Como se puede observar, la masa total de la nave se reduce
en gran medida, pero la masa de propelente utilizado se ve aumentada. A continuacion,
estudiaremos el funcionamiento de los motores Hall y llevaremos a cabo un estudio pa-
ramétrico para determinar las especificaciones finales de nuestro motor.

Para realizar el estudio paramétrico, necesitamos especificar el impulso especifico
necesario para llevar a cabo la misién segun el Av y la masa total y la masa de propelente
Xenon.

mgy + mp .,
Av = Igg In (m—) - Iy, =1229s Ecuacion 21
d

Este impulso especifico limitara todo el estudio paramétrico.

5.5 Estudio paramétrico

Para llevar a cabo este estudio, se han generado diversas gréficas con el uso de
Matlab ®. El proceso seguido comenzaba fijando tres de las cuatro variables de entrada,
mientras que la restante se varia entre los valores especificados. Como la misién se debe
cumplir con valores de I, por encima de los 1229 s, todos los valores superiores a este
conformaban el campo de soluciones del estudio. El objetivo es, como se ha justificado
anteriormente, minimizar el valor del voltaje de descarga, por lo que se tom¢ el valor de
la iteracion que cumplia con la limitacion del impulso especifico con el menor voltaje de
descarga posible. Como el impulso especifico depende de todas estas variables y de la
potencia de descarga que a su vez depende de alguna de las variables de entrada, habra
una potencia de descarga minima para cumplir la condicién del impulso especifico.
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Pero para estudiar el efecto de estas variables de entrada, es necesario mencionar
que se han fijado ciertos valores para algunos pardmetros presentes en la ecuacion 21
basadndonos en la bibliografia (1).

y =0,958,n, =0,7,n, = 0,9yn,, = 0,9. Estos datos resultan en una eficiencia
total del motor de n = 0.52, que coincide con los valores tipicos de motores Hall de alta
eficiencia. Supongamos ademas que, el radio de Larmor de los iones es de 1,8 m, mas
que suficiente para cumplir el requisito que se vera mas adelante.

Los parametros como el voltaje, la corriente y la potencia de descarga ademas del
empuje deben estan dentro de los limites establecidos. En cuanto a la eficiencia total real,
debe tener un valor cercano al obtenido recientemente.

Empezaremos estudiando como afecta la densidad del plasma a la relacion del
consumo especifico y potencia de descarga. Para ello iteraremos esta variable entre sus
valores tipicos con saltos equidistantes en escala logaritmica. El resto de variables de
entrada se han fijadoen B = 200G, w = 3 cmy m, = 0,6 mg/s.

Isp vs Pd para diferentes valores de ne

ne =3.16e+16 m™3
T ne=3.5%+16m3
ne =4.08e+16 m'3| |
ne =4 64e+16 m 3
ne=527e+16 m3
ne =59%+16m 3
—ne=681e+16m3
= ne=7.74et16m3
=ne=8.80e+16m3
ne =1.00e+17 m'3

3500 T T

3000

2500

2000

Isp (s)

1500

1000

500 F B

D 1 1 1 1 1 1 1 1 1
100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300

Pd (W)

Figura 18. Impulso especifico respecto del voltaje de des-
carga para varias iteraciones de densidad de plasma.
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El impulso especifico de 1229 s para el minimo voltaje de descarga posible, se

alcanza con la iteracion de 4,08 - 10*°m~3. Fijemos esta densidad de plasma para las
siguientes iteraciones que seran de w entre 2,5y 5 ¢m, con B = 200 y r,, = 0,6 mg/s.

2500 Isp vs Pd para diferentes valores de w

3000

2500

2000
)
=,
]
1500
1000
500
0
100 120 140 160 180 200 220 240 260 280
Pd (W)

Figura 19. Impulso especifico respecto del voltaje de des-
carga para varias iteraciones del ancho de canal.

De nuevo, el impulso especifico de 1229 s para el minimo voltaje de descarga

posible se alcanza con la iteracion de w = 3 ¢m. La siguiente variable de entrada a estu-
diar seré el flujo masico de propelente fijando B = 200 G més los valores de las variables
de entrada.
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Isp vs Pd para diferentes valores de w

1800 T T

T T
mdotp = 0.3 ma/is
mdotp = 0.37778 mg's
mdatp = 0.45558 mg's |
mdotp =0.53333 mg's
mdotp =0.61111 mg's
mdotp = 0.68889 mg's
mdotp = 0.76667 mg's
mdatp = 0.84444 mg's
mdatp = 0.82222 mg's
mdotp = 1 mgls

1600

1400

1200

1000

Isp (s)

800
600
400

200

100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300
Pd (W)

Figura 20. Impulso especifico respecto del voltaje de des-
carga para iteraciones del gasto masico de propelente.

Repitiendo el mismo proceso, el impulso especifico para el minimo voltaje de
descarga posible se alcanza con la iteracion de 0,61 mg/s.

Finalmente, estudiamos la intensidad del campo magnético, iterada fijando los va-
lores encontrados para el resto de variables de entrada.
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Isp vs Pd para diferentes valores de B
T T

2500 T T

2000

1500

Isp (s)

1000

500

100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300
Pd (W)

Figura 21. Impulso especifico respecto del voltaje de des-
carga para varias iteraciones del campo magnético.

