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Sommario

Questo documento delinea il concept di un lanciatore di tipo heavy-lifter
per missioni all’interno del programma NASA Artemis, con particolare oc-
chio al Lunar Gateway: lo scopo è ottenere un lanciatore capace del trasporto
dei moduli di questa stazione spaziale in orbita lunare HALO.
Si è partiti dalla definizione dei requisiti fondamentali (∆V e Payload) per
poi procedere alla scelta di una configurazione ottimale e il suo dimensiona-
mento preliminare. Terminato ciò si è provveduto all’imbastimento di una
serie di analisi aerodinamiche, strutturali e propulsive, con il fine di verifica-
re e validare le scelte progettuali ottenute in fase preliminare.

Il nome del lanciatore è Thalia e deriva dalla mitologia greca. Thalia
era una musa che giurò fedeltà ad Artemis, dea greca della caccia nonchè
nome del programma spaziale in esame. Giurando fedeltà ad Artemis, Thalia
divenne immortale.
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1 Definizione della missione

Visto il rinnovato interesse degli ultimi anni in missioni spaziali legate all’esplora-
zione lunare da parte di enti pubblici e privati, si è deciso di concentrare l’attenzione
sullo sviluppo di un lanciatore che possa essere utilizzato in questo tipo di missio-
ni. Si è scelto quindi di avere una proposta in grado di inserirsi all’interno del
programma Artemis, in particolar modo nell’assemblaggio della stazione spaziale
Lunar Gateway.

Il Lunar Orbital Platform Gateway (noto precedentemente come Deep Spa-
ce Gateway) è una stazione spaziale cislunare pianificata da NASA, ROSCOSMOS,
ESA e JAXA, la cui costruzione è prevista a partire dal 2024. Come la ISS, questa
stazione sarà di tipo modulare, lanciata a blocchi e assemblata in loco. L’orbita
prevista è detta NRHO (Near-Rectilinear Halo Orbit): essa è una particolare or-
bita tridimensionale, distante dalla Terra circa 38 mila chilometri (a confronto la
ISS è a ”soli” 420 km), ed è tale da prevedere anche un moto di rivoluzione attorno
alla Luna: rispetto al nostro satellite avrà un perilunio di circa 3 mila chilometri
ed un apolunio di 70 mila chilometri, con un periodo di circa una settimana. Que-
st’orbita è particolarmente adatta per minimizzare l’energia necessaria al trasporto
delle capsule dalla Terra alla Luna.

La stazione spaziale avrà il compito di supportare l’esplorazione umana e robo-
tica dello spazio profondo, in particolar modo verso la Luna e Marte: essa si troverà
in un’orbita particolarmente adatta per stazionamento, rifornimento e riparazione
dei veicoli spaziali da/per il suolo lunare e oltre. La posizione è anche ottimale per
lo svolgimento di numerosi studi scientifici, tra cui osservazioni astronomiche: a tal
proposito è già stato inserito l’esperimento ERSA (European Radiation Sensors
Array) all’interno del primo modulo da portare in orbita (il PPE ), il cui scopo è
lo studio delle particelle ad alta energia e della loro interazione con strumentazioni
ed esseri viventi.

Figura 1: Concept della configurazione del Lunar Gateway.
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2 Requisiti preliminari

Prima di avanzare nella progettazione del lanciatore è necessaria la definizione di
alcuni requisiti preliminari: capacità di carico e stima del ∆V di missione.

2.1 Capacità di carico

La composizione della stazione spaziale si basa attualmente su 7 moduli principali,
da assemblare in orbita lunare attraverso più lanci:

– Power and Propulsion Element (PPE): modulo progettato per produrre
energia (circa 50 kW) tramite pannelli fotovoltaici e per fornire propulsione
ionica. La sua costruzione è stata affidata nel 2019 alla Maxar Technologies.

– European System Providing Refuelling, Infrastructure and Tele-
communications (ESPRIT): serbatoio per xenon e idrazina, oltre che uno
dei punti di attracco per le navicelle di carico. La sua progettazione è stata
affidata in parallelo ad Airbus e Thales Alenia Space.

– Utilization Module: fornirà spazio aggiuntivo e formerà un primo modulo
abitativo di 55 m³. Basato sul velivolo spaziale Cygnus (con aggiunta di
radiatori, antenne, batterie e punti di aggancio), dovrà garantire supporto
all’equipaggio per un tempo continuativo di almeno un mese.

– International Habitation Module (I-HAB): modulo abitativo internazio-
nale utilizzato per le missioni con equipaggio; costituisce anche un punto di
attracco per altri moduli. All’interno sono previsti spazi notte, cucina, spazi
per esercizio fisico e le postazioni di lavoro.

– U.S. Habitation Module (U.S. HAB): sezione statunitense del modulo
abitativo, con circa 125 m³ di volume abitabile.

– Gateway Logistic Modules: moduli di rifornimento; il progetto prevede
attualmente una capacità di carico pressurizzato di circa 7600 kg.

– Gateway Airlock Module: forniti dalla Russia, saranno gli airlock da
utilizzarsi durante gli EVA.

Le caratteristiche dei moduli previsti per la stazione orbitante conducono alla
formulazione del primo requisito fondamentale:

• Il lanciatore deve garantire con successo l’immissione in un’or-
bita TLI (Trans-Lunar Injection) di una massa di 10000 kg.

La scelta del valore di 10000 kg deriva da una maggiorazione della massa massima
prevista per un modulo della stazione lunare, quantificata nei 7600 kg circa di
carico. Si prevede in questo modo di poter utilizzare il lanciatore sia in fase di
assemblaggio che di rifornimento della stazione.
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2.2 ∆V di missione

Il lanciatore proposto raggiungerà l’orbita NRHO attraverso tre fasi principali:

– lancio e raggiungimento di una orbita di parcheggio;

– trasferimento di Hohmann per raggiungere lo spazio lunare;

– inserimento definitivo in orbita NRHO.

Il requisito si formula nel seguente modo:

• Il lanciatore deve essere in grado di garantire un ∆V pari a
13.7 km/s per il raggiungimento degli obiettivi di missione,
cos̀ı ripartiti:

– 9 km/s per il raggiungimento dell’orbita terrestre bassa (LEO);

– 3.1 km/s per il trasferimento TLI (Trans-Lunar Injection);

– 1.6 km/s per l’inserimento in orbita NRHO.

Questo valore nasce da una analisi preliminare della meccanica orbitale legata alla
missione, presente in APPENDICE A.

3



3 Configurazione

In primo luogo è stata raccolta una popolazione statistica dei lanciatori capaci di
sostenere la nostra missione; quelli di dimensione più ridotta sono stati considerati
come termine di paragone.
Le caratteristiche prese in considerazione nell’analisi sono:

• Numero stadi e masse relative;

• Tipologie di propellente e masse relative;

• Eventuale presenza di booster;

• Rapporti
mpbooster
mpstage1

;

• Rapporti strutturali.

3.1 Metodo dei moltiplicatori di Lagrange

Al fine di ottenere una configurazione ottimale, è stato implementato il metodo
dei moltiplicatori di Lagrange (APPENDICE B). Tale metodo fornisce in output
i valori ottimizzati di massa al decollo e di propellente di ogni singolo stadio,
compresi i booster, avendo in input:

– Massa di payload;

– ∆V di missione;

– Numero di stadi;

– Impulsi specifici di ogni stadio;

– Rapporti strutturali.

I primi due corrispondono ai requisiti richiesti, gli altri sono stati stimati sulla base
della popolazione statistica raccolta.

3.1.1 Descrizione degli input

Nella Tabella 1 sono raccolti i dati necessari per l’applicazione dei moltiplicatori.
Sono innanzitutto raccolte le informazioni riguardanti numero di stadi (Ns) e pro-
pellente che li alimenta (Propellente); è riportato anche il numero di booster della
configurazione (Nb), quando presenti, il cui propellente è sempre stato considera-
to solido per la maggior compattezza al lancio. La presenza del booster è stata
presa in considerazione nell’analisi attraverso l’introduzione di uno stadio fittizio
costituito core + booster, che viene poi ”sganciato” una volta completata la com-
bustione del grano solido (+1 nella colonna degli stadi), lasciando solo il core; la
velocità di scarico di questo primo stadio fittizio è quindi la media pesata dei valori
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dei suoi componenti, per poi portarsi al valore del solo core una volta avvenuto lo
”sgancio”.

c0 =
c0b ·

mb
mcore

+ c0core
mb
mcore

+ 1

Dove, attraverso l’analisi della popolazione statistica, si è ricavato che il rap-
porto mb

mcore
: per configurazioni a 2 booster è circa 4, mentre per quelle a 4 booster 8.

A seguire sono inseriti gli impulsi specifici in [s] dei vari stadi: il primo stadio
fittizio è considerato al sea level (Isp1) ed è la media pesata tra il valore del Core
(indicato in tabella dalla colonna IspI ) e dei Booster; avvenuto lo sgancio di questi
ultimi si considera l’impulso specifico nel vuoto del solo core (Isp2): approssima-
zione che nasce dal considerare il distacco dei booster a quote piuttosto elevate.
Sono ancora considerati i valori di impulso specifico del secondo stadio (Isp3) e
dei rapporti massa strutturale

massa totale
dei vari stadi (ε1 stadio fittizio, ε2 primo stadio e ε3

secondo stadio).

Configuration Propellants Ns Nb
mpb
mps1

Isp1 Isp2 Isp3 IspI ε1 ε2 ε3

1 LOX/LH2
LOX/LH2

2 0 - 390 412 - 390 0,076 0,760 -

2 Met/LOX
LOX/LH2

2 0 - 375 412 - 375 0,100 0,100 -

3 LOX/LH2
LOX/LH2

2+1 2 4 296 412 412 390 0,095 0,076 0,12

4 LOX/LH2
LOX/LH2

2+1 4 8 286 412 412 390 0,097 0,076 0,12

5 RP-1/LOX
LOX/LH2

2+1 2 4 279 311 412 301 0,110 0,150 0,12

6 RP-1/LOX
LOX/LH2

2+1 4 8 276 311 412 301 0,106 0,150 0,12

7 Met/LOX
LOX/LH2

2+1 2 4 293 311 412 375 0,100 0,100 0,12

8 Met/LOX
LOX/LH2

2+1 4 8 284 311 412 375 0,100 0,100 0,12

9 RP-1/LOX
RP-1/LOX

2+1 2 4 279 311 311 301 0,100 0,100 0,12

10 RP-1/LOX
RP-1/LOX

2+1 4 8 276 311 311 301 0,100 0,100 0,12

11 Met/LOX
Met/LOX

2+1 2 4 285 375 375 334 0,100 0,100 0,12

12 Met/LOX
Met/LOX

2+1 4 8 280 375 375 334 0,100 0,100 0,12

Tabella 1: Input del metodo dei moltiplicatori di Lagrange. Nella colonna relativa
ai propellenti, la riga superiore indica il primo stadio, quella inferiore il secondo
stadio.

