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Raggiunge l'orbita con il solo carburante

Immagazzinato nei serbatoi

Obiettivi di missione
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VEICOLO ORBITALE A SINGOLO STADIO (SSTO)’
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OBIETTIVI TIPOLOGIE APPROCCI
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Fig.1 Rappresentazione di Skylon 1] hydrogen

punto chiave:
massimizzare la spinta prodotta da
un sistema propulsivo riducendo al
AU minimo il peso del veicolo spaziale e

Fig.2 DC-X razzo vettore 2l massimizzare il payload
3
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MULTISTADIO

raggiungono la velocita orbitale scartando il peso strutturale durante la spinta

X ®

difficolta nel riutilizzare gli stadi sacrificabili

MONOSTADIO

portano in orbita l'intera massa = capacita di carico utile ridotta
e necessaria un'attenta

sono piu facili da alleggerire non avendo ulteriori stadi progettazione per risparmiare Il
peso, trovando il giusto
] evitano lo scarto di motori e strutture costose = riutilizzabilita compromesso tra massa della
Y struttura, del payload e del
/ \ propellente

OOO®

evitano I'aumento dei costi di sviluppo di piu veicoli separabili




CRITICITA' la velocita di scarico & determinata

dalle proprieta di combustione e |
combustibili attuali rendono difficile
portare in orbita un monostadio

A

la spinta deve compensare i vincoli O :
. . | la massa strutturale non varia:
imposti dall'atmosfera:
. : : compromesso tra payload e
* resistenza aerodinamica
. 2 propellente
gravita .

7,8 km/s
per raggiungere orbita bassa

progressi nei materiali compositi
per ridurre la disparita del GLOW?

| | tra SSTO e TSTO*
2 GLOW = Gross Lift-Off Weight
3TSTO = Two Stages To Orbit 5



EQUAZIONE DEL MOTO: EQUAZIONE DEL RAZZO IDEALE

struttura
variazione di velocita del mezzo propellente\ \ peﬂoad
. . e / . m; my,+mg+my
equazione del razzo ideale di Tsiolkovsky Ay = | SP " Jo ]n(M R) —rapporto dimassa MR = — =
m m.+m
/ f S pl
impulso specifico del propellente gravita standard

\"V—/
velocita di scarico Ve

* per massimizzare Av @ @

massimizzare Ve massimizzare MR assistenza esterna
Isp=700s aumentando Isp diminuendo mg e my, slitta, traino aereo,
aumenta PMF % e la massa persa cavi ipersonici...
am, F
ISp=450s dt  Isp PMF=¢ =2 T g TV _ MR-
: m; m; m; MR MR
— = basso consumo di
Isp=250s propellente
MR
mp(kg) ms (kg) mpikg) Isp(m/s) mi (kg) mt (kg)  Av(m/s)
e esempio SSTO 100.000 10.000 5.000 450 115.000 15.000 8.992
TSTO | st 50.000 5.000 0 450 115.000 65.000 2.919 AV tot
| stsideve ancorastaccare  TSTO Ilst  50.000 5.000 5.000 450 60.000 10.000 7.910 }

*PMF = frazione di massa del propellente 6 = ad oggi un TSTO e piu conveniente



EQUAZIONE DEL MOTO: EQUAZIONE DELLO SPAZIOPLANO

... ma l'equazione ideale del razzo non e stata concepita per veicoli complessi come uno spazioplano che vola in una prima fase
endo-atmosferica con motori a respirazione ad aria € in una seconda fase eso-atmosferica con motori a razzo

premessa: dall'eq. del razzo ideale per raggiungere 7.800 m/s con motore a razzo (Isp=450 s) risulta MR=5,85

step 1: si riscrive I'eq. del razzo ideale tenendo conto delle perdite di velocita (k) dovute a resistenza atmosferica e gravita
Vo=(1+k)*-g-Is-In(MR)

ora la velocita effettiva richiesta e circa 10.000 m/s e MR circa 9

step 2: I'eq. del razzo a piu stadi impilati verticalmente &

Vo=A+k)1-g-Isr-In(e- MR)
T

CONn € = [(MR;) Il mass ratio multiplier che tiene conto delle nuove tecnologie del multistadio

MR

step 3: I'eq. dello spazioplano con motore a respirazione ad aria e
Vo=0+k) - g-Isr-In(é - MR)
Isa M, M, !

con & = MR,F ove B = Tor MR, = M, , MR, =M,

Il mass ratio multiplier che tiene conto della tecnologia dello spazioplano bifase

(@) fa rif. alla fase endo-atmosferica
(r) fa rif. alla fase eso-atmosferica .



