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Utilizzo
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» Operazioni di lancio

» Trasferimenti orbitali

» Mantenimento della missione
» Controllo di assetto

Categorie:
» Propulsione gas freddo
» Reazioni chimiche
» Accelerazione ioni / elettroni



Principio di funzionamento 1/4

Conservazione dell'impulso / azione e reazione

:;:MAV/At = -F, F,= v, Am/At
Am, Ve

— G o —
7 \

missile propellente
espulso
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Principio di funzionamento 2/4

dp/dt=d(Mv/dt=Mdvidt+ v, dM/dt=F,+F, =0
D — velocita gas

F,=-F, — M dvidt=- v, dM/dt ©€spulso
massa totale a
< combustibile esaurito _
U, = V. log(M/M,) equazione dei razzi

velocita razzo a
combustibile esaurito

F =y, dW/dt...
sz]ta F = v, dM/dt + Ao(Pe - P.)
(thrust) AN T—
superficie pressione gas pressione
ugello in uscita atmosferica
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Principio di funzionamento 3/4

Nozzle (ugello)

N
==

F = v, dM/dt + A.(pPe — P2)
= Vg dM/dt

Pe > P, Under-expansion
P = P, iIdeal expansion
Pe < P, Over-expansion

s, = F/ g dM/dt = F / gM Impulso Specifico

- Veff / g ] .
lsp = K VTJm (propulsione chimica)
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Principio di funzionamento 4/4

22/11/2024

— velocita caratteristica
Veﬁ:glsp:F/M:Cf'C* — Isp:Cf'C*/g

_ T coefficiente di spinta
C* = Pe At /M 1300+1650 m/s ... 2500 m/s

THRUST
Cf =F/ Pc At el I Hhroat exit area A,
. u L divergent hot gas
oxidi mixing, ignition convergent section
U combustion section expansio,n
fuel Pc Pe VS P2
AV = Vg log(M/ Mb) = .- > PG >
: combustio i 1acceleration |
— i chamber, reactor 3 to supersonic|
=9 Isp Iog(M/Mb) ! c* | | velocity |
acceleration C;
to sonic
— Av/gl velocita
M=M b e Sp A,

AM = M, = M, (e Vdlsp -1)



Razzi a Multistadi 1/3
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AV; = Vg 10g(MiIMy, ) = g |y lOog(Mi/ My, )
Vp = 2 AV; = g 2 lgp log(Mi/M, )
frazione di carico

frazione di struttura > A; = Mci/ M
T & =Mg;/ Mj=(M;—M; - Mp,i) I M
g+ A =(M—-M,)/ M=M,;/M
AV =g lgp; log( 1/(g + Ay) )

massa di struttura

(M/izyMp,i + |\/Ic,i + I\/ls,i)

massa propellente .
Prop massa carico = 2,1 (Mp; + Mg;) + mp



Razzi a Multistadi 2/3
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mass Visione schematica dello
A - . .
/ Lancio svolgersi del processo di
.t M, lancio per un razzo atre
S 1 stadi
Msll
o My
My My,
LY I
v Mg Rilascio S/C
PP Mg Me N
Mss My L
MP/L I I AMF’% )

~Tempo lancio (unita arbitrarie)



Razzi a Multistadi 3/3
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razzo a 3 stadi

massa iniziale 100 t

Esercizio:

frazione di carico A; = 0.279 (ogni stadio)

massa propellente consumato / massa del solo stadio
(struttura+prop.): a = 0.831 (ogni stadio)

Calcolare masse propellenti e componenti ad ogni stadio

(trucco: calcolare
(1-a)x(1-1)="?)

stadio m; Mg j My ; Mg
1 100.0 12.2 59.9 27.9
2 27.9 3.4 16.7 7.8
3 7.8 0.9 4.7 2.2
P/L 2.2
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Equazione dei Razzi (cont.) | Ultimo stadio
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B payload / dry mass
|\/Ifinale - |\/Iinerte T Mp <« (spacecraft)

Miniziale = Mp + Mingie = Mp + Mioie + Mp = Mgpge € Av/glsp
Mstage: Mp + Minerte
finerte = I\/Iinerte / Mstage
= Mp/ Mstage = 1- finerte

fprop

|\/Iinerte = Ile 1:inerte / (1' finerte)
Mp (e Aviglsp '1)(1' 1:inerte)

M., =
p Av /gl
1 - 1:inerte e ~v/disp

frere = 0.08 + 0.32 (prop. liquidi)
= 0.06 + 0.14 (prop. solidi)
= 0.60 + 0.75 (attitude control)

11



Effetti gravita’ e attrito atmosferico

> Gravita’ terrestre
o Lancio verticale: Av, = gt
0t~100s = Av~1km/s

» Attrito atmosferico

OF~%pAV2CD
0 Av, ~ 1/3 Avy

22/11/2024
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Struttura
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» Struttura leggera ma resistente: acciaio, leghe Al,
titanio

» Resistenza vs peso: serbatoi sferici (cilindrici)

» Attrito atmosferico: sezione razzo piccola

> Attrito atmosferico: forma aerodinamica a cono

13



Classificazione
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Gas freddo

Reazioni chimiche
Propellente liquido
Propellente solido
Propellente ibrido

Accelerazione ioni/elettroni/plasma
Reazioni nucleari
Vele solari

14



Budget di velocita
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Determina la scelta del sistema di propulsione !