3.1.2 Analisi dei risultati

In figura 2 sono rappresentati i risultati in termini di massa al decollo e massa di
propellente.
A parità di ∆V e mpayload richiesti, è interessante osservare alcune differenze nelle
configurazioni in base al tipo di propellente: in termini di massa, risultano migliori
quelle che utilizzano LOX/LH2 in entrambi gli stadi; RP-1/LOX pare essere invece
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la combinazione più svantaggiosa (è il propellente con il minor impulso specifico tra
quelli presi in considerazione, che si traduce in un aumento di massa per garantire
le stesse prestazioni). Evidente inoltre, come la presenza del booster permetta di
ridurre notevolmente la massa totale al decollo, con risparmi in termini di costo e
di complessità di progettazione.

Il numero di booster non sembra avere una correlazione stretta con la diminuzione
di massa, anzi, ad eccezione della configurazione doppio LOX/LH2, la soluzio-
ne quattro booster risulta avere massa maggiore dell’analoga a due soli booster;
bisogna comunque notare l’influenza nella ripartizione tra core e booster stessi:
nonostante la massa totale al decollo sia maggiore, la massa del core stadio risulta
inferiore all’aumentare dei razzi di supporto.

Figura 2: Output del metodo dei moltiplicatori di Lagrange.

3.2 Analisi TOPSIS

La scelta della configurazione più adatta è stata finalizzata con l’aiuto del meto-
do TOPSIS (Technique for Order Preference by Similarity to Ideal Solution)[2].
Questo è un metodo MADM (Multiple Attribute Decision Making) che viene uti-
lizzato per individuare una soluzione ideale tra un insieme di alternative valutate
da n criteri. L’alternativa selezionata dal metodo TOPSIS sarà quella a distanza
minima dalla soluzione ideale e massima dalla peggiore.
I parametri che si sono decisi di tenere in considerazione sono:

• Massa al decollo;

• Payload ratio;

• Indice di operabilità e manufatturabilità;

• Indice di costo.



I primi due sono noti dai calcoli precedenti, mentre l’indice di operabilità e manu-
fatturabilità e l’indice di costo sono stimati successivamente.

(a) Masse al decollo delle configurazioni
considerate

(b) Payload ratio delle configurazioni
considerate

Figura 3: Per la numerazione delle configurazioni si rimanda alla tabella 1

3.2.1 Operabilità e manufatturabilità

L’indice di operabilità e manufatturabilità quantifica la complessità di produzione,
gestione e manipolazione del propellente. Al propellente solido, più facile da trat-
tare, viene associato il valore linguistico very high. L’idrogeno, liquido criogenico, è
invece quello più complicato da manipolare: ad esso é associato il valore linguistico
poor.

Propellant Linguistic variable Crisp number
LH2/LOX Poor 2
Met/LOX Medium 4
RP-1/LOX High 6

Solid Very high 8

Tabella 2: Quantizzazione delle variabili linguistiche.

La quantizzazione delle variabili linguistiche è fatta ricorrendo ai numeri di Crisp:
i numeri scelti sono pari da 2 a 8 in modo che il numero più piccolo sia equivalente
a poor ed il più grande a very high (Tabella 2). La scelta dello scarto pari a 2, è
stata fatta per creare una differenza non eccessiva tra il valore massimo e quello
minimo: in questo modo l’effetto diventa importante, ma non predominante.
Una volta quantizzati i parametri qualitativi, l’indice di operabilità è ottenuto
con una media aritmetica, arrotondata all’intero più vicino, dei CRISP di ogni
propellente incluso nella configurazione. Ad esempio, la configurazione che sfrutta
RP-1/LOX nel primo stadio, LH2/LOX nel secondo stadio e propellente solido nei
booster avrà un indice pari a:

ioperability =
6 + 2 + 8

3
= 5.33 ≈ 5
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Figura 4: Indici di operabilità delle configurazioni considerate.

3.2.2 Analisi dei costi

La formulazione è basata su un metodo di stima del costo degli stadi del lanciatore
Ariane 5, il TRANSCOST MODEL V7.2 [12].
Il costo di sviluppo dei macro-sistemi del lanciatore (stadi, booster, engine) è stima-
to attraverso il MAN-YEAR (‘MY’), un parametro indicativo del tempo pro-capite
necessario alla realizzazione del componente.
Le relazioni per la stima della massa dello stadio (di cui si escludono motori e
propellente, riferendosi quindi alla sola massa dry) sono state sviluppate per via
statistica come “best fit dei dati disponibili per i veicoli sviluppati nell’arco tem-
porale 1960− 2006.
Tali relazioni, dette CER (Cost Estimating Relationships), sono completate con
l’aggiunta di coefficienti correttivi per tenere conto dei fattori tecnici e organizzativi
coinvolti. I coefficienti tenuti in considerazione sono:

• f0: ”Coefficiente Integrazione Sistemi” di valore 1.04n, dove n è il numero
degli stadi;

• f1: ”Technical Development Status” ovvero il grado di complessità del siste-
ma in progettazione. Si è scelto di assegnarne il valore unitario in quanto si
considerano tecnologie già ampiamente diffuse e validate (progetto standard);

• f3: ”Team Experience Factor” ovvero il livello tecnico e di qualifica del team
incaricato della realizzazione del sistema. Si è assegnato un valore di 0.9
(team di alta esperienza);

• f8: ”Fattore Produttività Europea” rappresenta un ammortizzamento del
costo di produttività (nel caso in cui venga scelto di affidare la realizzazione
ad aziende europee).

Sono proposte due ‘’CER”, in base al tipo di stadio considerato:

8



• Stadi a propellente solido:

Csrb = 10.4 · (M0.60
booster · f1 · f3)

• Stadi a propellente liquido:

Csl = 100 · f1 · f3 ·M0.555
stadio

Il costo totale per il vettore è ottenuto dalla somma dei singoli stadi per gli ultimi
coefficienti correttivi:

Cconf =

(∑
Csl +

∑
Csrb

)
· f0 · f8

I risultati per ogni configurazione sono stati poi raccolti in un apposito istogramma
e convertiti in termini economici; nel nostro caso si è scelto di rimanere in MAN-
YEAR, ritenendo molto più vantaggiosa questa formulazione. Infatti, in questo
modo si escludono i fattori puramente economici (inflazione e tassi di cambio per
citarne alcuni), che esulano dall’obiettivo di questo documento.
A titolo di esempio riportiamo comunque i valori di conversione del 2014 [26]:

1MY = 328700 $ = 292400 e = 32.8 · 106 U

Figura 5: Indici di costo delle configurazioni considerate.

3.3 Scelta della configurazione

I risultati dell’analisi TOPSIS sono riportati in Tabella 3.
Le configurazioni classificatesi in prima e seconda posizione sono composte da due
stadi LOX/LH2, entrambe con ausilio di booster. Esse erano già le migliori confi-
gurazioni sia in termini di massa che di costi, nonostante la peggior operabilità del
propellente. Inoltre, le configurazioni hanno un payload ratio di circa 11 · 10−3, di

9



gran lunga superiore rispetto alle altre proposte valutate.
Al terzo e al quarto posto si sono posizionate le configurazioni innovative che uti-
lizzano in toto la combinazione di ossigeno e metano (come il Raptor dell’azienda
SpaceX): questo idrocarburo è una via di mezzo tra l’idrogeno e il propellente RP-1
a livello di prestazioni, operabilità e costi. Lo svantaggio attuale di queste soluzioni
alternative è dato principalmente dal fatto di essere ancora allo stadio prettamente
sperimentale: probabile che con la maturazione della tecnologia queste soluzioni
potranno diventare quelle dominanti nel mercato.
Le configurazioni che utilizzano RP-1/LOX in entrambi gli stadi si classificano agli
ultimi posti: sono quelle dal migliore indice di operabilità, ma le loro scarse pre-
stazioni propulsive si rispecchiano in una massa al decollo ed un costo aumentati
in modo evidente (quasi il doppio delle configurazioni LOX/LH2).

Si è scelto quindi di procedere nello sviluppo della configurazione classificatasi al
primo posto: due stadi LOX/LH2 con due booster a propellente solido.
Da notare come questa scelta sia supportata dall’osservazione dei vettori già esi-
stenti: molti lanciatori rispettanti i nostri requisiti di missione presentano questa
configurazione (Ariane, Delta IV Heavy, Falcon Heavy, SLS).

Configuration Propellants Lift − off mass [kg] Payload Ratio Operability Cost [MY] Ranking

1 LOX/LH2−LOX/LH2 1278215 0.00782 2 49868.38 6

2 Met/LOX−LOX/LH2 2171245 0.00461 3 77004.96 10

3 LOX/LH2−LOX/LH2 907682 0.01102 4 35127.80 1

4 LOX/LH2−LOX/LH2 933926 0.01071 4 35596.04 2

5 RP-1/LOX−LOX/LH2 2138011 0.00468 5 58352.14 9

6 RP-1/LOX−LOX/LH2 2137879 0.00468 5 52609.31 8

7 Met/LOX−LOX/LH2 1912566 0.00523 5 49151.31 5

8 Met/LOX−LOX/LH2 2009937 0.00498 5 47052.10 7

9 RP-1/LOX−RP-1/LOX 4592364 0.00218 7 75252.42 11

10 RP-1/LOX−RP-1/LOX 4692789 0.00213 7 68337.95 12

11 Met/LOX−Met/LOX 1537088 0.00651 5 45203.66 3

12 Met/LOX−Met/LOX 1573200 0.00636 5 43295.83 4

Tabella 3: Risultati analisi TOPSIS.
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4 Dimensionamento preliminare del Lanciatore

Scelta la configurazione da sviluppare (primo e secondo stadio con LOX-LH2
con due booster HTPB), si è proseguito con la definizione di alcune dimensioni
principali. La definizione di una prima geometria è un passo necessario all’identi-
ficazione dei parametri per gli studi successivi sulle caratteristiche aerodinamiche,
strutturali e di missione.
Il dimensionamento preliminare si è concentrato sul diametro (ricavato attraverso
le dimensioni dei motori) e sull’altezza (attraverso il dimensionamento dei serba-
toi) di ogni stadio, per poi riuscire nella realizzazione di un primo rendering del
lanciatore. Si rimanda all’APPENDICE C per i dettagli sulle procedure utilizzate.

4.1 Definizione diametri

Partendo dall’analisi della popolazione statistica si è ritenuto accettabile conside-
rare come rapporto spinta-peso di riferimento il valore 1.25 per il primo stadio
e 0.4 per il secondo. Per la scelta del motore si è deciso di seguire le procedu-
re consigliate dal Manned Spacecraft Design Principles [21]. Definito il rapporto
spinta-peso, e considerando i risultati TOPSIS, si procede alla stima del numero
di motori necessari per ogni stadio:

Treq =

(
T

W

)
ref

· g ·maccensione − Tbooster

nengine =
Treq
Tengine

Si è deciso di cercare i motori da inserire nello stadio tra quelli già presenti nel
mercato; si è giunti alla seguente configurazione:

– 3x Vulcain MK3 per il primo stadio;

– 1x CE-20 per il secondo stadio

– 2x Arianne ESR come booster

Booster Primo stadio Secondo stadio
Motore ESR Custom Vulcain MK3 CS-20

Spinta [N] 3.63 · 106 1.326 · 103 210 · 103

Diametro [m] 3.02 2.56 2.9
Lunghezza [m] 20.55 3 3.85

Isp [s] 260.03 412 443
T/W 2.9682 1.25 0.4

Tabella 4: Dati propulsori.

