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Esplorazione Spaziale e Propulsione Nucleare

Avanzamento tecnologico:

Negli ultimi 70 anni, lo spazio e diventato
accessibile grazie alla propulsione chimica, che
utilizza la combustione del propellente per
generare spinta.

Limiti attuali:

La propulsione spaziale ha visto miglioramenti
limitati, con vincoli legati alla massa di propellente
necessario

Propulsione nucleare:

Studiata dagli anni '60, offre una soluzione per
ridurre la necessita di propellente e superare le
limitazioni attuali. Tuttavia, richiede ulteriori
ricerche per risolvere difficolta tecniche.
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Obiettivo della relazione:
Spiegare il principio di funzionamento della propulsione
nucleare, i tentativi svolti, le potenzialita e i motivi per cui
non e ancora stata implementata
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Definizione: Principio Fisico:
* Metodo per spostare un veicolo spaziale nel vuoto * Basato sulla terza legge del moto di Newton: per
dello spazio ogni azione c’eé una reazione uguale e contraria.
* Essenziale per il lancio, la manovra e la navigazione di * Formuladispinta:T =mi - v,
satelliti, sonde, rover, stazioni spaziali e navi con
equipaggio

Parametri Chiave:

AV Variazione di velocita raggiungibile con il propellente immagazzinato
m : Portata di massa in uscita dal propulsore

g T . :
Isp: Impulso specifico, Isp = ge correlato alla spinta e alla portata di massa espulsa.
0

Formula di Tsiolkovsky:

AV = sp Yo ln(:—;)
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Limiti dei Propulsori Chimici:

* Elevata massa espulsa durante la propulsione

* Necessita di un'elevata quantita di propellente a
bordo

* Isp=200-400 s (massimo 460 s)

Implicazioni della Formula di Tsiolkovsky

* Maggiore AV (variazione di velocita)
. my
e Minore rapporto — (meno propellente
f

necessario a bordo)

Principio di Funzionamento:

Utilizza I'energia di fissione di elementi
radioattivi (uranio, plutonio) per accelerare
gas o plasma

Vantaggi della Propulsione Nucleare:

* \Velocita di espulsione del propellente molto piu
alta

* Impulso specifico (Isp) maggiore, dai 1000 ai
9000 s
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e Prima tipologia ad essere sviluppata

e Impulso specifico di circa 1000 s

Principio di funzionamento:

* |l calore prodotto dalla fissione nucleare
surriscalda un gas leggero

* Sisviluppano temperature e pressioni
estremamente elevate

* Le particelle fuoriescono ad altissime velocita
dall’ugello


https://ntrs.nasa.gov/api/citations/20140016814/downloads/20140016814.pdf
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Sviluppato anni ‘60 e 70

Uranio altamente arricchito (HEU)
Test di successo a terra

Picco di spinta: 110 KN

Veloci tempi di risposta

INTERNAL

SHIELD CONTROL

DRUM

TURBOPUMPS

EXTERNAL REFLECTOR
DISC SHIELD

Nuclear thermal propulsion —Progress and potential-Dale Thomas- ScienceDirect
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«Space Nuclear Thermal Propulsion»
Ministero della Difesa Statunitense

Tecnologia «particle bed reactor», celle di
combustibile porose

Gas propellente scorre attraverso i pori degli
elementi di combustibile, surriscaldandosi

Impulso specifico 1000 s

Engine controller

Reactor Subsystem

Thrust Chamber Assembly

Nozzle extension
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* Progetto attivo

e Utilizzo di Uranio a basso arricchimento ma ad
alto dosaggio (HALEU)

* Realizzazione componenti non nucleari nel
2024, test in orbita entro il 2027

* Importanti protocolli di sicurezza
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Jupiter rendezvous mission

2600
Juno Orbiter, NASA (2012)
2400 1 ® Galileo, NASA (1989)
o + B Juice, ESA (2023)
* Missione umana su Marte di durata 1,5-3 anni E 2200+ # NTP-Jupiter, UAH (2021)
o
* Esplorazione robotica sistema solare esterno g 2000 -
© a
* Non necessita di gravity assist dé 1800 -
@
* Miglioramento prestazioni propulsore, ma non E 1600 - =
esponenziale 0
1400 -
1200 r : r . , , v
0 1 2 3 ) 5 6 7 8