Repitiendo por ultima vez el mismo proceso, 200 G sera el valor de campo mag-
nético dentro del motor.

Las variables de entrada que hemos obtenido de esta primera iteracion tendran los
siguientes valores:

e Ancho del canal w de 3 cm.

e Densidad de plasma n, de 4,08 - 101® m~3,
e Campo magnético B de 200 G.

e Gasto masico total m,, de 0,61 mg/s.

Nuestro motor estara definido por estas variables de entrada y el resto de parame-
tros se adaptaran a estas. Por ejemplo, utilizando la ecuacién 11, obtenemos que el voltaje
de descarga real,

_V, _erfB?
Ny mev

Este voltaje entra dentro de los limites que habiamos definido anteriormente, aun-
que es bastante alto para motores de estas dimensiones.

Vv, = 518,18V

Siguiendo el mismo procedimiento para la corriente con la ecuacion 14:
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me?

Iy new?r;B = 0,174 A

dmym,
Finalmente, la potencia de descarga es:

Pd = IdVd = 90,52 W

La potencia y corriente de descarga actuales no se ajustan a los limites previa-
mente establecidos. Sera necesario realizar mas iteraciones para encontrar una solucion
que satisfaga las condiciones impuestas y tras realizar varias iteraciones se han obtenido
algunas soluciones potenciales.

De entre todas estas soluciones potenciales se ha priorizado aquella que propor-
cione la potencia de descarga minima, lo cual implica una mayor eficiencia para el mismo
impulso especifico. También se han limitado el gasto mésico total a un méximo de 0,7
mg/s y el empuje a un minimo de 9,34 mN, para asegurarnos que no necesitaremos mas
de tres motores y que la masa de propelente no sea excesivamente alta. Las iteraciones de
las variables de entrada que mas se ajustan a estas exigencias son las siguientes:

e Ancho del canal w de 3,11 cm.

e Densidad de plasma n, de 7,74 - 101 m~3,
e Campo magnético B de 170 G.

e Gasto masico total ni, de 0,70 mg/s.

La Gltima iteracion de la cual se han obtenido los resultados viene dada por las
siguientes gréaficas.

Isp vs Pd para diferentes valores de ne

2000 T T

ne =1.00e+16 m3
1800 ne=12%+16 m 3| 1
ne=167e+16 m3
1600 - " ne=21%+16 m3|
ne =2.78e+16 m3
ne = 3.5%+16 m'3
=—ne =4 64e+16 m3
__________________ = ne=59%+16 m'3
1200 —e =7 7de+16m 3| |
ne =1.00e+17 m3

1400

1000

Isp (s)

800

600

400

200 F 7

D 1 1 1 1 1 1 1 1 1
100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300

Pd (W)

Figura 22. Ultimas iteraciones respecto de la densidad de
plasma.
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Isp vs Pd para diferentes valores de w

2500 T T

w=2cm
w=22222 cm
w= 24444 cm
w = 26667 cm
w=2.8889 cm |
w=31111cm
w=233333cm
w = 3.55656 cm
w=37778 cm
w=4cm 4
—_

1500

Isp (s)

1000

500

0
100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300
Pd (W)

Figura 23. Ultimas iteraciones respecto del ancho del canal.

2500 Isp vs Pd para diferentes valores de mdotp

mdatp =0.3 mgls

mdatp = 0.34444 mg's
mdotp = 0.38889 mg's
mdatp = 0.43333 mg/s
mdotp = 047778 mg's|
mdatp = 0.52222 mg/s
mdatp = 0.56667 mg/s
mdotp = 061111 mg's
mdatp = 0.65556 mg/s

1500 mdatp = 0.7 mgls

Isp (s)

1000

500

1]
100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300

Pd (W)

Figura 24. Ultimas iteraciones respecto del gasto masico to-
tal.
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Isp vs Pd para diferentes valores de B

5000 . . : . . :
B=150G
4500 —p= 1611111 G| |
B= 1722222 G
—— B 18333336
4000 £ B = 1044444 G | 1
B = 2055556 G
I ——B= 2166667 G| |
3500 ———B=2277778G
—— | = 238,8880 G
3000 £ B=250G
w
= 2500
L]
2000
1500
1000
500 | =

D 1 1 1 1 1 1 1 1 1
100 120 140 160 180 200 220 240 260 280 300

Pd (W)

Figura 25. Ultimas iteraciones respecto de la intensidad de
campo magnético.

Con esta combinacion de variables de entrada, el resto de parametros quedan:

e \oltaje de descarga V4 de 383,82 V.

e Corriente de descarga I; de 0,306 A.
e Potencia de descarga P4 de 117,97 W.
e Impulso especifico I, de 1364 s.

e Empuje T de 9,37 mN.

e Eficiencia total n, de 0,53

Estos son los resultados optimizados para la potencia de descarga de entre todas
las iteraciones anteriores.

Para validar que el sistema propulsivo es capaz de llevar a cabo la mision, debe-
mos recalcular la estimacién final de pesos, utilizando también el impulso especifico final
para obtener el Av final, que determinara si los motores son capaces de llevar a cabo la
mision.