I booster sono stati personalizzati in lunghezza per contenere più grano solido al
loro interno, ed ottenere cos̀ı un impulso sufficiente a parità di spinta.

11



Noti i motori è possibile ricavare il diametro minimo dello stadio:

D = 1.3 ·Dengine ·
(

1 +
1

cos(30)

)
Il diametro del secondo stadio è stato ricavato seguendo una procedura analoga per
la stima del numero di motori, ma non essendoci limitazioni di tipo aerodinamico si
è deciso di adottare un diametro forfettario pari a quello della ogiva aerodinamica
che coprirà il payload.

Figura 6: Rappresentazione CAD dei propulsori (vista del lanciatore dal basso).

Sono state quindi stimate le caratteristiche propulsive di ogni stadio:

Peso al decollo [kg] 913670
Rapporto spinta pesto al decollo 1.366

Spinta [N]
Primo stadio

Secondo stadio
Booster

Impulso specifico [s]
Primo stadio

Secondo stadio
Booster

Tempo bornout [s]
Primo stadio

Secondo stadio
Booster

5304000
210000
6935100

412
443

260.03
334.6362
748.6174
126.3124

Tabella 5: Caratteristiche propulsive stadi.
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4.2 Definizione altezze

Dall’analisi TOPSIS il peso di ogni stadio è noto, dalla scelta della configurazione
è noto il propellente e l’ossidante adottato con conseguente densità, dalla scelta
dei motori si ricava il diametro dello stadio; di conseguenza, ipotizzando il mix-
ture ratio da adottare e scegliendo la geometria del serbatoio, è possibile definire
l’altezza dello stesso. Da notare un’importante semplificazione adottata: in prima
approssimazione è possibile non distinguere il diametro dello stadio dal diametro
interno del serbatoio.
L’altezza dello stadio è legata alla configurazione dei serbatoi adottata, di cui
esistono varie opzioni:

– serbatoi in tandem sferici;

– serbatoi in tandem cilindrici, separati e con piping esterno;

– serbatoi in tandem cilindrici, con parete in comune e piping interno;

– serbatoi concentrici;

– serbatoi multipli paralleli.

Figura 7: Possibili configurazioni dei serbatoi.

La nostra scelta è ricaduta sulla seconda opzione, per via della sua semplicità e la
sua implementazione nella stima delle dimensioni dello stadio: in prima appros-
simazione è la somma dei serbatoi che lo compongono. La forma decisa per il
serbatoio è un cilindro le cui basi sono considerate come calotte pseudo-sferiche,
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cos̀ı da aumentare la resistenza indotta dalla pressione interna dei propellenti.
Concludendo, per la disposizione dei serbatoi è stato scelto di collocare il serbatoio
dell’ossigeno alla base e quello dell’idrogeno verso la cima.
Le dimensioni dei serbatoi sono state ricavate considerando un 5% di volume di
ullaggio.

Altezza Primo stadio Secondo stadio
Serbatoio propellente [m] 41.8332 10.3286
Serbatoio ossidante [m] 8.2955 2.2688

Motore [m] 3 3.85

Tabella 6

4.3 Modello CAD

In prima approssimazione si è considerata l’altezza complessiva del lanciatore come
la somma delle altezze dei serbatoi, dei motori e dell payload bay, escludendo quindi
eventuali interstage o altri apparati strutturali.
Il risultato è un lanciatore dall’altezza di circa 85 metri e un ingombro alla
base di circa 14 metri.

Booster Primo stadio Secondo stadio Fairing Totale
Altezza [m] 20.552 53.1287 16.4474 16.19 85.77

Diametro [m] 3.02 7.17 3.5 4

Tabella 7: Dimensioni generali propulsore

Il modello 3D del lanciatore è stato sviluppato attraverso l’uso del software CA-
TIA.

Figura 8: Rappresentazione CAD del lanciatore Thalia.
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4.4 Confronto con la popolazione statistica

Le dimensioni ottenute con il primo dimensionamento preliminare risultano essere
maggiori a quelle dei diretti competitor valutati in precedenza (Ariane 6, Delta
IV e Falcon Heavy), i quali hanno un’altezza compresa tra 65 e 70 metri. Per
cercare di ridurre al minimo eventuali problemi operativi legati alle dimensioni del
lanciatore, si procedere ad una revisione del dimensionamento.

Figura 9: Confronto con lanciatori esistenti.
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5 Revisione del dimensionamento

Dopo aver sviluppato il primo concept del lanciatore, si è proceduto ad un mi-
glioramento del design e dell’efficienza aerodinamica del lanciatore tramite una
riduzione delle dimensioni del primo stadio (ritenuto eccessivamente ingombrante
in confronto con i diretti competitor), e un conseguente aumento delle dimensioni
dei booster.
Si è voluto allineare l’altezza del lanciatore con quella dei diretti competitor,
aggiungendo come requisito di design l’altezza totale della configurazione.

LTOT = 70 m

Inoltre, per diminuire la resistenza aerodinamica si è imposto un diametro unico
per fairing, primo e secondo stadio.

D = 5.40 m

Si è deciso di modificare le caratteristiche propulsive del solo primo stadio e booster,
lasciando intatto il secondo. Il ridimensionamento della configurazione vede quindi
un secondo stadio che mantiene invariate masse e volumi.

L2 = 10.19 m

Il primo stadio vede invece una modifica sostanziale della sua altezza, che si
tradurrà nella differente massa di propellente a bordo.

L1 = LTOT − Lfairing − L2 − Leng1 = 43.61 m

Data la modifica delle dimensioni del lanciatore si è decisa anche la revisione del-
l’intero sistema di motori del primo stadio liquido.

I booster P120C hanno nel frattempo ottenuto un notevole aggiornamento da
parte del costruttore, che ha portato la spinta prodotta fino a 4500 kN ciascuno,
per un contributo totale di 9000 kN (considerato poi, in prima approssimazione,
costante durante il volo).
Il nuovo valore di spinta dei booster ha provocato anche la modifica del motore
a propellente liquido: l’utilizzo di più motori Mk-Vulcain risulta ora essere un
eccessivo sovradimensionamento; si è optato quindi per un singolo motore più
potente, il RS-25. Questo motore è in grado di fornire una spinta maggiore rispetto
al Vulcain (con 1860 kN s.l. fino a 2279 kN vac.), coprendo per intero la richiesta
di spinta aggiornata a parità di rapporto spinta/peso.

T

W
=
Tbooster · 2 + Tengine1 ·Neng1

Mtake−off · g0
T1
W1

= 1.25

T1 req =
T1
W1

·Mtake−off · g0 − Tbooster · 2
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Figura 10: RS-25 Engine.

5.1 Trasferimento di impulso totale

Le dimensioni originali del primo stadio apparivano eccessive se confrontate con
quelle dei booster P120C, ma anche rispetto alle configurazioni simili: si è quindi
cercato di allineare le due dimensioni trasferendo parte dell’impulso dal core (rim-
picciolendolo) ai booster (ingrandendoli).

Avendo imposto, nel paragrafo precedente, le dimensioni del primo stadio è facil-
mente ottenibile il nuovo volume totale di questo stadio; utilizzando in maniera
inversa il procedimento utilizzato per il dimensionamento preliminare (APPENDI-
CE C) è stato possibile ricavare quanto del volume dello stadio è del serbatoio di
fuel e quanto è di quello di oxidizer.

V1fuel = 678.71 m3 L1fuel = 31.43 m

V1ox = 139.13 m3 L1ox = 31.43 m

Note le densità dei due composti e tenendo in considerazione il volume di ullaggio,
si sono ottenute le nuove masse di fuel e oxidizer :

m1fuel = 4.49 · 104 kg m1ox = 1.51 · 105 kg

Il valore di massa complessiva, come previsto, è inferiore rispetto a quella originale:
questo valore, tradotto in termini di impulso totale, è quanto deve essere trasferito
al booster.

∆mpstageI = 2.43 · 105 kg

Itloss = ∆mpstageI · g · Isp,eng1
= 9.74 · 108 Ns

Conoscendo il valore di impulso aggiunto possiamo trovare il valore di massa di
propellente solido da inserire in più nel booster.

∆mpbooster =
Itloss

Isp,booster · g
= 3.57 · 105 kg
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Il nuovo booster presenta una massa aumentata.

mpbooster = 7 · 105 kg

5.2 Revisione dei parametri di progetto

Completato il ridimensionamento degli stadi è possibile ricavare nuovamente i nuovi
parametri progettuali della configurazione:

Massa totale al decollo [kg] 1.02 · 106

Massa totale del primo stadio [kg] 2.12 · 105

Massa propellente del primo stadio [kg] 1.96 · 105

Payload ratio 0.0098
Ttake−off,max [kN] 11 · 103

Tbooster [kN] 9 · 103

( T
W

)take−off 1.2385
τbo,booster [s] 212, 43

Tabella 8: Parametri relativi alla nuova configurazione.

Si evidenziano alcune importanti caratteristiche:

– la massa al decollo non ha subito grosse variazioni;

– il payload ratio si è ridotto.

Questa nuova condizione viene considerata comunque vantaggiosa dal momento
che il payload ratio si mantiene ancora a livelli competitivi. Inoltre, grazie alla
dipendenza maggiore dai SRB, la nuova configurazione risente dei grossi vantaggi
operativi.

5.3 Dimensionamento dei Solid Rocket Booster

Avendo masse e volumi diversi rispetto ai booster originariamente presi in conside-
razione, si vuole sviluppare un dimensionamento di massima dei SRB ottimizzati
per la nuova configurazione.

Si calcola il nuovo valore di impulso totale richiesto al singolo booster (considerando
la spinta costante):

It =
Tbooster

2
· tb = 9.56 · 108 Ns

Per avere una spinta costante è necessario avere un grano neutro, in modo che il
livello di spinta medio sia pari al livello di spinta durante tutta la combustione
(trascurando le fasi transitorie quali accensione e spegnimento).
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Tramite codice di calcolo è stato ricavato il valore della velocità di regressione r e
della velocità caratteristica c* del grano.

r = a0e
(σp(T−T0))pnc = 1.16 · 10−2 m/s

c∗ = c0e
(σp(T−T0))pmc = 1550.8 m/s

Da notare che si è considerata la temperatura di esercizio pari a quella di riferi-
mento T = T0 = 294.0 K.

Il rapporto di espansione si può calcolare attraverso il bilancio delle portate in gola
e in uscita:

ṁt = ṁe (pcAt) Γ/
√

(R/MTc)

ṁt =
pcAe√
R/MTc

√
2γ

γ − 1
[(
pe
pc

)(
2
γ
) − (

pe
pc

)(
γ+1
γ

)]

ε =
Ae
At

=
Γ√

2γ
γ−1 [(pe

pc
)(

2
γ
) − (pe

pc
)(
γ+1
γ

)]
= 10.7420

Γ =
√
γ

(
2

γ + 1

) (γ+1)
2(γ−1)

= 0.6599

Per ricavare i valori di impulso specifico e velocità di scarico si è considerato l’ugello
critico e adattato.

