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Introduzione.

Negli anni '50 e 60' si assiste ad un crescente interesse per lo spazio, le due superpotenze
mondiali U.R.S.S. e U.S.A entrano in competizione per il suo dominio.
L'allora presidente degli Stati Uniti d'America, John Fitzgerald Kennedy, si pronuncio, nella
sessione speciale del Congresso del 25 Maggio 1961, con una frase che lascid nel mondo
grande stupore: “...I believe that this nation should commit itself to achieving the goal,
before this decad is out, of landing man on the Moon and returning him safely to the Earth.
No single space project in this period will be more impressive to mankind, or more
important in the long-range exploration of space; and none will be so difficult or expensive
to accomplish...”

E fu cosi che ebbe inizio il programma Apollo; era solo il terzo dopo i precedenti
programmi Mercury e Gemini, e gia si puntava alla Luna.

La tecnologia e l'investimento finanziario richiesto per intraprendere un'impresa di tale
portata furono enormi; anche, oggi, nonostante gli enormi progressi tecnologici compiuti,
I'impresa risulterebbe titanica.

La “macchina” creata per portare I'uomo sulla Luna, € ancora il mezzo piu sofisticato che
l'umanita abbia mai potuto concepire: il Saturn V, il razzo che fece da vettore agli
astronauti che poggiarono per primi i piedi sul suolo del nostro amato satellite.

Il progetto di questa impressionante macchina portd allo sviluppo di molte tecnologie, fra
queste, lo sviluppo dei primi circuiti integrati (realizzati dalla IBM) per il sistema di guida
del vettore e la costruzione delle prime cellule a combustibile - fuel cell - che convertono il
combustibile direttamente in energia elettrica (invenzione del 1839 mai realizzata in pratica
fino all'avvio del programma Apollo).

Logo del progétto Abbllo - NASA

(")“...credo che questo paese debba impegnarsi a realizzare |'obiettivo, prima del termine di questa decade,
di far allunare un uomo sulla Luna e farlo rientrare sano e salvo sulla Terra. Non c'€ mai stato nessun
progetto spaziale piu impressionante per l'umanita, o piu importante per l'esplorazione a lungo raggio dello
spazio; e nessuno sara cosi difficile e costoso da realizzare...”



IL RAZZO VETTORE SATURN V

Sviluppi del razzo vettore Saturn V e delle missioni.

Per i primi sviluppi della progettazione del Saturn V, si inizid con ['utilizzo di razzi piu piccoli
che avrebbero avuto la funzione di banco di prova per tutte le nuove applicazioni
tecnologiche da applicare in seguito allo stesso Saturn V.

Possiamo qui citare i suoi predecessori: Saturn |, Little Joe |l e Saturn IB.

Il Saturn | era gia in fase di sviluppo, ma date le sue modeste dimensioni, non sarebbe mai
riuscito a portare in orbita una navicella con equipaggio umano, uscire dall'orbita terrestre
ed arrivare alla Luna. Comincid cosi lo sviluppo del Saturn V, inizialmente denominato
Saturn C-5.

Le scelte di progetto da compiere non erano cosa facile, e un grande team di ingegneri era
al lavoro, fra cui il celebre Wernher von Braun.

| punti critici di questo progetto erano moltissimi; segnaliamo i piu importanti:

1. Spinta necessaria al decollo.

2. Lasciare, con un equipaggio umano, per la prima volta I'orbita terrestre ed effettuare
un inserimento orbitale su un altro corpo celeste.

3. Atterrare su un altro corpo celeste, decollare e rientrare sulla Terra.

4. Mantenere in vita un equipaggio di tre persone per un periodo di quattro giorni in
uno spazio poco piu grande di due cabine telefoniche messe assieme.

Il primo punto fondamentale &€ quello relativo alla spinta necessaria al decollo, perché
rappresenta la fase piu critica del volo, oltre al rientro. E' proprio il decollo, cioé la fase da
quando si lascia la torre di lancio, a quando si raggiunge una quota di circa 80km, un limite
pratico dell'atmosfera.

Far sollevare una macchina alta 111 m (363 ft) e pesante 3038,5 t non & cosa facile.

Weighing almost 6.2 miliion p
fully loaded Saturn V was as h

Apollo/Saturn V
363 ft

Fig.1 Comparazione delle dimensione di un Saturn V — Kennedy Space Center, Florida



Bisogna soffermarsi un attimo su questo punto.

Si parla di peso al decollo, esso &€ molto rilevante nella prima fase del volo in atmosfera,
dove quindi si ha attrito ed il volo avviene in un fluido di una certa densita: come
primissimo fatto, bisogna sollevare il Saturn V a pieno carico ed imprimerli una certa
velocita. Il peso deve quindi essere superato dalla potenza dei motori del primo stadio,
essi devono essere dotati di un'efficenza elevatissima, perché un incidente nella fase di
decollo € una condizione impossibile da recuperare.