Como se ha limitado el valor minimo del empuje, seguiremos necesitando Unica-
mente tres motores y el impulso especifico final de 1364 s estd por encima de los 1229 s
definidos anteriormente.
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Capitulo 6

6. Verificacion del disefio propuesto

Una vez finalizado el estudio paramétrico es necesario demostrar que el disefio es
capaz de cumplir con los requisitos impuestos por a la mision. Utilizaremos por tanto los
pardmetros calculados en el capitulo anterior para calcular las dimensiones y prestaciones
del motor disefiado, demostrando asi que cumple la misién establecida.

6.1 Dimensionamiento del motor

Uno de los aspectos cruciales para el correcto funcionamiento del motor es ase-
gurar la magnetizacion de los electrones dentro del canal. El radio de Larmor se define
como el radio de giro de los electrones o iones alrededor de las lineas de campo magné-
tico.

6.1.1 Radios de Larmor

Sabiendo esto, uno de los requisitos que se deben cumplir es que el radio de Lar-
mor de los electrones, serd mucho menor a la longitud caracteristica L. De esta manera
los electrones tendran una movilidad limitada dentro del canal y formaran el plasma en-
cargado de ionizar al gas neutro. De esta manera (1):

Ecuacién 22

Donde Tev, €S la temperatura en el plasma en eV. Esta temperatura suele estar en

torno a los 25 eV (1). Computando este radio teniendo en cuenta el valor del campo mag-
nético, resulta en un radio de Larmor del electron de 1,1 mm.
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En cuanto al radio de Larmor del ion, este habia sido definido anteriormente como
180 cm y para asegurar que los iones son expulsados del canal, se debe cumplir la si-

guiente condicion:
T =% ’Z—MVb >> L, Ecuacion 23
e

6.1.2 Dimensionamiento final del canal

Para demostrar el correcto funcionamiento de la zona de magnetizacion, es nece-
sario calcular la longitud caracteristica L, es decir, el largo de dicha zona.

La senda libre media de ionizacién es un parametro que depende de la velocidad
de los atomos neutros y determina el tiempo durante el cual el &tomo tarda en ser ionizado
en el plasma.

Un

A Ecuacion 24

B Ne{0;Ve)

En cuanto a la velocidad de salida de los &tomos neutros, se ha fijado en un valor
de 150 m/s, que suele presentarse en otros motores Hall.

450 1
A

W W £
o N o
[ [=] =]
1 1 1

250 1

200 1 -A-150 V, 10 mg/s

~&- 150V, 20 mg/s

~4& 150V, 30 mg/s
100 A ~0-300V, 10 mg/s
-@-300 V, 20 mg/s

150 ~

Most Probable Axial Velocity, m/s

50 4 ~@-300 V, 30 mg/s
-03-600 V, 10 mg/s
0 —

-0.4 -0.2 0.0 0.2 0.4 0.6 0.8
Normalized Axial Position (channel exit at 0)

Figura 26. Velocidad de los atomos de Xenon a lo largo del
canal (salida en 0) (52).

El ratio de ionizacion (o;v, ) dependera de la temperatura del plasma. Para tempe-
raturas que exceden los 5 eV, este parametro se calcula segun:
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86Tev

1/2
(o;v,) = 1072°[—(1,031 x 10™")T& + 6,386~ 12127/Tev] ( ) Ecuacion 25

m,

Para la temperatura que se ha especificado antes de 25 eV
(o;v,) = 4,5759 - 10714

Es crucial que una proporcion significativa del flujo incidente se ionice antes de
su salida del plasma, lo cual requiere el cumplimiento de la siguiente relacion (1).

fl= constant << 1 Ecuacion 26

Garantizando la ionizacion de un 95% del gas incidente, A; es unas tres veces el
largo del plasma. Con todas estas ecuaciones y los datos obtenidos del estudio paramé-
trico, el largo de la zona de magnetizacion es:

Un
L=—=449cm
Ne{0;Ve)

Ahora, podemos asegurar tanto la magnetizacién de los electrones, ya que se cum-

ple r, < Ly lasalida de los iones del canal anular se cumple con r; > L.

Normalmente en los motores Hall, el largo total del canal es simplemente el doble
de la longitud caracteristica L ya que debemos de tener en cuenta la zona cercana al &nodo
donde los electrones no deben estdn magnetizados.

Tras realizar los célculos, se ha logrado determinar con éxito las dimensiones prin-
cipales del canal del motor Hall:

e Ancho del canal w de 3,11 cm.
e Longitud del canal 2L de 8,989 cm.