CF = ηF · Γ

√(
2γ

γ − 1

)[
1−

(
pe
pc

)( γ−1
γ

)]
= 1.5805

Isp = 278.5 s −→ c = Isp · g = 2731.11 m/s

Per il dimensionamento del motore è necessaria la conoscenza della portata in
massa di combustibile espulso:

ṁb =
mb

tb
= 3295.4 kg/s

Da cui è possibile calcolare l’area di gola, l’area di uscita e il relativo diametro
dell’ugello:

At =
ṁb · c∗

pc
= 0.4867 m2

Ae = εAt = 5.2283 m2

De =

√
4
Ae
π

= 2.5801 m

5.4 Geometria del grano

Una volta note le dimensioni globali del booster, è possibile procedere alla defi-
nizione della geometria del grano interno. L’area di combustione del grano può
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essere determinata attraverso l’uguaglianza delle portate del combustibile bruciato
e di gola:

Ab =
pcAt
c∗ρbr

= 163.7606 m2

Tra le geometrie possibili per un grano neutro si è scelto di adottare quella della
stella a sei punte. Per avere un grano neutro è necessario che l’area di combu-
stione (di conseguenza il perimetro) si mantengano costanti nel tempo.

La web thickness w (figura 11) è calcolabile tramite relazione:

w = r · tb = 2.4568 m

Figura 11: Rappresentazione grafica della metà di una punta del grano.

Si definisce il numero di Klemmung K ossia il rapporto tra l’area di combustione
del grano e l’area di gola dell’ugello.

K =
Ab
At

= 336.4569

La superficie interna è calcolata come il rapporto tra l’area di burning e la lunghezza
del grano.

Sint =
Ab
Lb

La variazione di perimetro dipende dal numero di punte, dall’angolo di semi-
apertura e dalla frazione angolare del grano εgrano.

A seguito di considerazioni geometriche effettuate sulla sezione della punta di grano,
si ricava l’angolo di semi-apertura.

θ = 33.53◦

Per valutare la migliore configurazione geometrica è stato effettuato il confronto
dei parametri ottenibili con εgrano, variabile tra 0.1 a 0.9 e semi-apertura costante.
I parametri calcolati sono:
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• La lunghezza l, che rappresenta la differenza tra il semidiametro e la web
thickness.

l =
w · cos (θ/2)

sin (επ/n)

n è il numero delle punte considerate

• Il diametro del grano
D = 2 (w + l)

• Il perimetro

S = 2n

[
(1− ε) π

n
(l + f + y) +

(
π

2
− θ

2
+ ε

π

n

)
(f + y) +

l sin
(
επn
)

sin
(
θ
2

) − (f + y) cot

(
θ

2

)]

• La lunghezza del grano
Lb = Ab/S

• La lunghezza del motore, ottenuta dalla somma del grano, del motore e
di un valore forfettario per la sezione anteriore (che non è coinvolta nella
combustione)

Lbooster = Lgrano + Lmotore + 1

• La port-area
Ap = π ·D2/4

• J , il rapporto tra area di gola e port area, utile per la valutazione del
transitorio iniziale

J = At/Ap

Sulla base dei requisiti determinati a inizio capitolo, i parametri che si ritengono
più adatti sono:

εgrano = 0.84

D = 3.99 m

Lgrano = 32.14 m

Lbooster = 35.62 m

J = 0.0389

Questi valori sono in linea con gli SRB esistenti, dove il valore di J minore a 0.5
porta ad avere erosion burning nei primi istanti di volo, con quindi un leggero
aumento di spinta al decollo che aiuta ad allontanare il velivolo dalla rampa.

L’altezza del booster deve essere ancora maggiorata di una quantità significativa
della presenza dell’ogiva aerodinamica. Si è preso come riferimento l’ogiva dei
booster di Ariane 5. In questo spazio è inoltre possibile collocare un sistema di
paracadute, per il recupero e riutilizzo del componente.
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ε D [m] Lgrano [m] Lbooster [m] J
0,10 23,70 6,12 9,60 0,0011

0,20 12,48 11,00 14,48 0,0040

0,30 8,75 15,11 18,59 0,0081

0,40 6,89 18,71 22,19 0,0131

0,50 5,77 21,98 25,46 0,0186

0,60 5,03 25,06 28,54 0,0244

0,70 4,51 28,02 31,50 0,0305

0,80 4,12 30,96 34,44 0,0365

0,81 4,09 31,25 34,73 0,0371

0,82 4,05 31,55 35,03 0,0377

0,83 4,02 31,84 35,32 0,0383

0,84 3,99 32,14 35,62 0,0389

0,85 3,96 32,44 35,92 0,0395

0,86 3,93 32,73 36,21 0,0401

0,87 3,90 33,03 36,51 0,0407

0,88 3,87 33,33 36,81 0,0413

0,89 3,85 33,63 37,11 0,0419

0,90 3,82 33,93 37,41 0,0425

Tabella 9: Variazione dei parametri geometrici del grano al variare di ε.

Figura 12: Schema quotato dell’ugello.

5.5 Dimensionamento dell’ugello del SRB

Nella sezione precedente sono state calcolate le prestazioni e la geometria del Solid
Rocket Booster; tra i vari parametri ricavati ci sono l’area di gola (0.4867 m2) ed il
rapporto d’espansione (ε = 10.7420). è possibile quindi procedere alla definizione
delle dimensioni dell’ugello.

5.5.1 Tratto convergente

La porzione convergente è formata da un tronco di cono e un raccordo con l’area
di gola. La base più piccola del tronco ha diametro Dx che viene raccordato al
diametro Dt con il raggio R1.

In un SRB la camera di combustione è il corpo stesso del veicolo, quindi il vo-
lume della camera di combustione sarà il volume del cilindro più il volume del

22



convergente.

Dt =

√
4At
π

= 0.7872 m

R1 = 1.5
Dt

2
= 0.5904 m

La lunghezza assiale del convergente con αb = 20° è:

Dx = Dt + 2R1(1− cos (αb)) = 1.4861 m

Lx =
Dx −Dc

2

1

tan (αb)
= 0.1887 m

Lb = Lx +R1 sin (αb) = 0.3906 m

LCamera = Lgrano + Lb

5.5.2 Tratto divergente

La porzione divergente accoglie l’espansione del flusso fino all’area di uscita.

Ae = ε At = 5.2281 m2

De =

√
4Ae
π

= 2.588 m

Si ottiene un diametro esterno minore del diametro del cilindro del SRB. Il raggio
di raccordo è dato in funzione di quello di gola R2 = 0, 382 m e Rt = 0.15 m.

Il parametro Lf è definito come il rapporto tra la lunghezza del divergente e la
lunghezza del divergente di un ugello conico di 15° di semi-apertura con stesso ε.
Si ottiene quindi una lunghezza dell’ugello a campana di Ln = 2.6922.

5.5.3 Ugello completo

Unendo i parametri determinati per la porzione convergente con quelli della por-
zione divergente si è definito l’ugello da adottare nel nostro SRB, rappresentato in
figura 13.
Le dimensioni sono le seguenti:

• lunghezza L = 3.4808 m;

• lunghezza convergente = 0.7886 m;

• lunghezza divergente = 2.6922 m;

• area di gola = 0.4867 m2;

• area esterna = 5.2281 m2.
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Figura 13: Rappresentazione dell’ugello.

5.6 Confronto con il precedente design

Figura 14: Confronto con design precedente.

La nuova proposta si presenta più compatta e in linea con le dimensioni dei princi-
pali competitor. Evidente il forte aumento di dimensioni dei booster a propellente
solido, che occupano ora in percentuale buona parte dell’altezza del primo stadio.
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6 Analisi aerotermodinamiche

L’analisi aerotermodinamica rappresenta una porzione di progetto potenzialmente
molto vasta e complessa. Si è deciso di svilupparne una piccola porzione, fon-
damentale per il proseguimento dell’analisi preliminare: per la parte prettamente
aerodinamica si è stimato il coefficiente di resistenza del lanciatore; per la parte
termodinamica il flusso di calore sviluppato durante l’ascesa.

6.1 Coefficiente di resistenza

La stima del coefficiente di resistenza del lanciatore è stato sviluppato attraverso il
metodo descritto in APPENDICE D.1. Si è considerato inizialmente di suddividere
il lanciatore in tre componenti principali (2 booster e il core) e di calcolarne i propri
coefficienti. Si noti che ogni componente è stato modellato con una forma cilindrica
con ogiva, rendendo la pressure drag trascurabile.

Figura 15

Figura 16

Si può notare che il contributo principale è dovuto all’ogiva (che nel caso del core
corrisponde al fairing della payload bay), che è anche la prima regione ad incontrare
il flusso.
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Figura 17

La geometria complessiva è stata considerata attraverso una media ponderata degli
effetti su core e su booster.
Il valore massimo di Cd si raggiunge per una velocità transonica, per la precisione
attorno a M = 1.2; il Cd in questo punto è pari a circa 0.8, valori di cui si trova
riscontro anche in letteratura.

Come ulteriore validazioni dei nostri risultati si è provveduto a ripetere il calcolo
del Cd attraverso un software specifico: RASAero II. Questo programma è in teo-
ria sviluppato per applicazioni di aeromodellismo, presentando quindi analisi con
livelli di accuratezza modesti, ma considerati comunque sufficienti per una stima
in conceptual design; sarà necessario l’utilizzo di strumenti più avanzati (quali le
analisi CFD) per la progettazione dettagliata.

Figura 18

I valori della nostra analisi e di quella con software RASAero II differiscono non
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in termini di andamento, quanto in termini di quantità. Questa situazione è par-
ticolarmente evidente per le regione subsoniche, mentre in supersonico i risultati
convergono molto di più: si ritengono quindi validi sia il modello che i risultati
ottenuti.

6.2 Flusso di calore

Per il calcolo del flusso termico durante la fase di ascesa è stato necessario ricorrere
ad una trattazione semplificata, data l’elevata complessità del fenomeno. Il metodo
preso in esame [25] permette di stimare il flusso termico lungo le superfici del
lanciatore, ma per la sua applicabilità presuppone una serie di limitazioni:

• numero di Reynolds compreso tra 2 · 105 e 2 · 106;

• angoli di semiapertura del cono del fairing compreso tra; 20◦ e 50◦;

• altitudini inferiori a 43 km.

Lo scambio termico del caso in esame è stato considerato essere istantaneo e com-
posto dai soli contributi convettivi e radiativi. Il flusso di calore dall’ambiente alla
superficie del lanciatore é dato dalla differenza tra la temperatura del flusso e della
superficie.

Q̇1 = h (Tb − Ts)

in cui Tb è la temperatura dello strato limite, Ts è la temperatura della superficie.

Il coefficiente di scambio termico h è stato determinato sperimentalmente [25].

h = (0.0071 + 0.0154 ·
√
β)

1

l0.2
(ρfs · ufs)0.8

k

µ0.8

Compaiono i termini relativi al flusso indisturbato: ρfs, ufs, µ, k e l’altezza del
cono del fairing l.
Il flusso di calore radiativo (in uscita dal lanciatore) è proporzionale alla tempera-
tura della superficie alla quarta.