Av = AVg + AVdrag + AVorpit + AVattitude

Mission Description Typical Av [km/s]
LEQ, GEO, Planetary Targets Satellites, Robotic missions 10-15
Human Planetary Exploration Fast, direct trajectory 30 — 200

100 — 1,000 ALl (Distance Sun-Earth) Interstellar precursor mission 100
10,000 AU Mission to Oorth cloud 1,000

Slow Interstellar 4.5 light-years in 40 years 30,000

Fast Interstellar 4.5 light-years in 10 years 120,000

15



Sistemi di Propulsione 1/2

Propulsion System Specific Maximum Maximum
Impulse [s] Av [km/s] * Thrust [N]
Chemical Solid 250 - 310 57 -T.1 107
Liquid 300 - 500 69-115 107
MHD < 200 4.6 10%
MNuclear Fission 500 - 800 11.5 =207 108
Fusion 10,000 — 100,000 230 - 2,300 10°
Antimatter 60,000 1,381 102
Electric Electrothermal 150 = 1,200 35-276 101
Electrostatic 1,200 - 10,000 27.6 - 230 3x101
Electromagnetic 700 -=5000 16.1 - 115 102
FPropellantless Photon Rocket 3x107 unlimited 104
7 ? 7

Breakthrough

22/11/2024

* Assuming (m/mg)=0.1

Spacecraft consists of 90% Propellant

16



Sistemi di Propulsione 2/2
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Max. Thrust [N]
i Satum-V
107 Chemicat N
106
4 Nuclear
10°["wHD NERVA
104
10°
10‘2 JIMO
(Planned) M
10] - ax. \\:
: Photon [kmis]
0 10" 102 10° 104 105 ]
&L P QQ s @£ S o 3
— o [} o w .
™ 8 B N ,
" g 5 =3
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Propellente Liquido

Monopropellente Bipropellente

Fusl Gt Fressune Tank Fumg
C Tt z
a5 Pressure Tank ol PR

o———| K

Fropelant Tonk

Fusil Tank

CroydiTer Tk

Combusbon Chamber Combusbon Chambe
ldrazina (N,H,): 220-230 s ls, = KV TJ/u  (propulsione chimica)
H,0,: 180 s

Fuel Oxydizer Average Density | Specific Impulse
[g/cm?] [s]

Kerosine tRP-T] | Oxygen{Qy) 1.02 300 — 360
(Hydrogen (H.,) Oxygen (Q,) ) 0.35 415 — 470

Unsymmetrical | trogen 1.20 300 — 340

HNO; + HF Dimethyl Q’etmxide (N,O,)

Hydrazia-t0ONHT
(Hydrogen (H,) Fluorine (F,) ) 0.42 450 - 480
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Istema

| Un SIS

Schema d

19
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Sistemi Solidi e lbridi
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o

Profeslart (- @

O O

Proyeiue Star Rursg

Sistema ibrido

Sistema solido

Combustibile:
alluminio polverizzato

Ossidante:
perclorato di ammonio (NH,CIO,)

G Pretiasre Tank Irgecior

20



Accelerazione loni/Plasma

Plasma: quarto stato della materia
formato da ioni e elettroni

Gli elettroni non sono legati agli ioni =

Plasma conduce correnti elettriche =

Permette accelerazione diretta del
propellente plasma tramite campi
elettromagnetici

» Generazione di ioni/plasma T, *zs._fzissse"ﬂz Ej/ e
. O
 Accelerazione del plasma o o o o\ o  o—w
O ® R o —
. . . C - O—
* Neutralizzazione del fascio T S N :o 5 o—
. O—e O o - O
Isp =K \/ Vi/m (max 4500 s) o—= O & /="
y O (s O
s, Max ~ 25000 s " [ [

22/11/2024



Accelerazione loni/Plasma

» Generazione di ioni/plasma
» Accelerazione del fascio
* Neutralizzazione del fascio

ls, = KV Vilm  (max45005)
ls, max ~ 25000 s

22/11/2024

Plasma: quarto stato della materia
formato da ioni e elettroni

Gli elettroni non sono legati agli ioni =
Plasma conduce correnti elettriche =

Permette accelerazione diretta del
propellente plasma tramite campi
elettromagnetici

f,_l Plasma gun

22



Lancio: agosto 2003
Orbita: GTO to L1

Ellissi polare attorno alla
Luna

Motore a ioni alimentato
da pannelli solari

22/11/2024 23



Sistemi Nucleari
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propellant

Ny

reactor

Lt Muac bt Frsd

Il reattore aggiunge energia
(calore) al propellente

Il propellente viene scaricato
attraverso I’ ugello (nozzle)