Relacionado a la magnetizacion de los electrones, hay otro factor que se debe
cumplir para considerar que los electrones estdn correctamente “magnetizados”. EStos
deberian realizar varias érbitas alrededor de las lineas del campo magnético antes de co-
lisionar con un atomo neutro o ion. Para cumplir esto introducimos el parametro de Hall.
Un alto valor de este pardmetro reduce significativamente la movilidad de los electrones

(D).
2

Q2 = Le >>1 Ecuacién 27
e UZ

Donde v es la frecuencia de colision y w, es la frecuencia de ciclotrén de los
electrones:

_eB

m;

Wy Ecuacion 28

Calculando para los parametros de nuestro disefio teniendo una frecuencia de co-
lision de 10° s~1, obtenemos un parametro de Hall de 156, lo cual cumple el requisito
impuesto.
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El ancho del canal que hemos definido es realmente la distancia entre el recubri-
miento de la bobina y la pared interna del canal. Este elemento se situa normalmente en
el centro del canal y se encarga de generar el campo magnético necesario para mantener
el plasma dentro del canal. Anteriormente basandonos en (35), habiamos usado el valor
de 0,53 W para hacernos usa idea de los valores tipicos de potencia en este componente
y asi despreciar su aportacion a nuestros célculos. Este valor de potencia parece estar en
el rango adecuado también para nuestro motor.

Utilizaremos los datos proporcionados por este estudio, que utilizé una bobina con
300 revoluciones, una corriente I,,,, de 1 A y un tamafio de cable de 22 AWG para
generar esa potencia Py, 4 de 0,53 W.

En cuanto a las dimensiones escogidas a continuacion, no solo respecto al canal,
también del &nodo y catodo, estn basadas en las dimensiones y proporciones encontradas
normalmente en los motores Hall (53) (54) (55) (56).

Neutral |
GasFeed || Hollow Cathode

Figura 27. lustracién de los componentes en un motor Hall
(57).

Dentro del canal, el didametro del recubrimiento de la bobina sera de 20 cm, y por
tanto el diametro interno del canal es de 23,11 cm. Vamos a definir también el didmetro
externo del canal suponiendo un espesor del material de 2 cm, es decir, 25,11 cm. Estas
dimensiones estan basadas en los valores tipicos encontrados en otros motores Hall y en
el disefio detallado del motor deberan ser definidas especificamente.
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Figura 28. Representacion 3D de la estructura del canal.

6.1.3 Dimensionamiento del catodo y anodo

Estos dos elementos son esenciales para la generacién del plasma en los motores
Hall, siendo el catodo la fuente principal de electrones que acaban siendo recogidos por
el anodo, completando el circuito eléctrico. Es un proceso fundamental para la generacién
de empuje.

El disefio y la seleccion de materiales adecuados para el catodo determina una
emisién eficiente de electrones, asi como el desgaste que sufre y la vida operativa del
motor. En el pasado se utilizaban filamentos de tungsteno calentados a altas temperaturas
para la emision de electrones. Este método no tenia la capacidad de operar durante largos
periodos de tiempo y reducia mucho la eficiencia de los motores. Los catodos huecos
solucionaron algunos de estos problemas.

Un catodo hueco genérico consiste en un tubo refractario hueco con un orificio en
el extremo de salida. Dentro del tubo se coloca un inserto en forma de cilindro que se
presiona contra la placa de orificio. Este es el emisor activo de electrones y puede llegar
a estas hecho de varios materiales. A su vez, el tubo del catodo se envuelve con un calen-
tador que eleva la temperatura del inserto para comenzar la emision de electrones.

A traves del tubo del catodo se inyecta un gas noble, generalmente Xendn, que se
ve ionizado por los electrones emitidos y forman el plasma de catodo, del cual se extraen
los electrones que llegan al plasma del propulsor.

Se distinguen tres regiones de plasma en estos catodos. Un plasma denso en el
interior del catodo, una zona de alta corriente y densidad de plasma en el orificio y fuera
del catodo se forma una “pluma de descarga” (1).
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Para el material que formara el inserto encargado de emitir electrones, se ha deci-
dido utilizar el Lantano, debido a su baja funcion de trabajo, es decir, puede emitir elec-
trones eficientemente a temperaturas relativamente bajas, lo que contribuye a una mayor
durabilidad y una vida atil mas larga del catodo. Ademas, el lantano tiene una buena
resistencia a la corrosion y al desgaste en entornos de plasma, esencial para mantener la
estabilidad y eficiencia del motor a lo largo del tiempo (1).

Como el catodo tiene que operar a temperaturas bastante altas, en un rango de
1000 °C a 1500 °C. Es por eso por lo que, normalmente para la estructura se suele utilizar
tungsteno, que tiene un punto de fusion muy alto lo cual lo hace resistente a la deforma-
ciény el desgaste bajo condiciones de operacion intensas. La disipacion eficiente de calor
generado durante la emision de electrones es muy importante y el tungsteno es muy buen
material para esta funcién.

En referencia a las dimensiones del catodo, el diametro tendra dimensiones pare-
cidas a las del ancho del canal y lo ajustaremos a 3 cm. Este es el diametro interno del
catodo y necesitaremos un grosor de pared suficiente para mantener la integridad del
componente. Para nuestras dimensiones Hall, un grosor de pared razonable es de unos 0,5
cm. Para el radio del orificio, también sera de 0,5 cm, suficiente para permitir la emisién
de electrones y el paso del plasma sin ser demasiado grande como para perder control del
flujo de este. Esta es un proporcion comun en estos motores y permite una emision de
electrones adecuada sin ser excesiva.