Q̇2 = εσTs
4

in cui σ è la costante di Boltzmann e ε è l’emissività della superficie, posta pari a
0.4 (si assume un materiale metallico).

Per ricavare l’andamento del flusso termico è necessario risolvere l’equazione diffe-
renziale dell’equilibrio termico nell’istante di tempo dt.

GdTs = dt
(
Q̇1 − Q̇2

)
G
dTs
dt

+ hTs + εσTs
4 = hTb

in cui G indica la capacità termica della superficie, calcolata come prodotto del
calore specifico, della densità e dello spessore del materiale.
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L’obiettivo del calcolo è di identificare il massimo flusso termico previsto dal lan-
cio; per ottenere ciò si è sviluppata l’analisi fino ai 33 km di quota: fino a questa
altezza si è ancora ampiamente nel campo di applicabilità del metodo e si ha già
sorpassato il punto di massimo scambio.

Il picco di flusso risulta essere pari a circa 21500 W/m2, ad una quota di 5000 m
circa (risultato in linea con la letteratura [30]).

Si nota infine come il contributo del flusso termico radiativo sia in percentuale
trascurabile rispetto al contributo convettivo, al quale si può corrispondere la quasi
totalità del flusso termico netto.

Figura 19
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7 Calcolo della Traiettoria di lancio

In questa sezione è presentata una proposta per la traiettoria di lancio tipica.
Data la struttura e la dimensione del lanciatore si è deciso di suddividere la
traiettoria percorsa in tre fase principali:

• Vertical ascent.

• Thrust steering: manovra, assunta istantanea, utile per variare la direzione
della spinta del lanciatore.

• Zero lift-gravity turn: manovra in cui la rotazione eseguita dal lanciatore
lungo la traiettoria è generata dalla forza gravitazionale, che agisce verso la
radiale al centro della terra.

Figura 20: Schema forze durante il lancio.

Le equazioni che governano ogni fase, con le dovute semplificazioni, sono le seguenti:
γ = (dh

dx
)

ḣ = v sin(γ)

ẋ = REarth
REarth+h

· v cos(γ)

v̇ = T−D
m
− g · sin(γ)

La prima equazione rappresenta la definizione del flight path angle, ovvero l’ango-
lo compreso tra la direzione della velocità del lanciatore e l’orizzonte locale; nella
prima fase di volo si è considerata un’ascesa pressocchè verticale: l’angolo γ è con-
siderato costante e pari a circa 87◦.

Per le fasi successive si è invece operato attraverso l’interpolazione di punti no-
ti lungo la traiettoria (basandosi sulla traiettoria del Saturn V); queste fasi sono
pensate per raggiungere l’orbita di parcheggio, posta a 425 km, con l’opportuna
velocità d’inserzione di circa 7.66 km/s e con un flight path angle quanto più pic-
colo possibile (per mantenere la forma dell’orbita).
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L’ultimo, fondamentale, vincolo presente nel calcolo è il propellente necessario al
completamento della manovra.

7.1 Calcolo del tempo necessario alla manovra

La missione di riferimento del nostro lanciatore prevede l’inserzione del carico in
orbita lunare: è necessario che al termine del lancio si a presente un quantitativo
di carburante sufficiente a questa manovra.

L’impulso richiesto per il trasferimento lunare,rimandato interamente al secondo
stadio, è pari a ∆V = 4.66 km/s (APPENDICE A). Avendo definito le carat-
teristiche propulsive dello stadio, possiamo tradurre questa velocità in termini di
propellente richiesto: sono necessari circa 29800 kg.

La massa di propellente disponibile è quindi la massa inizialmente imbarcata nello
stadio meno questo quantitativo.

mavailable = 6300 kg

Dal dimensionamento dello stadio conosciamo il rateo di combustione e la spinta
del motore adottato per lo stadio: è possibile ricavare il tempo di accensione il
tempo di accensione del secondo stadio durante la fase di lancio.

tburning =
mavailable

T/c
= 130.35 s

La durata totale del lancio è data dalla somma di questo tempo del tempo del
secondo stadio più il tempo di accensione del primo stadio. Risulta che il lanciatore
raggiunge l’orbita di parcheggio in ∆tTOT = 510 s ≈ 8.5 min.

7.2 Traiettoria risultante

Incrociando i dati propulsivi degli stadi (ottenuti durante il dimensionamento) con
questi ultimi dati ricavati si ottiene il profilo di lancio descritto a seguire.

1. Lift Off
t = 0 s, il profilo di ascesa adottato è il Vertical Ascent

2. Maximum Aerodinamic Pressure (MAX Q)
t ≈ +90 s, ad una quota di 10 km, traiettoria ancora in fase Vertical Ascent

3. Thrust Steering
Superati i 34 km di altitudine si attraversa questa fase per entrare in modalità
Zero lift-gravity turn

4. Booster Engine Cut Off (BECO) and Separation
t ≈ +212 s, ad una quota di 73 km

5. Main Engine Cut Off (MECO) and Separation
t ≈ +340 s, ad una quota di circa 259 km.

6. Second Stage Launch Cut Off
t ≈ +510 s, alla quota di parcheggio di 425 km.
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Figura 21

7.2.1 Aspetti dinamici e cinematici

Conoscendo la traiettoria e le caratteristiche aerodinamiche e propulsive del lan-
ciatore è possibile ricavare informazioni utili riguardanti la cinematica e i carichi
strutturali a cui è sottoposto il lanciatore durante la fase di ascesa.

Figura 22

L’andamento della pressione dinamica presenta il tipico picco di max Q dopo una
novantina di secondi, ad un valore di quasi 18000 N/m2. Inoltre, superati i 250
secondi dal lift-off, il valore di pressione dinamica è pressoché nullo: da questo
punto in poi il fairing ha sicuramente completato la sua funzione.

Altre caratteristiche utili che si ricavano sono l’andamento della velocità e dell’ac-
celerazione del lanciatore.
La velocità durante il lancio è sempre crescente, ma con una accelerazione che di-
minuisce più ci si avvicina all’orbita di parcheggio. In particolare è evidente come
la fase in cui si è propulsi dal secondo stadio sia ad una accelerazione praticamente
costante (e di valore molto contenuto): questa fase è infatti pensata più per la
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correzione della traiettoria che per il raggiungimento del ∆V necessario all’orbita
di parcheggio, il quale viene quasi ottenuto già al MECO.

Figura 23

Figura 24

Le discontinuità nelle velocità avvengono in corrispondenza degli staging, ovvero
nei momenti in cui si cambia spinta (a causa del cambio di motore).
Lo staging è anche evidente dal punto di vista delle accelerazioni: è proprio in quei
momenti che si raggiungono i picchi di accelerazione. Tra i picchi è particolarmente
importante quello che avviene al BECO, perché rappresenta il massimo raggiunto:
6g, valore accettabile per le missioni senza equipaggio.
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7.3 Calcolo delle capacità di carico per altri tipi di missione

Una volta determinata la traiettoria percorsa dal lanciatore, e di conseguenza il
quantitativo di propellente necessario al lancio, è possibile valutare le capacità di
carico qualora la missione richiesta avesse obiettivi diversi dall’orbita lunare.

Sono state prese in considerazione tre tipi di missione differenti, il cui obbiettivo è
il raggiungimento di un’orbita circolare a tre differenti altezze:

• LEO: ad una quota di 425 km

• MEO: ad una quota di 20000 km

• GEO: ad una quota di 36000 km

É stata calcolata la richiesta in termini di ∆V e di velocità orbitale per ognuna di
queste missioni (APPENDICE A).

∆Vmission = ∆Vparking + ∆V1 + ∆V2

∆V1 = Vh1 − Vc1 & ∆V2 = VH − Vh2
Per la definizione di payload aggiuntivo imbarcabile si è partiti dai calcoli sviluppati
per la definizione della quantità di propellente da preservare nel secondo stadio per
l’inserimento nell’orbita lunare e si è introdotto un algoritmo in grado di barattare
il propellente con carico utile.
In particolare è stato calcolato attraverso Tsiolkovsky la massa finale di arrivo dato
il ∆V di missione e si è sostituito l’eccesso di carburante con carico utile.

mi = mf e
∆V
g·Is

In questa maniera si mantiene inalterata la massa totale del sistema, aumentando
la capacità di carico per missioni più modeste (in termini di distanza). Le stime
indicano un valore massimo di 40 tonnellate in orbita terrestre bassa, 18 tonnellate
in orbite medie e quasi 16 tonnellate in orbita geostazionaria.

Figura 25: Capacità di carico per orbite terrestri.
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8 Analisi strutturale

Dalle analisi precedenti sono stati ricavati una serie di carichi e sollecitazioni che il
lanciatore subisce durante le sue fasi operative; bisogna ora verificare che le strut-
ture del lanciatore siano effettivamente in grado di resistere a queste sollecitazioni.

La fase più critica è il lancio, dove la spinta dei motori, unito alla resistenza aerodi-
namica, crea dei carichi particolarmente intensi. Si è quindi scelto di dimensionare
e verificare alcune soluzioni strutturali durante questa fase di missione, al fine di
selezionare la più vantaggiosa in termini di resistenza e peso.

Lo studio è stato svolto con l’ausilio del software Ansys, attraverso cui è stato
possibile analizzare, commentare e confrontare i comportamenti a buckling delle
diverse ipotesi.

8.1 Definizione delle soluzioni strutturali

Il primo aspetto di cui tenere conto è la geometria del corpo da analizzare. Il
lanciatore in via di progetto è formato dal payload fairing, due booster e due
stadi, di altezza 43,61 m e 10,19 m, con diametro di 5,4 m. È possibile, con buo-
na approssimazione, studiare la struttura di entrambi gli stadi attraverso un’unica
analisi svolta sul primo stadio; inoltre, si è considerata la superficie del corpo liscia.

Sono state osservate quattro diverse possibili soluzioni geometriche per le pareti
dello stadio, il cui spessore è stato ipotizzato di 50 mm (dato riscontrato in lette-
ratura):

• La prima è una struttura a guscio cilindrica, dove i pannelli stessi si occupano
del contenimento del carico.

• La seconda si differenzia dalla prima per la presenza di centine ad inizio e
fine stadio.

Figura 26: Prima (a sinistra) e seconda (a destra) configurazione.

• La terza è una struttura a semiguscio cilindrico con quattro correnti equispa-
ziati e simmetrici.

• La quarta è simile alla terza, ma conta di otto irrigidimenti longitudinali
equidistanti e simmetrici.
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Figura 27: Terza configurazione.

Figura 28: Quarta configurazione.

8.2 Analisi statistica dei materiali

Prima dell’analisi strutturale vera e propria, sono stati scelti i materiali da adottare
per i pannelli: il materiale infatti stabilisce gran parte delle caratteristiche.
Partendo dall’analisi statistica dei competitor, si è selezionato una serie di materiali
tipicamente utilizzati. La scelta sarà poi completata in base alla funzione e alla
forma che dovrà avere all’interno del lanciatore.

Figura 29: Analisi statistica dei materiali.