Trip time, years

Nuclear thermal propulsion —Progress and potential-Dale Thomas- ScienceDirect
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ropulsori elettrici alimentati da ingente sistema di e — ELECTRIC
potenza o e PROPULSION

» Espulsione propellente ad altissime velocita (20-50 km/s)

* Accelerazione particelle cariche (plasma, ioni) da un
campo elettrico o magnetico

* Iy =2000~9000s

* Per la missione, minor propellente necessario o maggiore
AV ottenibile

11
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* Classificatiin base al principio fisico utilizzato

» (Caratterizzati da bassa spinta, ordine dei mN o N

NUCLEAR
; T S ‘ ELECTRIC
. . 1 . . -
* Rendimento propulsori calcolato dalla formula = ESP]#VO T e PROPULSION

. P
* Massa specificaa = e
D

* Lifetime del propulsore
* 2 tipologie di propulsori

o electrostatic
o electrodynamic

12
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* Electrostatic Thruster
* Prima tipologia studiata

* loni accelerati da un campo elettrico

RN . . zq'
* Velocita di uscitau, = Td)
L

* Generazione plasma da impatto con elettroni che scorrono
tra anodo e catodo

* Griglia esterna attrae ioni accelerandoli

* Neutralizzatore per impedire rientro della carica
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Recent advances in nuclear powered electric propulsion for space exploration - ScienceDirect
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Electrostatic thruster
Sfrutta effetto Hall per accelerare plasma
Propulsione attraverso un anello circolare

Campo magnetico radiale e campo elettrico
longitudinale

Elettroni rilasciati dal catodo sono catturati dal campo
magnetico, iniziando ad orbitare attorno all’anello

Impatto con elettroni genera plasma carico che viene
dunque accelerato dal campo elettrico

Vantaggio di una maggiore densita di plasma

Magnet
Coils
Insulating
Channel
Anode 3
Neutral Gas

Symmetry Axis

Electrons

Cathode

4 *

Recent advances in nuclear powered electric propulsion for space exploration - ScienceDirect
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 Tipologia Electromagnetic Thruster ——ANOME C :
urren
 Sfruttalaforzadilorentzz T = |jXBdV .
JJ Prop !lgnt |
e Elettroni in scorrimento tra catodo e anodo collidono con I: Cathode [ E
propellente generando plasma [y Lorentz Force

* (Catodo genera campo magnetico circolare, che accelera
gliioni del plasma in movimento

-

* Lifetime 5000~10000 h, fallimento per erosione catodo

e
.

Induced Magnetic Fieldﬁ_

Recent advances in nuclear powered electric propulsion for space exploration - ScienceDirect
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* Reattore a fissione nucleare come
sorgente elettrica per i propulsori

* Miscela Elio-Xenon come fluido operativo
* Difficolta legate alla massa del sistema
* Stima parametri a partire dai principi primi

* Creazione codice denominato MEGREZ,
poi confrontato con dati missione JIMO

Propellant
Tanks

Secondary Thermal
fo .E.fsctm:af Power

: il ribut
: Conditioning . Distribution

Secondary
Loads

Power
Convercion
Turboalternator

Auxiliary Cooling Loop

anry Therma! Transport Loop

Propulsion Power Management and Distribution Power Conversion Nuclear
Subsystem Subsystem Subsystem _Subsystem
Thrusters ( Power Power Power Thermal 7 Heat
Condltlonmg Distribution Conversion Transport 1| Source
i

hvd

Propellant

D Thermal Management

Ay

Recent advances in nuclear powered electric propulsion for space exploration - ScienceDirect
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Potenza elettrica: P, = Pyt — Byymyp

Potenza alternatore: Py;r = Mgt (Pturb — Peomp — Pfan)

Rendimento sistema: 15,5 = ———

Pe

Preac

T

Alternator
I Compressor

—_ = =

Turbine

|
i
y

Recuperator

— — — Low=pressure bleed gas scheme
High=pressure bleed gas scheme (1)
— — — High-pressure bleed gas scheme (2)