En cuanto a su longitud, también tendra dimensiones similares a la del canal,
siendo ligeramente inferior con 6 cm. También deberemos tener en cuenta las dimensio-
nes del inserto de Lantano, que sera otro cilindro hueco de 2,5 cm de diametro externo y
2 cm del interno, permitiendo asi el flujo de gas neutro que formaréa el plasma dentro del
catodo.

AW
)

Figura 29. Representacion 3D seccionada del catodo.
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Para el anodo, se ha elegido grafito, una opcion comun en estos componentes de-
bido a su excelente conductividad, resistencia a altas temperaturas y corrosion. Ademas,
también es eficiente en la recogida de electrones y es estable en ambientes de plasma (58).

Dado que el anodo se sitta al inicio del canal en forma de anillo, su dimension
principal sera el del mismo. El espesor debe ser suficiente para asegurar la recoleccion
efectiva de electrones y 2 cm puede ser la medida adecuada. Para los orificios de inyec-
cion del gas Xenodn, se ha elegido un radio de 0,5 cm.

Figura 30. Representacion 3D del anodo.

6.1.4 Dimensionamiento del tanque de Xendn

Utilizaremos el S-XTA de 60 litros, que es capaz de almacenar hasta 110 kg de
propelente. El uso de este tanque y no del especificado inicialmente viene dado por el
aumento del consumo de propelente, lo cual conlleva la necesidad de mayores cantidades
de propelente.

Tabla 13. Dimensiones del tanque de Xenoén (59).

Volumen total (l) 60
Masa seca (kg) 8,9
Masa maxima de Xenén (kg) | 110
Diametro (mm) 440
Largo (mm) 601
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6.2 Estimaciones de masas

Para la masa del propio motor, debemos definir todos los materiales utilizados en
cada una de las partes del motor. Para las paredes del canal y el recubrimiento de la bo-
bina, utilizaremos materiales dieléctricos. Recordemos que hay dos tipos de motores Hall
segun el material de las paredes y en nuestro caso se favorecieron estos por delante de los
TAL ya que son méas simples de disefar.

El material en especifico sera el Nitrato de Boro (BN), un material ceramico avan-
zado que tiene expelentes propiedades térmicas y dieléctricas. Para el cable de la
bobina utilizaremos cobre.

En cuanto a los materiales del catodo y anodo, se han elegido anteriormente el
grafito para el anodo y el tungsteno para las paredes del catodo ademas del Lantano para

la emisién de electrones.

Tabla 14. Propiedades de todos los materiales que conforman

el motor.

Material Tungsteno | Lantano Grafito BN Cobre
Densidad(g/cm3) 19,25 6,15 2,2 2,1 8,96
Precio por Kilo (USD) Variable Variable Variable 200-300 | Variable
Punto de Fusion (2C) 3422 920 3650-3690 ~3000 1085
Conductividad térmica (W/mK) 173 13 120-140 20-30 401
Reactividad quimica Baja Alta Baja Baja Media
Conductividad eléctrica (MS/s) 18,3 1,6 2-3 <0,001 59,6

Utilizaremos la densidad de los distintos materiales y los volimenes de las piezas
para hallar la masa estimada del motor.

e Anodo. El radio externo es de 11,55 cm y el radio interno es de 10 cm.
También debemos tener en cuenta los orificios por los que pasa el gas Xe-
non, que son 8 orificios con un radio de 0,25 cm cada uno. Con un espesor
de 2 cm, el volumen total del &nodo es de 207,46 cm3. El grafito tiene una
densidad de 2,2 g/cm3, por tanto, la masa total del anodo es de 456,41 g.

e Catodo. Este componente es un cilindro hueco con un orificio en cada uno
de sus extremos y el material Lantano en su interior. Con las dimensiones
especificadas anteriormente, el volumen de la estructura de tungsteno es
de 83 cm?® y con una densidad de 19,25 g/cm? el tungsteno suma 1600 g.
En cuanto al Lantano, supone un volumen de 38,48 cm?® y una masa de
236,68 g de Lantano. La masa total es de 1836,68 g.

e Bobina. La dimension del cable es 22 AWG, un dato estandar, lo que su-
pone un didmetro de 0,64 mm. La longitud del cable se ha calculado como
la necesaria para completar una vuelta por las 300 revoluciones. El radio
medio de la bobina serd de 9 cm, por tanto, la longitud de una vuelta del
cable es de 27R,,,4, €s decir que la longitud total del cable es de 170 m.
El volumen de la bobina es el &rea transversal del cable con 0.32 mm de
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radio R 41 Y finalmente el volumen de la bobina es el area transversal
por la longitud del cable, es decir, 55,53 cm?® que con la densidad media
del cobre nos queda en 497,55 g.

e Canal anular. Para esta masa tendremos en cuenta el cilindro que cubre el
motor y el que cubre la bobina, ambos del mismo material. El espesor de
ambas paredes es el mismo, 2 cm, y sus diametros ya han sido especifica-
dos junto con el largo. De esta manera el volumen total de ambos cilindros
es de 1216,20 cm? de Nitrato de Boro, es decir 2554,02 g.

La masa total por motor es de 5,3 kg. Como necesitaremos tres motores para llevar
a cabo la mision, la masa conjunta seré de 15,86 Kkg.