Si nota come la tendenza degli ultimi anni è quella di utilizzare un solo materiale
per stadio, per avere un ottimo compromesso tra prestazioni e costi di produzione;
si decide quindi di adottare questa stessa filosofia.
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Sono state individuate tre promettenti opzioni in termini di materiale:

• Acciaio INOX

– E = 210 · 103 MPa

– ν = 0.3

– ρ = 7800 kg/m3

• Alluminio 6061

– E = 72.5 · 103 MPa

– ν = 0.33

– ρ = 2690 kg/m3

• Alluminio-Litio 8090

– E = 79 · 103 MPa

– ν = 0.3

– ρ = 2500 kg/m3

8.3 Definizione dei carichi applicati

Per l’analisi strutturale bisogna tenere conto di tutti i carichi cui sarà sottoposto
il lanciatore durante il suo ciclo di vita: dal trasporto (cambiano se il trasporto
avviene via acqua, aria o ferrovia ad esempio) fino alla separazione del payload.
Per questa analisi si è deciso di considerare una delle fasi più critiche di missione:
il lancio. I carichi che si hanno durante questa fase sono:

• Carichi Acustici
Sono quei carichi che si verificano durante il lancio per via di vibrazioni
indotte da onde di pressione su superfici ampie, come le pareti dei lanciatori,
e si hanno principalmente come risultato del ‘noise’ dello scarico dei booster.

• Carichi Dinamici Meccanici
Sono i carichi dovuti alle vibrazioni che si posso instaurare a causa delle onde
di pressione sulle superfici relativamente ampie (come le pareti del lanciatore).
Esistono principalmente due tipi di carico:

– vibrazioni sinusoidali a bassa frequenza, dovute principalmente alle in-
terazioni tra i vari moduli del lanciatore;

– vibrazioni casuali (ad alta frequenza), risultato di fenomeni più com-
plessi come la combustione instabile o la turbolenza del flusso.

• Carichi da “Shock”
Sono dovuti a eventi istantanei, o quasi, quali gli eventi di separazione degli
stadi o l’accensione/spegnimento dei motori.
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• Variazione di Pressione
Dovuti alla variazione di pressione durante il percorso di ascesa, in genere
devono essere previsti adeguati sistemi di ventilazione per bilanciare questa
situazione.

• Carichi Inerziali
Essi sono dovuti alle accelerazioni che subisce il lanciatore, in particolare
dalla spinta quindi.

Per l’analisi preliminare si è deciso di considerare i carichi più rilevanti al momento
del lancio:

• Spinta: costante e pari alla somma della spinta dei booster e del primo
stadio, pari a T = 11069500 N .

• Forza Peso: pari alla massa al decollo (mLO = 1020786.262 kg) moltiplicata
per l’accelerazione gravitazionale al sea level.

• Accelerazione massima: è stato preso il picco di accelerazione individuato
in fase di definizione della traiettoria, che risulta essere pari a 6g.

• Resistenza Aerodinamica: calcolata assumendo il massimo Cd individuato
negli studi aerodinamici e successivamente arrotondata a −2990000 N .

Questi carichi sono tutti diretti lungo l’asse longitudinale del velivolo (convenzio-
nalmente il verso positivo è assunto verso l’alto).

Un’altra questione da definire è la condizione dei vincoli. Per condurre lo studio è
stata adottata la tecnica Inertia Relief [1], ovvero forze e momenti sono bilanciati
dalle inerzie che nascono dal campo delle accelerazioni:

{F}+ [M ]{a} = 0

in cui {F}: vettore delle forze applicate; [M]: tensore delle masse; {a}: vettore
delle accelerazioni lineari.

Una equazione simile è ricavabile anche per momenti e rotazioni (riferite ai nodi
di studio).

8.4 Analisi a compressione uniassiale

La struttura di un lanciatore è generalmente composta di pareti sottili, suscettibili
a fenomeni di instabilità: è molto utile un’analisi a compressione per verificarne il
campo di lavoro.

I carichi considerati per il nostro caso di studio sono tutti longitudinali, renden-
do sufficiente un’analisi uniassiale per l’individuazione dei più probabili punti di
failure. La scelta del vincolo attraverso Inertia Relief ha portato a considerare il
baricentro della struttura stessa come punto virtualmente fisso.
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Essendo un’analisi preliminare si è deciso di utilizzare un numero di elementi di
discretizzazione relativamente contenuto, ma il risultato è comunque sufficiente per
un primo confronto con i carichi di rottura e snervamento dei materiali scelti.

L’analisi è stata svolta attraverso il software Ansys, il quale ha permesso di indi-
viduare gli stress equivalenti di Von Mises e le deformazioni. Sono state comun-
que dedotte delle considerazioni preliminari, al fine da circoscrivere l’analisi a casi
realmente implementabili:

• Una struttura totalmente in Acciaio INOX potrebbe anche risultare più af-
fidabile, ma il peso eccessivo, dovuto alla elevata densità del materiale, la
rende decisamente svantaggiosa.

• Le geometrie poco resistenti, ovvero quelle sprovviste degli irrigidimenti (pri-
ma e seconda opzione), sono state scartate.

• Il numero degli elementi della mesh è prossima al massimo permesso dal
software: questo per aumentare la confidenza nei dati elaborati.

Le analisi completate sono state quindi quattro: due configurazioni (quattro o otto
correnti) per due ipotesi di lega diverse (Alluminio 8090 o 6061 con i rinforzi in
acciaio).

Figura 30: Analisi strutturali condotte.

38



Per le configurazioni a otto correnti risulta evidente come il campo di deformazioni
abbia un’entità ridotta rispetto alla controparte a solo quattro rinforzi: la geome-
tria più affidabile è proprio questa.
Un altro dettaglio importante che si evidenzia è la regione maggiormente sollecitata:
l’attacco dei motori, dove può essere considerata applicata la spinta.

8.5 Scelta finale

La scelta finale si basa su un trade-off tra geometria, massa, deformazione e ten-
sione massima. Il materiale scelto è stato Al-Li 8090 per le sue caratteristiche mec-
caniche migliori. Le due geometrie associate a questo materiale hanno prodotto i
seguenti risultati:

• Al-Li 8090 con quattro correnti in acciaio INOX
Presenta un peso ragionevole nell’intorno dei 112000 kg e deformazione mas-
sima minore a 2 mm.

Figura 31: Quattro correnti, Tensioni Von Mises.

Figura 32: Quattro correnti, Deformazioni.

• Al-Li 8090 con otto correnti in acciaio INOX
Presenta un peso nell’intorno dei 135000 kg e deformazione massima minore
a 1,5 mm.
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Figura 33: Otto correnti, Tensioni Von Mises.

Figura 34: Otto correnti, Deformazioni.

Nella figura seguente sono riportate le varie configurazioni prese in considerazione
in funzione della massa e della deformazione massima.

Figura 35

La scelta finale è ricaduta sulla configurazione a otto correnti, avendo privilegiato
la resistenza al peso della struttura.
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8.6 Carichi da lancio

L’analisi in questione riguarda la determinazione dei carichi trasmessi al payload
durante la fase di lancio. Per semplicità, è stato considerato unicamente il core,
mentre i booster sono stati trascurati.

Figura 36: Sistema massa-molla-smorzatore.

Il lanciatore è stato ridotto ad un sistema massa-molla-smorzatore composto da
quattro masse: la massa m1 rappresenta il primo stadio, la massa m2 il secondo
stadio, la massa m3 include sia il fairing che l’adapter, e la massa m4 indica il
payload.
Le rigidezze considerate sono quelle relative al Falcon Heavy, le quali assumono i
seguenti valori:

k1 = k2 = 5 · 108 N/m

k3 = 1 · 108 N/m

Infine, i coefficienti di smorzamento sono stati trascurati.
Implementando il sistema della sovrapposizione modale sono stati determinati i
risultati in figura 37.
Come si può notare, l’andamento relativo alla massa del payload è l’unico a subire
un oscillazione attorno ad un valore medio. Ciò è dovuto alla bassa rigidezza
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Figura 37: Diagramma di sollevamento.

dell’adapter, la quale consente di ridurre i carichi che agiscono sul payload. Tali
carichi sono stati rappresentati in figura 38.

Figura 38: Carichi trasmessi al payload.

Si evince che, negli istanti iniziali del lancio, la forza trasmessa al payload varia
tra -500 kN e 1410 kN, mentre l’accelerazione trasmessa è contenuta in un range
che va da -5g a 15g circa.
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Infine, è stata determinata la Power Spectral Density dell’accelerazione trasmessa,
rappresenta in figura 39.

Figura 39: Power Spectral Density.

Tale parametro è utile per determinare la banda di frequenza nella quale si veri-
ficano i picchi di accelerazione. Inoltre, si ricava che la root-mean-square è pari
a:

ẍ = 6.25g

Tale parametro rappresenta il valore medio che assume l’accelerazione delle oscil-
lazioni.
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9 Riepilogo

In questo paragrafo viene mostrata la rappresentazione finale del lanciatore. Ven-
gono inoltre riportate le caratteristiche principali dei macro-elementi che lo com-
pongono.

Figura 40
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Figura 41
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APPENDICI

I codici implementati per tutte le analisi svolte, ed eventuale materiale aggiuntivo,
sono stati inseriti in un drive a libero accesso. È inoltre presente una presentazione
power-point aggiuntiva riguardante la stazione spaziale Lunar Gateway.

A Calcolo del ∆V per l’inserimento in NRHO

Lancio e orbita di parcheggio

Il sito di lancio considerato è posto sull’equatore (latitudine φ = 0◦), ad una
altitudine trascurabile (distanza dal centro della Terra pari al raggio della stessa).
L’orbita di parcheggio terrestre è una orbita equatoriale (inclinazione orbitale i =
0◦), circolare, ad una quota media di 425 km, a cui corrisponde un raggio orbitale
pari a:

r = rTerra + h = 6796 km

Un lancio di questo tipo permette di sfruttare al massimo la rotazione terrestre,
con un guadagno in termini di (∆V ) pari a:

∆Vgain = VC1 −
√

(VC1 sinA− Vrotazione)2 + (VC1 cosA)2 = 0.4646 km/s

Dove

A = sin−1
(

cos i

cosφ0

)
= 90◦

Vrotazione = ωrterra = 0.4646 km/s

Il mantenimento dell’orbita di parcheggio scelta richiede una velocità orbitale dello
spacecraft pari a:

VC1 =
√
µterra = 7.659 km/s

In condizioni ideali il lanciatore dovrebbe garantire quindi un

∆V = VC1 − Vrotazione = 7.1944 km/s

per il raggiungimento dell’orbita di parcheggio.
Questo valore esclude per definizione la presenza di una serie di fenomeni dissi-
pativi, principalmente per effetti aerodinamici, gravitazionali e di disallineamento
della spinta; si stima una perdita complessiva pari a:

∆Vloss = 1.8 km/s

(dato ricavato dalla letteratura disponibile sulle missioni Saturn V durante il pro-
gramma Apollo).
Per la riuscita della missione nelle condizioni reali il lanciatore dovrà poter fornire
anche questo ∆V supplementare, portando quindi la richiesta complessiva ad un
valore di:

∆V + ∆Vloss = 8.9944 km/s
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Trasferimento di Hohmann per lo spazio lunare

L’orbita di trasferimento di Hohmann consiste in una semiellisse tangente all’orbita
di parcheggio terrestre (che corrisponde al suo pericentro) e all’orbita lunare nel
suo perilunio (che corrisponde invece all’apocentro).
Si è scelta questa manovra perché si dimostra essere quella che richiede al pro-
pulsore il minor ∆V ; essa è completata attraverso due accensioni impulsive dei
propulsori:

• la prima, al pericentro, per fornire il ∆V necessario per la modifica dell’orbita
di partenza in quella di trasferimento;

• la seconda, all’apocentro, per la modifica dall’orbita di trasferimento a quella
target.