Per |la fase di inserimento orbitale, invece si parla di massa che non & piu relativa, ma un
valore fisso, e quindi la spinta necessaria diventa uguale alla quantita di massa che passa
per il cono di scarico in un secondo, per la velocita dei gas di scarico all'uscita del cono
stesso.

In caso di volo in atmosfera, il valore necessario aumenta perché il flusso di gas di scarico
viene disturbato dall'aria, e bisogna quindi sommare la differenza di pressione tra il flusso
passante nel cono di scarico e la pressione atmosferica moltiplicata per la sezione di
scarico.

Quindi in fase di volo atmosferico la spinta necessaria diventa elevatissima in relazione a
quella che sarebbe necessaria senza I'atmosfera.

Wernher von Braun progettd cosi i motori F-1, che funzioneranno proprio nel momento
critico di decollo e volo in presenza di atmosfera.

Cinque di questi motori verranno installati sul primo stadio e forniranno una spinta totale
disponibile di 34,02 MN, e resero del Saturn V la macchina piu potente realizzata
dall'uomo.

Il secondo punto, tratta di una operazione mai fatta prima di quel tempo, quella di
lasciare I'orbita terrestre ed inserirsi in quella di un altro corpo celeste.

Moltissimi ingegneri, fisici, e matematici si misero al lavoro su di una mole impressionante
di calcoli, quando ancora i computer erano ai primi sviluppi e ci si fidava piu del regolo
calcolatore...

Bisognava quindi portare una navicella con equipaggio umano su un satellite distante
(mediamente) 384'000km dalla Terra.

Presto si scartd la soluzione di lanciare direttamente il razzo verso la Luna e si opto per
l'utilizzo di un razzo vettore multi-stadio (stadio: ognuna delle parti di un razzo vettore
dotata di motori e serbatoi di propellente autonomi, che si distaccano 'una dopo l'altra
durante la propulsione), con piu operazioni orbitali separate.

Ma perché non si costrui un razzo composto da uno stadio singolo che potesse arrivare
direttamente sulla Luna?

Una domanda che sorge spontanea, ma la risposta é relativamente semplice.

Prima si parlava dei concetti di peso e massa, dove la massa ¢ fissa nello spazio, ed |l
peso varia invece con la forza gravita: ecco, se noi portassimo un razzo con uno stadio
unico, ci troveremmo a portarci dietro dei pesi, anzi delle masse, “morte”, date per la
maggior parte dal vuoto lasciato dal propellente consumato, che renderebbero piu difficili
le manovre nello spazio, ma cosa piu importante, € che non si riuscirebbe a raggiungere la
velocita di fuga dalla Terra!

Basti pensare alla massa di un cilindro di 35 m di altezza per 8 di diametro di struttura in
lega di titanio, una massa senza dubbio enorme: queste sarebbero le dimensioni di uno
stadio che ha consumato il suo propellente, ed € assolutamente inutile e controproducente
portarsi dietro una massa che non € piu a noi utile.

Per il Saturn V si opto per tre stadi.

Il primo stadio, S-1C, costruito dalla Boeing Company alla Michoud Assembly Facility, ha
la funzione di “booster” e si occupa quindi di sopportare il peso massimo al decollo:
fornisce quindi la spinta necessaria a lasciare la piattaforma di lancio ed a raggiungere gli
strati piu alti dell'atmosfera, fino a circa 62 km di quota.

Le sue dimensioni sono di 42 m di altezza e 10 m di diametro, e porta con se i cinque
motori F-1 che forniscono una spinta totale di 34,02 MN.



| cinque motori sono montati secondo uno schema a croce, dove il motore centrale & fisso,
mentre gli altri quattro sono attuati idraulicamente e possono inclinarsi in ogni direzione di
pochi gradi per controllare la direzione.

Il primo stadio utilizza carburante per razzi RP-1 (Rocket Propellant), e ossigeno liquido
come agente ossidante.

L'insieme di carburante ed agente ossidante occupa quasi l'intero volume del primo stadio.

L
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ib.2 Vari stadi S-1C (‘oo:ster”) in fase di éssemblaggio - NASA

Una volta terminato il propellente disponibile, ad una quota di circa 62 km, il primo stadio
viene sganciato dal resto del razzo con appositi meccanismi ed avviene I'accensione del
secondo stadio.

Il secondo stadio, S-ll (costruito dalla North American Aviation), &€ equipaggiato da
cinque motori J-2 che forniscono una spinta totale di 5 MN.

Come propellente, brucia idrogeno liquido ed ossigeno liquido.

Combustibile e agente ossidante sono tenuti in serbatoi separati per poi essere iniettati
contemporaneamente nella camera di combustione.

Contemporaneamente all'accensione del secondo stadio, avviene la separazione della
torre di emergenza, posta sulla sommita del razzo: essa in caso di malfunzionamenti,
separa il modulo di comando dal complesso del razzo con appositi motori e mette in
posizione di rientro il modulo stesso.