Con el gasto masico real calculado de 0,7 mg/s y las horas de operacion del motor
de 13140 h ademas del nimero de motores, la masa total de Xendn que necesitamos es
de 100 kg. Para esta masa de propelente Xenon, no podremos utilizar el mismo tanque
que utilizamos para las estimaciones iniciales. Utilizaremos el S-XTA de 60 litros, que es
capaz de almacenar hasta 110 kg de propelente. Su masa seca es de 8,9 kg.

La potencia de entrada total por motor es la suma de la potencia de descarga y la
potencia necesaria para mantener la bobina, es decir, 118,5 W'y las baterias y los paneles
solares, teniendo en cuenta los tres motores, es decir una potencia de entrada total de
355,5 Wy la potencia especificas de ambos, conllevan 1,42 kg de baterias y 6,66 kg de
paneles solares.

Por tanto, la masa total de nuestra nave son los 448 kg base que hemos definido
anteriormente mas todas las masas que acabamos de calcular, resultando en 571 kg, que,
comparado con la estimacidn inicial, superamos la primera estimacion en 25 kg, provo-
cado principalmente por el mayor gasto masico unitario y peso por motor. Aun asi, esta
masa final sigue siendo menor a la masa original de la Hayabusa 2.
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Capitulo 7

7. Validacion de la mision

7.1 Evaluacion de viabilidad de mision

Para comprobar si somos capaces de llevar a cabo la mision con las especificacio-
nes finales, calculemos la variacién de velocidad total final.

Recurrimos a la ecuacion 1, que involucra el impulso especifico final, de 1364 s
y la masa final de 580 kg ademas de la masa de propelente de 100 kg.
mgy + mp
Av = Igg In (—) = 2,53 km/s
mgq

Con este resultado, que supera los 2 km/s necesarios para llevar a cabo la mision.
También podemos calcular el empuije total, que entre los tres motores y las horas de vuelo
es de 1,3 MN s. Finalmente confirmamos que el sistema propulsivo disefiado es capaz de
llevar a cabo la mision.
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Tabla 15. Estimaciones final de los parametros.

Masa total (kg) 580
Masa motores (kg) 15,86
Masa Xenon (kg) 100
Masa tanque de Xenodn (kg) 8,9
Masa paneles solares (kg) 6,66
Potencia especifica baterias (W/kg) 300
Av total (km/s) 2,5
Empuje por motor (mN) 9,37
Empuje total (MN s) 1,3
Duracién del vuelo propulsado (h) 13140
Potencia total requerida (W) 118,5
Voltaje de descarga (V) 383,82
Corriente de descarga (A) 0,306
Eficiencia 0,53
Impulso especifico (s) 1364

Al comparar los valores estimados con los finales, se ha precisado de més prope-
lente del que se habia estimado, lo cual realmente esperabamos que se cumpliera ya que
nuestra estimacion inicial del flujo mésico de propelente era muy baja respecto a otros
motores Hall.

También sufrimos un aumento significativo de la masa final del motor, siendo el
valor final aproximadamente cinco veces el estimado. Gracias a que exigimos que los
motores aportaran mas de 9,34 mN de empuje no necesitaremos mas de tres motores para
cumplir con los estandares de la mision.

La masa de los paneles y las baterias se ha visto reducida ya que se ha priorizado
minimizar la potencia de entrada final.

El resultado es un sistema propulsivo, mas ligero que el incorporado en la Haya-
busa 2 y que, segun estos célculos iniciales es capaz de llevar a cabo la mision.
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Capitulo 8

8. Conclusiones y lineas de desarrollo

Tras este estudio exhaustivo sobre el disefio preliminar de un motor eléctrico tipo
Hall, hemos asentados las bases para el desarrollo, implementacion y validacion experi-
mental de dicho disefio. Se han tenido en cuenta variables criticas, como el ancho del
canal, la densidad del plasma y el campo magnético y hemos modelado su influencia en
las capacidades del motor. La integracion de estos resultados en el modelo teérico ha
arrojado resultados que estan en linea con los estdndares de la industria y las expectativas
técnicas.

El desarrollo teérico ha aportado una comprension detallada de como cada varia-
ble influye en el rendimiento global del motor. El estudio de las bases teodricas existentes
no sélo nos permite identificar las areas de mayor impacto, sino también dirigir esfuerzos
de optimizacién hacia aquellos parametros que proporcionan las mayores ganancias en
eficiencia y rendimiento.

A medida que se avanzan a las siguientes fases en el disefio completo de un motor
Hall, es esencial tener en cuenta los aprendizajes y descubrimientos realizados durante
este estudio preliminar. Seré crucial llevar a cabo pruebas experimentales para validar el
disefio y llevar a cabo los ajustes necesarios. Partiendo de este estudio, estamos en una
posicién prometedora para desarrollar un motor tipo Hall en su totalidad.