Il valore perigeale della velocità di sostentamento dell’orbita di trasferimento è pari
a:

Vh1 =

√
2µTerra

r − µTerra
aHohmann

= 10.74 km/s

Ricordando che l’orbita di partenza è l’orbita di parcheggio terrestre, a cui corri-
sponde una velocità già acquisita di 7.659 km/s, risulta che la prima accensione
deve garantire un ∆V1 pari a

∆V1 = Vh1 − Vc1 = 3.077 km/s

Inserimento in orbita HALO

Questa fase rappresenta la seconda accensione di una manovra di Hohmann, si
tratta di una accensione retrograda necessaria per trasformare l’orbita di trasferi-
mento nell’orbita finale.
Nel nostro caso l’orbita target è l’orbita NRHO; per una questione di semplifica-
zione dei calcoli a questo livello si è deciso di considerare questa speciale orbita
come ellittica, puramente lunare (influenza del solo campo gravitazionale lunare)
e complanare a quella terrestre di parcheggio.
I parametri orbitali principali sono:

• Raggio al perilunio: 3000 km;

• Raggio apolunio: 70000 km;

• Eccentricità: e = ra−rp
ra+rp

= 0.9178 .

• Semiasse maggiore orbita: aHalo = rp+ra
2

= 36500 km;

La velocità dello spacecraft all’apocentro della semiellisse di Hohmann è calcolabile
tramite:

Vh2 =

√
2µTerra

2aHohmann − r
− µTerra
aHohmann

= 0.1884 km/s
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Al termine della seconda accensione questo punto diverrà il perilunio dell’orbita
Halo, a cui è associato il valore di velocità:

VH =

√
2µLuna
rp

− µLuna
aHalo

= 1.7704 km/s

Risulta evidente che questa seconda accensione deve fornire un ∆V pari a:

∆V2 = VH − Vh2 = 1.5818 km/s

∆V di missione

La missione in oggetto avrà una richiesta complessiva di ∆V pari a: (da verificare
tramite Tsiolkovsky)

∆Vmission = Vc1 + ∆V1 + ∆V2 + ∆Vloss −∆Vgain = 13.6532 km/s
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B Moltiplicatori di Lagrange

Il problema di ottimizzazione dei Mass Ratio di ogni Stage del veicolo si pone
come obiettivo quello di trovare i valori ottimali dei Mass Ratio in modo tale da
minimizzare la massa totale al decollo m0 (GLOM, Gross Lift-Off Mass) per una
specifica massa di Payload e un determinato ∆Vmission.

m0 =
N∑
k=1

ms,k +mp,k +mpl

mpl=Payload mass
ms,k=massa strutturale k-Stage
mp,k=massa propellente k-Stage

Dividendo tale relazione per la Payload Mass, è possibile scrivere la funzione obiet-
tivo (GLOM) in funzione dei Mass Ratio Λk di ogni Stage. Per cui, utilizzando le
definizioni di Λk e εk

Λk =
m0,k

ms,k +mpl,k

con m0,k=massa iniziale k-Stage

εk =
ms,k

ms,k +mp,k

con εk=Structural Ratio

m0

mpl

=
N∑
k=1

(1− εk)Λk

1− εkΛk

Inoltre, risulta conveniente applicare la funzione logaritmo naturale ad entrambe
le parti dell’equazione, in modo da ottenere la seguente funzione più facilmente
differenziabile

ln

(
m0

mpl

)
=

N∑
k=1

ln

(
(1− εk) Λk

1− εkΛk

)
Per concludere la formulazione del problema di ottimizzazione occorre definire la
funzione di vincolo (Constraint Function). In questa specifica problematica, oc-
corre assicurare che il veicolo di lancio fornisca l’energia necessaria ad arrivare
nell’orbita desiderata, perciò

∆Vvehicle = k =
N∑
k=1

Ck · lnΛk = ∆Vmission

Il processo di ottimizzazione può, quindi, essere formulato come:
Minimizzare

N∑
k=1

ln

(
(1− εk) Λk

1− εkΛk

)
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soggetto a
N∑
k=1

Ck · ln Λk = ∆Vmission

Metodo dei Moltiplicatori

Affinché il metodo sia applicabile, è necessario inserire dei valori in input: Exhaust
Velocity Ck, numero degli stage N, Structural Ratio εk, ∆Vmission e Payload Mass
mpl.
Introducendo il Moltiplicatore di Lagrange p, esplicitiamo e combiniamo le due
funzioni esposte in precedenza

f ∗ =
N∑
k=1

ln

(
(1− εk) Λk

1− εkΛk

)
+ p

( N∑
k=1

Ck · ln Λk −∆Vmission

)
La seconda sommatoria è la ”Constraint Function” g.
Espandendo il logaritmo

f ∗ =
N∑
k=1

[ln 1− εk + ln (Λk)− ln (1− εkΛk)] + p

( N∑
k=1

Ck · ln (Λk)−∆Vmssion

)
e differenziando rispetto a Λk, si ottiene

∂f ∗

∂Λk

=
1

Λk

+
εk

1− εkΛk

+ p · Ck
1

Λk

= 0

Eguagliando la derivata appena ricavata a zero, si ricava un’espressione per Λk

Λk =
1 + p · Ck
p · Ck · εk

È possibile, ora, riformulare la Constraint Function g, sostituendo al suo interno
la relazione di Λk trovata in precedenza, ottenendo cos̀ı

N∑
k=1

Ck · ln
(

1 + p · Ck
p · Ck · εk

)
= ∆Vmission

L’equazione cos̀ı scritta è di tipo trascendentale avente una singola incognita p ed
è risolvibile tramite metodi iterativi.
Il metodo iterativo utilizzato largamente è il metodo di Newton, che viene im-
plementato partendo da un valore ipotizzato iniziale di radice (valore incognito),
approssimando, in seguito, la funzione secondo la tangente in tale punto e infine,
computando il punto d’intersezione della tangente con l’asse delle ascisse; questo
procedimento viene ripetuto fino a raggiungere un valore sufficientemente accurato
per la nostra soluzione.
La soluzione appena ricavata fornisce il valore del moltiplicatore di Lagrange p, con
il quale è possibile ottenere i valori ottimali di Mass Ratio per ogni Stage Λk del
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veicolo spaziale e, di conseguenza, dei Payload Ratio di ogni Stage λk, utilizzando
l’equazione

λk =
Λkεk − 1

1− Λk

Con i valori noti di Payload Ratio, è possibile calcolare le masse di ogni Stage,
partendo dallo stage N, sfruttando la definizione di λk e invertendola

mN =
mpl

λN

mN−1 =
mpl +mN

λN−1

m1 =
mpl +mN +mN−1 + ...+m2

λ1

Infine, si ottiene il minimo valore di GLOM tramite la relazione

m0 =
N∑
k=1

mk +mpl
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C Dimensionamento

Per il dimensionamento di base si è partiti dalla conoscenza delle masse ottenute
in analisi TOPSIS e dalla definizione di una serie di parametri, caratterizzanti i
sistemi in uso:

• Accelerazione gravitazionale posta a 9.8065 m/s

• Mixture ratio di 4 (si è scelto un valore leggermente inferiore a quello classico
per renderlo un parametro più dimensionante)

• Densità combustibile (LH2): 69.5 kg/m3

• Densità ossidante (LO2): 1141 kg/m3

• Dimensioni del fairing del payload bay in base al modulo più ingombrante
del Lunar Gateway: Diametro 4 m, Lunghezza 7 m

La scelta per i propulsori da adottare nella nostra configurazione è ricaduta su:

Booster Primo stadio Secondo stadio
Motore ESR Custom Vulcain MK3 CS-20

Spinta [N] 3.47 · 106 1.326 · 103 210 · 103

Diametro [m] 3.02 2.56 2.9
Lunghezza [m] 20.55 3 3.85

Isp [s] 260.03 412 443
T/W 1.8521 1.25 0.4

Sono stati scelti dei motori disponibili sul mercato per la semplicità del calcolo di
lunghezze e diametri.
Per i booster si è resa necessaria una modifica dei valori reali: si è considerato ESR
del Arianne 6, ma ingrandito fino alla massa richiesta dall’analisi TOPSIS. Si è de-
ciso quindi di mantenere il raggio costante ed aumentare la lunghezza (ipotizzando
l’aumento del numero di grani all’interno); la spinta rimane invariata ma cambia
l’impulso finale.
Il diametro dello stadio è stato ricavando partendo dall’ingombro dei motori: si
è innanzitutto verificato il numero di motori necessario per ogni stadio, per poi
usare una formula semi-geometrica per ottenere il minimo diametro accettabile
dello stadio.
Per il numero di motori si è valutata la spinta richiesta allo stadio

Treq =
T

W
· g ·maccensione − Tbooster

In cui il valore di T/W del primo e del secondo stadio sono ottenuti dalla valuta-
zione di lanciatori simili e la spinta dei booster è presente solo al primo stadio. Si è
poi verificato quante volte la spinta del singolo motore fosse necessaria per almeno
eguagliare quella necessaria.
Il diametro dello stadio è poi ricavato dalla formula:

D = 1.3 ·Dengine ·
(

1 +
1

cos(30)

)
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valida per il caso di 3 motori.

La stessa procedura si applica per il ricavare il diametro del secondo stadio, dove
troveremo un solo motore. Dal momento che il secondo stadio opera nel vuoto, il
diametro del motore non e‘ direttamente correlato al diametro dello stadio, ma per
diminuire le forze aerodinamiche al decollo si è fatto un trade-off tra il diametro
del primo stadio e il diametro del fairing.
Una volta noto il numero di motori, conosciamo la spinta che e‘ in grado di for-
nire ogni stadio, e da [21] troviamo la equazione che permette calcolare la durata
dell’accensione per ogni stadio:

tboi =
mpropi/mTO

Ti/(mTO · g)
· Ispi

Noto il tempo e la massa possiamo calcolare la portata.
Il dimensionamento dei serbatoi comincia dall’ipotizzare la loro forma: per il primo
e secondo stadio si e‘ scelta una configurazione a tandem, con il serbatoio di LH2
in alto. Si sceglie inoltre un serbatoio cilindrico, ai cui estremi si aggiungono delle
calotte pseudo-sferiche.
Si ipotizza in prima approssimazione di avere un diametro del cilindro dei serba-
toi quasi coincidente con quello esterno dello stadio (l’analisi di questo spessore
sarà approfondito dall’analisi strutturale). Si procede quindi al calcolo del volume
di propellente e di ossidante necessario allo stadio, nota massa, mixture ratio e
densità. Il calcolo delle dimensioni dei serbatoi è quindi semplicemente svolto da
alcune semplici formule:

Vi = 1.05 · mi

ρi

Vcalotta = 2π · r
3
i

3

Lcilindroi =
(Vi − 2 · Vcalotta)

(π · r2i )

Lcalottai =
ri
3

Li = Lcilindro + 2 · Lcalotta
Queste operazioni sono state poi ripetute anche per il secondo stadio, assumendo
una forma dei serbatoi simile, ma il cui raggio è 1.2 quello del motore.
In una configurazione di tipo tandem i serbatoi sono posti uno sopra l’altro: l’al-
tezza dello stadio può essere quindi considerato in prima approssimazione come la
somma delle altezze dei serbatoi inseriti e del motore associato allo stadio.