Efficiency and mass optimization for space nuclear power systems with
closed Brayton cycle loops- Baihui Jiang , Yu Ji, Jun Sun *, Lei Shi-
ScienceDirect

cooler
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Toutis = Tin(5—) ¥ | |
Pi Y
Compressore Alternator
_ houtis—hin Turbine | | Compressor
Neomp = 7 —p— | e = =
out™lin Y cooler
Peomp = m(houe — Rin) ,
| e >

Turbina Recuperator
o — hin—hout
Meurb hin_hout,is
— — — Low=pressure bleed gas scheme
* Puyp = m(hin — hoyt) High-pressure bleed gas scheme (1)

— — — High-pressure bleed gas scheme (2)

Efficiency and mass optimization for space nuclear power systems with
closed Brayton cycle loops- Baihui Jiang , Yu Ji, Jun Sun *, Lei Shi-
ScienceDirect
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Reattore e scudo radiazioni:
e 20% massa sistema
* Materiale fissile

* Scudoraggia,f ey

Componenti rotative:
* 5% massa sistema

* Maxtip 550 m/s

e R 1 Ahcomp
comp —
p NBRU \| Zcomp¥comp

— 2
Mpry = Zcomp ¢BR UT[Rcomp

Scambiatore di calore:

Controflusso

_ Lexc pexc”exc2
AP = 4foxc

DGXC

2

Thot—Tcold

Qexc =

One PCHE channel

RpottRwalltRcold

JMMI

7

L
Wehan
. . . .
- - - - -
. . . . .

Efficiency and mass optimization for space nuclear power systems with
closed Brayton cycle loops- Baihui Jiang , Yu Ji, Jun Sun *, Lei Shi-

Fig. 4. Schematic of the counter-flow PCHE.

ScienceDirect

Hot side

ICold side
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Radiatore:
e Massa ha un incidenza rilevante

*  Qrad = Opoitz€radlrad (Trad4 - Ts4)(4WradLrad)

Heat transport loop

Efficiency and mass optimization for space nuclear power systems with
closed Brayton cycle loops- Baihui Jiang , Yu Ji, Jun Sun *, Lei Shi-
(b) ScienceDirect
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Number of Converters 4 B . Brayton Converter
Number of Spares 2 184.4 kWe Alternator Losses 9.4 kWt
Converter Efficiency 20.0% PMAD Bearing Losses 4.2 kWt
\ iy o 94.8% EfT
System Efficiency 18.2% » Shaft Mounted Fan
Efficiency B5%
I—> 1146 K 390 K Pressure Rise 14 kPa
| 1864 kPa 1000 kPa Radiator Pumps
) : | o7 9 T
llglgféﬂkl; 3.07 ke/s 3.42 kg/s o7.2 kWe Efficiency 30%
A 3 Pressure Rise 365 kPa
S 88.4% Eff 84.0% Eff 91.2% EfF 390 K Total Power  1.77 kWe
Turbine Comp [—p=] Alternator 1004 kPa
1.75PR 2.00 PR 14 kWt =
379K
Reactor /r i 94.0%Ef [T _® 7
338K Mz K Radiator
Gas Cooler
) 943 K 2000 kPa 181 kWi 505 K
1002 kWt 1064 kPa 3.07 kg/s 0.69 kg/s 765 kWt
—p
7 | I
454 K
910 K 4 kP 239 K
1948 kPa 12 b/ a - —
0.35 kg's 3.42 kg/s Gas Composition
| M_910K 38K l HeXe MW 315
| 1964 kPa] 92.0%Eff | 1979 kPa Atom % He 0.784
Recuperator Atom % Xe 0.216
% 755 kWi ST1K
1042 kPa 1027 kPa

Efficiency and mass optimization for space nuclear power systems with
closed Brayton cycle loops- Baihui Jiang , Yu Ji, Jun Sun *, Lei Shi-
ScienceDirect
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Rivoluzione trasporto spaziale
Bassa spinta per lungo periodo di tempo