MODELLO DI TRAIETTORIA: CRITERI DI OTTIMIZZAZIONE

scopo: bruciare la piu piccola quantita di propellente e massimizzare il payload

sia un SSTO a decollo verticale e atterraggio orizzontale (VTOHL) con propulsione ad aria per la raccolta ﬂ ﬁ

di ossigeno atmosferico in volo supersonico durante una fase di crociera approssimato a corpo misto _]

.. i . . Fig.4 Confiqurazioni di corpi misti [4
1. ottimizzazione della fase di salita g g P

a) criterio di massima finezza: flight path angle ottimale per minimizzare consumo carburante

b) criterio dell'energia specifica del carburante: angolo di incidenza tale che fs ., = consumo di carburante minimo

c) criterio della minima resistenza: D,;, per angolo di incidenza quasi nullo

— si sceglie (a) per fase respirazione e (b) per fase razzo = incremento del payload di almeno 20%

2. ottimizzazione della fase di crociera ballistic fligth
a) altitudine e Mach costanti

LY
‘*Hohmann transfer

v

b) angolo di incidenza e Mach costanti

— si sceglie (a) dato che I'angolo di incidenza e un parametro molto sensibile e si facilita
Il design della presa d'aria

3. ottimizzazione dell'inserimento in orbita
a) volo balistico

b) trasferimento di Hohmann

c) Powered all the way

— si sceglie (a) per minor lunghezza di traiettoria e meno propellente bruciato

OSS. se gli effetti dell'atmosfera fossero trascurabili si sceglierebbe (b) | —— | |
8 Fig.5 Metodi di inserimento in orbita I

PAW method



MODELLO DI TRAIETTORIA: TRAIETTORIA OTTIMIZZATA

Si consideri il moto dinamico di un veicolo ipersonico modellato come un corpo rigido
che sorvola una Terra sferica e rotante con il vento nell'atmosfera trascurabile

La velocita e I'angolo di rotta necessari per eseguire un corretto inserimento in orbita

sono valutati come: oM COS i T
e _ : ol
Vorbis = ‘/R Iy Horbiy = ArCSI (sinxl) T 2

Dopo aver eseguito un trasferimento di Hohmann governato dalle seguenti equazioni:

([ 2

1t mﬁnal =
Av,+Av,
| GMe ( / ) exp
1 — 4 8ol
r2

il veicolo approssimato a massa puntiforme esegue la fase di rientro con punto iniziale
a (t=0) e punto finale a (t:tﬂn ) tali che rispettino rispettivamente:

AV1=\

2ry

r1+r2

target

Avy = 1

h(t = 0) = hy = 120 km h(t = t7) = hy = 24 km
v(t = 0) =vg = 7.8 km/s v(t =tr) =vs=0.8 km/s
y( =0) =vyo = -1 deg y(t =tr) =yr = —10 deg
x@=0)=yxo=90deg xXt=tr)=xr=90 deg
At =0)= 129 =1deg At =tr) = Ay =40 deg
0(t =0) =6y = 0 deg 0 =tr) =0 =0deg

— e stata trovata una traiettoria ottimale fisicamente significativa, che rispetta tutti i
vincoli imposti e massimizza il payload 9
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CONCLUSIONI

I'idea dietro a un monostadio e (1) ammortizzare i costi su voli ripetuti, (2) maggiore affidabilita e (3) maggiore sicurezza

ad oggi e marginalmente possibile lanciare dalla Terra un veicolo spaziale costituito da un solo stadio

I'equazione del razzo di Tsiolkovsky mostra che il peso morto impedira di raggiungere |'orbita a meno che il rapporto di
massa non sia molto alto

la progettazione ottimale della traiettoria permette di ottenere un guadagno in termini di payload

studio da portare ai limiti per superare lo stato dell’arte attuale e rendere concreta I'idea di un mezzo monostadio
riutilizzabile all’avanguardia
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