Lstadio = Lox + Lfuel + Lengine

Questa operazione si ripete per ogni stadio, e si ricava infine l’altezza del lanciatore
come la somma dell’altezza di ogni singolo stadio.

LTOT = Lstage1 + Lstage2 + Lfairing
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D Aerotermodinamica

D.1 Aerodinamica

Definizione del coefficiente aerodinamico

La determinazione delle caratteristiche aerodinamiche di un lanciatore è un’ope-
razione molto complessa a causa della quantità di variabili che entrano in gioco,
tra cui importanti gli effetti di compressibilità dovuti all’alto numero di Mach che
si raggiunge. Per studi più avanzati si può ricorrere a studi CFD (Computational
Fluid dynamics - Fluidodinamica computazionale) che permettono, con un costo
computazionale ingente, di determinare con ottimi risultati il campo di moto at-
torno al lanciatore.
Per le prime fasi di progetto è comunque necessario avere almeno delle informa-
zioni significative, per quanto basilari, del comportamento aerodinamico: ciò si
può ottenere dalla stima dei coefficienti aerodinamici, in particolar modo quello di
principale interesse è quello è il coefficiente di resistenza.
La stima viene ricavata attraverso dei metodi semi-empirici che si basano sulla
normalizzazione della forza aerodinamico rispetto alla pressione dinamica (“q”) e
ad una area di riferimento (“Aref”), che per il lanciatore si riconduce alla sezione
di ingombro trasversale:

Cd =
D

qAref

Il lanciatore ha una geometria complessa da considerare nella sua interezza, si è
deciso quindi di suddividerlo in geometrie più semplici su cui calcolare i coefficiente,
per poi combinarli assieme per ottenere il risultato globale:

Cd,system =
N∑
i

Ai
Aref

Cd,i

Ai intende l’area di riferimento per la singola geometria.

La presenza dei booster rappresenta una ulteriore complicazione nella trattazione:
questi sono posti in parallelo rispetto al primo stadio, ma bisogna tenere conto
dell’interfenza aerodinamica che si presenta all’interfaccia booster-core, cosa che
il metodo ancora non prevede. Si introduce quindi un coefficiente correttivo per
i booster KCd che rappresenti questa interferenza. lIl coefficiente di resistenza
esplicitato è quindi:

Cd =
KCdCd,boosterAref,booster1 + Cd,coreAref,core +KCdCd,booster2Aref,booster2

Aref,booster1 + Aref,core + Aref,booster2

KCd = 0.9 IL coefficiente di attrito di ogni componente si origina da tre contributi
principali:

Cd = Cd,f + Cd,b + Cd,p

Cd,f = Skinfrictiondrag Cd,b = Basedrag Cd,p = Bodypressuredrag
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Skin friction drag

Lo Skin friction drag è il contributo alla resistenza delle azioni viscose. Utilizzando
il modello proposto da Barrown è possibile stimare questo contributo al variare
del Mach sia per flusso laminare, che turbolento. Analizzando la fase di ascesa
di un razzo al lancio è facilmente riscontrabile come il flusso sia praticamente
sempre turbolento (il flusso laminare è circoscritto ai primi istanti di volo, quando
le velocità sono ancora contenute).
Il modello prevede:

Cd,f =

{
Cf (1−M2) M ≤ 0.8

Cf
(1+0.15M2)0.58

M > 0.8

Cf è il coefficiente di skin friction, modellabile come come una funzione del numero
di Reynlods, della rugosità superficiale RS e della lunghezza del lanciatore L.

Cd,f =

{ 0.664√
Re
0.445

log10Re
2.58 − 1700

Re

0.032
(
RS
L

)0.2
Il Reynolds critico si pone pari a

Res,critico = 51

(
RS

L

)−1.039
Essendo stato già osservato il tipo di flusso da adottare (turbolento) l’analisi pro-
cede con questa ipotesi. Inoltre, è necessario identificare un’aera di riferimento per
l’equazione del Cd: è stata scelta l’area bagnata.

Body pressure drag

Il Body pressure drag nasce dalle forze di pressione che agiscono lungo la superficie
del lanciatore. Il contributo è legato agli stadi principali e a quelli di transizione.
Il nostro lanciatore non prevede al momento stadi ausiliari, ma il modello è stato
sviluppato con la capacità di poterli aggiungere in un secondo momento, qualora
diventasse necessario.
Per lo stadio di transizione positiva si considera un cono avente lo stesso angolo di
conicità e come area di riferimento la differenza tra le due basi; per la transizione
negativa invece, si utilizza il modello proposto in [8] (determinando il coefficiente
attraverso specifici parametri geometrici e al numero di Mach).
Il contributo principale della body pressure drag è dato dal fairing; questo può
essere sviluppato con diverse geometrie: Conica, Ellittica, Parabolica, Ogiva di
Von Karman (L-D Haack series) oppure L-v series. Per un fairing conico si ha:

Cd,p,M = 0.8 sin2 φ

φ =angolo del cono.
Cd,p,M = sinφ

Per Mach superiori a 1.3 si utilizza la relazione fornita da Hoerner [11]:

Cd,p = 2.1 sin2 φ+ 0.5
sinφ√
M2 − 1
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Invece, come suggerito da [31], quando il Mach è inferiore a 1.3 si può utilizzare la
relazione:

Cd,p = aM b + Cd,p,M=0

Dove a e b sono definite a partire dalle equazioni prima illustrate. Questa relazione
risulta particolarmente utile perchè in grado di modellare anche le geometrie più
complesse. Se il fairing è ogivale allora si può introdurre un parametro K che
rappresenti il tipo di ogiva, con valori tra 0 ed 1 (1 rappresenta l’ogiva tangente).
In caso di forme più generali si introduce il fairing fineness ratio:

fN =
Lfairing
Dfairing

Si introduce il bluntness ratio Br:

Br =
Rn

Rf

=
noseradius

fairingbaseradius

Analizzando i dati presenti nei report NACA è possibile ricavare un’espressione
empirica del Cd in funzione del Mach:

Per le altre tipologie di fairing si procede in maniera analoga:

Cd,p,fn=0 = 0.85
qs
q

qS
q

=

{ 1 + M2

4
+ M4

40
M ≤ 1

1.84− 0.76
M2 + 0.166

M4 + 0.1035
M6 M > 1

Per le geometrie complesse si adotta una soluzione differente [31]: si determina
la pressure drag di un cono dal simile fineness ratio (pari a 3, ottenuto dai dati
sperimentali). Si calcola quindi la pressure drag di un blunt cylinder utilizzando le
equazioni già descritte e si interpola il tutto rispetto la relazione con a e b.

qS
q

=

{
a = Cd,p,fn=0

b = log4
Cd,p,fn=0

Cd,p,fn=3

Cd,p,blunt = Cd,p,sharpFc,r

Fc,r = 1− 0.16Br + 4.6B2
r
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Base drag

Il Base drag è il contributo dovuto all’area di minore pressione che si instaura a
valle di un brusca riduzione della sezione (ad esempio alla base del lanciatore).
Essendo questa una caratteristica è fortemente influenzata dalla separazione si è
deciso di stirmarla attraverso dei modelli sperimentali NACA per i missili [8].

D.2 Termodinamica

La stimz del flusso termico richiederebbe un calcolo termodinamico di grande com-
plessità ma, vista la configurazione assimilibaile al cono del fairing, si può utilizzare
un metodo semplificato, adatto per i corpi conici con angolo 20◦ < β < 50◦, valido
fino alla quota di 43km circa (per quote superiori rappresenta comunque una buo-
na approssimazione di riferimento) e per un range di Reynolds tra 2 · 105 e 2 · 106.
Un’ultima ipotesi è che la trasmissione del calore sia istantanea, per considerare il
profilo di temperatura uniforme.
Il flusso di calore entrante al lanciatore può essere espresso come

Q̇1 = h(TB − TS)

(TB è la temperatura dello strato limite e TS è la temperatura della superficie del lanciatore)

Il coefficiente di scambio termico h è determinato sperimentalmente [9]. Si assume
Q1 quale il contributo principale al flusso di calore, trascurando le altre possibili
sorgenti. Il lanciatore dissipa calore per radiazione principalmente.

Q̇2 = εσT 4
S

(σ = 5.67 ∗ 10−8WK4

m2 è la costante di Boltzmann e ε è l’emissività della superficie, che se non è
nota a priori si può assumere pari a ε = 0.4)

Durante un intervallo di tempo dt, l’equilibrio termico sulla superficie é:

GdTS = dt(Q̇1 − Q̇2)G
dTS
dt

+ hTS + εσT 4
S = hTB

59



G è la capacità termica della superficie (unità di misura JK
m2 ) ed è il prodotto del

calore specifico, della densità e dello spessore del materiale

G = cρτ

Per un oggetto a velocità costante, il termine dTS
dt
→ 0, quindi la superficie tende

ad una temperatura di equilibrio, determinata dall’equazione:

hTS,eq + εσT 4
S,eq = hTBh =

εσT 4
S,eq(

TB − TS,eq
)

In caso di arresto isentropico (apice del cono) la temperatura che si raggiunge è la
temperatura di arresto; per il resto del corpo la temperatura di strato limite sarà
leggermente inferiore a quella di arresto di arresto.
La temperatura di arresto (o temperatura totale) Tst si ricava, supponendo il calore
specifico indipendente dalla temperatura stessa, dalla temperatura del flusso libero
Tfs e dalla velocità Vfs:

Tsf = Tfs +
V 2
fs

2Cp

In relatà il calore specifico non è costante: potrebbe diventare necessaria una
correzione per le alte velocità.
La temperatura di strato limite si lega alla temperatura totale con la relazione

K =
TB − Tfs
Tst − Tfs

K è il fattore di recupero (pari aK = 0.89 per corpi conici con angoli di 20◦−50◦ [9]). L’aumento
della temperatura di strato limite è quindi espressa con(

TB − Tfs
)

= K

(
Tst − Tfs

)
= K

(
V 2
fs

2Cp

)
Il trasferimento di calore si può empiricamente rappresentare con la formula [9]:

h =

(
0.0071 + 0.0154

√
β

)
k

l
Re0.8

k è la conducibilità termica dell’aria, l la lunghezza caratteristica, (definita come
la lunghezza del cono [9]), Re è il numero di Reynolds e β è l’angolo del vertice del
cono. Sostituendo il numero di Reynolds si ottiene:

h =

(
0.0071 + 0.0154

√
β

)
1

l0.2

(
ρfsufs

)0.8
k

µ0.8

µ è la viscosità dinamica dell’aria.
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