Prometheus Office dalla NASA:
* JIMO project
* VHITAL project

 alfa’project
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Propulsori HIPEP:

Prototipo 25 KW, facilmente scalabile
Impulso specifico 8000 s

Griglia in titanio

Lifetime 5000 h

e Jupiter Icy Moon Orbiter
e Gridden lon Thruster
e 20-50 KW potenza per thruster

Propulsori NEXIS:

* Prototipo 20 KW
Impulso specifico 7500 s
* Xenon come propellente
Lifetime 2000 h

24


https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/thumb/1/13/HiPEP_thruster.jpg/640px-HiPEP_thruster.jpg
https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/c/cb/NEXIS_thruster.jpg

UNIVERSITA
DEGLI STUDI
DI PADOVA

o0
I 22 procerTo VHITAL

* Collaborazione tra Universita
* Hall Effect Thrusters
 25-36 KW potenza per thruster
e Bismuto come propellente
e 2 stadiditensione:
e 150-250 V ionizzazione plasma

e 8000 V accelerazione ioni

* Maggior densita di spinta

Recent advances in nuclear powered electric propulsion for space exploration - ScienceDirect
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Tempo fuga campo gravitazionale terrestre:

1 u
IspGo | To

p T (0 7)) To

* Parametrot =

* Ottimizzazione per bassa spinta continuativa

i . : t
* Caratteristica della traiettoria: | = fo a(t)?dt

e Caratteristica della traiettoria propulsore:

10 IS 20
T =6.30 days

T=4.10 daye
T=2.97 days

_, p 1 1
] = Nep e(Mf M,

Escape
T=8.70 daye
Optimum design of nuclear electric propulsion
spacecraft for deep space exploration-Xinyu Miao a, i""‘*\-...___l___‘__

Haochun Zhang a,*, Qi Wanga, Yan Xia b, Wenbo Sun-
ScienceDirect
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Caratteristica della traiettoria minima per sfuggire al Caratteristica della traiettoria minima per raggiungere
campo gravitazionale terrestre: il pianeta obiettivo:
T -7 T 2
_ (Treea - aolspgoy(ao)(1—e ™) (e, 121
]esc,min - a(t) dt = 1 — 1—e-T ]esc,min - a(t) dt = 3
0 Y (ao)( e ") 0 hel
e T~ 140 | 3000
4 Y I 1
4
3 B 120
;f’ - \ 100 -
/ ,/‘/ \\"\ \\Planet ": 80 _ <2000 &3
| " O T s
[ ! 1 ~ 1 x
[ Earth | | \ ; % @r 11500
; / [
| e J/ \ / a0f -
\\\ ) oo ) . . Y _______d.-"! ‘\\ !l T 1000
/\/ ) - " 4 \ \. N nt / 20 - |
bl X ’ Helicocentric P, [ 1
Rl d \,/ Phase /S ﬂ||1||||d500
@ oy 7 125 150 175 200 225 250 275 300 325
’ Geocmﬂ‘ic\ S~ _ g - Thd/days
phase -

Optimum design of nuclear electric propulsion spacecraft for deep space exploration-Xinyu Miao a, Haochun Zhang a,*, Qi Wanga, Yan Xia b, Wenbo Sun- ScienceDirect
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Vantaggi della propulsione nucleare:

* Valida alternativa propulsione chimica

* Maggior carico utile

* Tempi di trasferimento ridotti

* Minor propellente necessario

* Vantaggi per esplorazione sistema solare esterno

e possibile soluzione per esplorazione umana di Marte

Conclusioni:

Svantaggi della propulsione nucleare:

* Massa finora troppo elevata del sistema di potenza

* Complessita sistema, aumento rischio fallimento

* Difficolta assemblaggio perché materiale radioattivo

* Vincoli stringenti per evitare contaminazione
atmosfera terrestre

* Limite maggiore massa specifica del sistema per NEP

* NTP piu vicina alla realizzazione di NEP

* NEP inizia ad essere vantaggiosa per sistemi molto grandi (dal MW)
* In fase di studio vettori spaziali che integrano entrambi i sistemi

28
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