8.1 Comparativa entre mision real y
nuestra solucion

Al final, nuestra solucién ha reducido la masa total de la nave en 28 kg, mante-
niendo las capacidades e incluso excediéndolas, como es la variacion de velocidad o la
potencia total requerida por motor.
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La principal desventaja de estos motores es la gran cantidad de propulsante que
necesitan estos motores comparado a la solucion iénica. Mientras que los motores i6nicos
de la Hayabusa 2 necesitaron unos 66 kg de propulsante, en nuestros motores esta masa
se ha visto aumentada hasta los 100 kg. Esto es provocado por el alto consumo de prope-
lente de los motores Hall comparados a los motores idnicos que tiene la Hayabusa.

Lo mismo ocurri6 con la masa unitaria de los motores, cuya estimacién fue 5 veces
mas baja que el peso real del motor.

Esta reduccion de la masa necesitada para el sistema propulsivo se interpreta como
un aumento de la carga de pago, ya que todas las especificaciones de la mision estaban
calculadas inicialmente con una masa total de 608 kg.

8.2 Objetivos cumplidos y mejoras a fu-
turo

En este Trabajo de Fin de Grado, se ha logrado con éxito el objetivo principal, el
disefio preliminar completo de un motor eléctrico. En el proceso se han adquirido un am-
plio conocimiento sobre las caracteristicas y funcionamiento de estos motores.

La mision de concibio originalmente con la premisa de lograr una definicion inte-
gral en un lapso determinado. Sin embargo, al profundizar en el tema se hizo evidente
que el proceso de definicion requeria de un periodo considerablemente mas extenso que
el estimado inicialmente. Por consiguiente, se tomo la decision de utilizar como punto de
partida una misién previamente establecida, efectuando las modificaciones necesarias en
el sistema de propulsion para derivar una alternativa viable.

El anélisis de misiones similares sirvio para decidir que mision serviria de base
para nuestro estudio y llegamos a la conclusion de utilizar la misién Hayabusa 2.

El estudio de los distintos sistemas propulsivos nos llevo rapidamente a la conclu-
sion de que necesitariamos un motor eléctrico para la misién, pero la decision entre los
distintos tipos de propulsion eléctrica requirié de un estudio més extenso del tema. Se
Ilegd a la conclusion de que los motores Hall eran los mas adecuados para el proyecto,
principalmente debido a su simplicidad y a su costo reducido.

El disefio conceptual constituyo la fase mas prolongada del proyecto, exigiendo
un analisis minucioso del funcionamiento de los motores Hall. Esto implicé una explora-
cion profunda de las ecuaciones que determinan sus capacidades, asegurando que los fun-
damentos teoricos estuvieran firmemente establecidos para informar el disefio y la imple-
mentacion practica.

Finalmente, la verificacion de la mision fue un proceso directo centrado en deter-
minar las prestaciones del motor disefiado y determinar si cumplian con los requisitos
especificos de la mision.
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En cuanto a mejoras a futuro, es necesario especificar que se tomaron muchas
decisiones con el fin de simplificar el proceso, ya que el objetivo final del proyecto era
llevar a cabo un disefio preliminar de un motor Hall. El disefio final de este motor exige
someter el disefio preliminar a pruebas rigurosas en un banco de ensayos. Dicha evalua-
cion préctica es esencial para arribar a conclusiones sobre parametros que, durante la fase
de estudio, se han estimado asumiendo ciertos valores para facilitar el anélisis paramé-
trico. Esta etapa de verificacion empirica es crucial para validar las suposiciones y ajustar
el disefio de manera que se alinee con las condiciones operativas reales. Este estudio tam-
bién permite confirmar y modificar las dimensiones definitivas de fabricacion y construc-
cion del motor para finalmente intentar motorizar una mision real de exploracion de as-
teroides.

Este proyecto ha sido una oportunidad para adentrarse en el mundo de la propul-
sion espacial y pretendia ser una aportacion a la industria propulsiva espacial y me ha
proporcionado una base muy sélida en el conocimiento de los motores Hall.

8.3 Diagrama de Gantt final

Al comenzar el proyecto se definieron una ventana de tiempos para desarrollar
cada uno de los puntos de este. El tiempo que inicialmente se habia preparado para ciertas
tareas acabo siendo extendido, sobre todo el analisis paramétrico, lo cual condicioné el
resto del proyecto.

El diagrama de Gantt final se presenta a continuacidn con todas las modificaciones
pertinentes.
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Tabla 16. Diagrama de Gantt final.

1. Definicidn del alcance

1.1 Investigacion del contexto

1.2 Establecimiento del objetivo

1.3 Identificacion de restricciones

1.4 Evaluacion de riesgos

2. Anilisis de misiones similares
2.1 Seleccidn de misiones

2.2 Recopilaciin de datos

2.3 Comparaciin de desafios

2.4 Extraccion de lecciones

3. Eleccidn del sistema propulsivo
3.1 Revisidn de tecnologias

3.2 Evaluacidn detallada

3.3 Seleccion final

4. Diseno conceptual

4.1 Anidlisis y definicidn

4.2 Formulacién de ecuaciones

4.3 Determinacion de especificaciones
5. Verificacidn del diseno

5.1 Evaluacidn del motor

5.2 Andlisis de cumplimiento

5.3 Propuestas de ajustes

5.3 Conclusiones finales
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Nomenclatura

Constantes

e carga del electrdn 1,602176487 x 10~1°C
9o constante gravitacional a nivel del mar 9,80665m/s?