Warking Fiusd Mozl

Soad Rgactor

24



Vele Solari 1/4

> Pressione di radiazione solare:

0Pg=Wg/c=Lg/ (4nr?c) = K/c (r/r)?
(K=1368 W/m?, r,=1AU = 1.5x10"" m, K = L/ 4nry?)

o0Pgs=Lg/ (BnRg2¢) (1- (1- (Ra/r)2)32)
(Re = 6.96x108 m )

Pianeti Distanza dal Sole Flusso Solare Pressione di
[semiasse maggiore dell’orbita) | W H:j| radiazione solare
[T A] | N/ m?
¢ Merenrio 0.387 9134 3.046 103
? Venere 0.723 2617 5.72010°°
& Terra 1 13G3 4,563 10"
Q" Marte 1.524 5890 1.965 10—%
2 Giove 5.203 50.53 1.686G 10~F
B Saturno 0.539 15.03 5.015 10°F
& Urano 19.182 J.718 1.240 10°®
W Nettuno 30.057 1.514 5.051 107
f Plutone 39.75H 0.8G5H7 2855 107

22/11/2024



Vele Solari 2/4
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» Vela perfetta:

0 fp @ = 2S/m Pg(r) cos?a n

(S = superficie vela, m = massa vela, o = angolo
puntamento)

o fp o =2n S/m Kic (r,/r)? cos?a n = A/r? cos?a n

(n = efficienza di
riflessione = 0.85-0.9)

26



Vele Solari 3/4

» Modello ottico: riflessione speculare
ofpo="f +f. -f’truff/ emissione
| S riflessione uniforme
0 fp @ = Po(r) S/m ( (b, cos?a +p(1-s)B;cosa) n +
+ b4 sina. cosa t) + ...

atp =1

b;=1-ps

b, =1+ ps

p = coefficiente di riflessione

s = frazione fotoni riflessi specularmente

cos?a. n + sina cosa. t

ps (cos2a n - sina, cosa t)
p (1-s) Bf cosa n

T4 n.. Sole

=—h_—h

-
7 .

—h _—h
c

22/11/2024
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Equazione dei Razzi (cont.)*

Hohmann Transfer 150 / 600 km.
Calcolare 1 Av

Supponendo che Iy, = 320 s, mp,; =1604.25 Kg, firere
= 17% e la durata della spinta sia di 45 s:

System Mass (kg)
Payload 550
Calcolare la massa del propellente Structure 300
. .. Thermal 33
necessaria (con margini 22%) Power 396
. ) . TeleC 54
La spinta totale e 'accelerazione Apes =
corrispondente Tot 1595

Margin (15%) 209.25

S/C Dry mass 1604 .25

Rifare lo stesso esercizio con un trasferimento di
piano da inclinazione di 60° a 28°

Trieste, 16 Novembre 2021 29



Risultati

Earth Parameters

Hr

1 sideral day

Rr

1 sideral year

Year Earth rotation

Daily Earth rotation velocity

Solar Constant
+I-
speed of light
Earth magnetic field (M)

%
v_earth @eq

398600,5
86150
23,93

6378
3,16E+07
365,26
0,9856
15
15,04
1367
51
3,00E+08
7,96E+15

9,807
463,83

km®/s®
s

hr

km

s

days
deg/day
degh
deglh

wim?

wi/m?

m/s

teslam®

m/s’

m/s

LEO GEO ELLISSE

h 150 km h 600 km a 6753 km

radius 6528 km radius 6978 km ra 6528 km

\ 7,814 km/s \% 7,558 km/s Is 6978 km
i 0 deg i 0 deg V'a 7,943 km/s
0 rad 0 rad V's 7,431 km/s

0% 0 100% 32 t 2761 s

itot 32 deg 32 46,0 min
0,55851 rad Dv,a 0,129 km/s
28 60 Dvg 0,127 km/s
DV+ot 0,256 km/s
DVpiane 4,308 km/s DVpiane 4,1665 km/s
Dvrot 4 564 km/s Dv+ot 4,423 km/s
DVpiane,.a 0,129 km/s DVpiane,B 0,127 km/s
Dvrot 0,256 km/s DvroT 0,256 km/s
Tot combinata DV+ot 0,256 km/s

22/11/2024
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Risultati

f inerte

Isp
Dv

g
Dv/glsp

Mp
+margin
Minerte
+margin
+margin
Mstage
+margin
MTOT
+margin

22/11/2024

0,17
320 s
256,1 m/s

9,807 m/s2
0,082
1,085
138,8 kg
169,4
28,4
34,7
39,9
167,2
204,0
1771,5
1808,3

M. =

Mp (e avl Ilsp '1)(1' finerte)

P 1- finerte e Av/dlsp

I\/Ip = (1' finerte) Mstage

IVlinerte = finerte Mstage

Dv 256,079041 m/s trasferimento
129,106539 126,972502 m/s singoli trasfel
totale 1 2 tot

Mp 138,8 67,9594871 66,8035148 134,763002

31
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