k constante de Boltzmann 1,3807 x 10723] /K

m,  masa del electrén 9,1093822 x 107 31kg
m;  masa de un atomo de xendn 2,17975 x 10™%°kg

T namero pi 3,1415926

eV energia asociada a 1 electrén voltio 1,602176487 x 10~

Acronimos

AWG American Wire Gauge

ESA Agencia Espacial Europea

NASA Agencia Espacial Nacional de EE. UU
JAXA Agencia Espacial Japonesa

ISRO Agencia Espacial India

NEA Asteroides cercanos a la drbita terrestre
NEO Orbitas cercanas a la terrestre

LEO Orbita cercana a la Tierra

GEO Orbita geoestacionaria

IES Sistema propulsivo idnico de la mision Hayabusa2

TAGSAM  Sistema de recolecciéon de muestras de la mision OSIRIS-REX

HET Propulsores por efecto Hall

PPT Propulsores de plasma pulsado

IP Propulsores iénicos

SERT Space Electric Rocket Test

TAL Propulsor Hall con &nodo en forma de capa
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SPT Motores de plasma estacionario

Variables

Acable area seccional del cable

A, area de salida del canal

B intensidad del campo magnético

F; factor de correccion del vector empuje
I corriente del haz de iones

14 corriente de descarga

Imag corriente que es capaz de soportar el cable
Iy corriente de Hall

Liw corriente de iones a las paredes del canal
Igy impulso especifico

L longitud caracteristica del plasma
Leable longitud del cable de la bobina

my masa Util de la nave

my masa de propelente total

My masa del motor

m, flujo de propelente total

n, densidad de plasma

P, potencia del &nodo

P;, potencia de entrada al motor

Pion potencia a los iones

P, potencia de descarga

Py potencia al keeper

Prag potencia total de magnetizacion

Py potencia de radiacion

P, potencia a las paredes del canal

Rinag radio de la bobina

R apie radio de los cables de una bobina



T radio de Larmor de los iones

T, radio de Larmor de los electrones

T, temperatura en las paredes del canal
Tey, temperatura en las proximidades del &nodo
Tev, temperatura dentro del plasma

Ut potencial de ionizacion del xenén

Vs voltaje del haz de iones

V4 voltaje de descarga

Uy velocidad de los atomos neutros

w ancho del canal

Simbolos

a factor de correccion para iones doblemente cargados
y factor de correccion del plasma total
Av variacion de velocidad

€ densidad de energia de los electrones
Nr eficiencia total

Ny eficiencia del uso de corriente

Ny eficiencia del uso de voltaje

M eficiencia del uso de propelente

A senda libre media

v frecuencia de colision

Pcu resistividad del cobre

¢y potencial de las paredes del canal

W, frecuencia de ciclotron del electron
Q, parametro de Hall del electron
(o;v,) ratio de ionizacién del xen6n
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Apéndice A

El objetivo de este apéndice es explicar el desarrollo tedrico llevado a cabo para
simplificar la expresion de la potencia de descarga del motor.

Recordemos de la ecuacién 5, que la potencia de descarga se divide a su vez en
varias potencias, teniendo en cuenta las posibles pérdidas dentro del motor.

Comenzamos con la potencia del haz de iones, que es simplemente P, = IV},
Podriamos expresarlo en funcion de la corriente y voltaje de descarga utilizando las efi-
ciencias correspondientes, pero el objetivo de este apéndice es llegar a una expresion de
la potencia de descarga en funcién de la corriente y voltaje al haz. Expresemos por tanto
el resto de potencias respecto de estas dos variables.

La potencia a las paredes del canal venia dada por la ecuacion 7, a la cual aplica-
remos las siguientes suposiciones. Normalmente, la corriente de iones a las paredes del
canal suele ser un 10% de la corriente al haz (1), la temperatura media en las paredes del
canal suele ser de 25 eV y € = T, /2. Por ultimo, el potencial de las paredes con esa tem-
peratura es de —54 V' y por tanto el resultado de la potencia a las paredes es,

P, = 0,491,V Ecuacion 29

La siguiente potencia evaluada es la del anodo. Asumiendo que T,;,, = 0,01V}, (1)
y sabiendo que n, = 0,5,

P, = 0,011V, Ecuacion 30

En cuanto a la potencia de iones, simplemente asumiremos que el potencial de
ionizacion es el 5% del voltaje del haz (1), utilizando de nuevo la relacién entre corriente
a las paredes y corriente al haz:

P;ion = 0,0551,V, Ecuacién 31

Finalmente, la suma de todas estas potencias corresponde a la potencia de des-
carga total utilizada en los calculos tedricos en preparacion al estudio paramétrico de este
proyecto.

Pd = Ibe + 0,4‘9]be + 0,0l]be + 0,055[be = 1,55]be
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Apéndice B

A continuacion, se presentan los planos de las tres principales piezas del motor
Hall, el &nodo, el catodo y la estructura del canal.
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Figura 31. Planos y dimensionamiento del catodo.
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Figura 32. Planos y dimensionamiento del &nodo.
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Figura 33. Planos y dimensionamiento del canal.
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