Al termine del propellente del secondo stadio, esso viene sganciato e separato con
appositi piccoli getti di propellente dal terzo stadio che si accendera circa due secondi
dopo la separazione dal secondo.

Il terzo stadio, S-IVB, costruito dalla Douglas Aircraft Company, & propulso da un motore



J-2 che rimane in funzione per circa un minuto, dopodiché si spegne.

Carburante ed agente ossidante sono gli stessi del secondo stadio.

Il terzo stadio compie cosi mezzo giro della Terra ed ha inizio la fase denominata TLI
(Trans Lunar Injection), nella quale viene compiuta la manovra di Hohmann, il terzo stadio
esegue una seconda accensione e consuma il restante 64,8% ca. del propellente per
ottenere il AV voluto e superare cosi la velocita di fuga dall'orbita terrestre, pari a 11'186
m/s.

Circa due ore dopo il termine dell'accensione, il modulo di servizio si separa dal terzo
stadio, il quale rilascia quattro pannelli che racchiudo il modulo lunare LEM (Lunar
Excursion Module) che si trova ancorato al terzo stadio.

Il modulo di servizio, SM (Service Module), compie una cabrata sull'asse di beccheggio di
180° per riallinearsi con il LEM.

Tramite i propulsori RCS (Reaction Control System), usati per i piccoli spostamenti, si
riavvicina al terzo stadio e compie una manovra di attracco al LEM che viene poi estratto.

Il SM si ri-orienta verso la Luna e compie un accensione del motore SCS per la correzione
di rotta, guadagnando cosi una certa velocita relativa rispetto al terzo stadio, evitando cosi
possibili collisioni.

Difatti, dopo I'operazione di estrazione del LEM, i controllori di Terra utilizzano il
propellente avanzato nel terzo stadio (circa il 7% di quello totale), per “spingerlo” in
un'orbita solare, con un'eccentricita molto elevata e quindi allontanarlo dalla navicella
ancora in missione.

Ad esempio, nella missione dell'Apollo 13 (che purtroppo mise a rischio le vite degli
astronauti a causa di un'esplosione a bordo), il terzo stadio venne mandato direttamente
ad impattare sul suolo lunare. Impatto registrato anche dai sismografi posizionati dalle due
precedenti missioni Apollo.

Il complesso del SM piu il LEM continua il suo viaggio verso la Luna.

Al momento dell'inserimento orbitale, 'SCS (motore del SM) viene utilizzato per rallentare
la navicella e portarla in un orbita lunare a circa 110 km di quota.



Da qui, il LEM si separa e rallenta la sua corsa fino a posarsi sulla superficie lunare.

Dopo aver compiuto le operazioni extra veicolari, gli astronauti rientrano a bordo, e la
parte superiore del LEM si separa dalla parte inferiore per riagganciarsi al SM rimasto in
orbita.

Completato il trasferimento dei due astronauti scesi sulla superficie lunare, il SM sgancia
la parte rimasta del LEM che si schiantera in seguito sul suolo Ilunare.
L'SM accende il motore SCS per raggiungere il AV voluto e mettersi cosi in traiettoria di
rientro sulla Terra.

In prossimita del rientro, la capsula contenente i tre astronauti, CM (Command Module), si
separa dal SM e rientra a Terra bruciando come una meteora finendo la sua corsa
nell'Oceano Pacifico frenata da tre grandi paracaduti.

o e v N

Fig.4 Apolio 16 “splashdown” - NASA

Nella pagina seguente, la rappresentazione, in sezione, di un Saturn V - NASA
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Per mantenere in vita e in un'ambiente cosi piccolo tre astronauti per quasi dieci giorni non
basta solo fornire loro ossigeno da respirare, perché nello spazio esistono molti fenomeni
che potrebbero essere pericolosi per le vite degli astronauti.

Lo spazio profondo non presenta atmosfera, ma miliardi di particelle, raggi e radiazioni che
si muovono a velocita relative elevatissime e sono in grado di attraversare la maggior
parte dei materiali. Non tutte sono perd innocue per l'uomo, bisogna quindi isolare la
navicella in modo che respinga le particelle ed i raggi dannosi per I'uomo.

L'isolamento, deve perd essere anche termico: all'esterno la temperatura € allo “zero
assoluto”, ed €& la temperatura piu bassa registrabile (0°K ; -273,3°C); inoltre il divario
termico tra le zone esposte alllombra e quelle esposte alle radiazioni solari e di circa
700°C. L'isolamento si realizza cosi con vari strati di materiali isolanti e refrattari.
(La copertura del LEM era in alcune parti solo di pochi strati di “carta stagnola™)
La struttura portante della navicella, deve poi avere una certa resistenza, in quanto la
pressione esterna nello spazio profondo, € pari a 0: per la sopravvivenza degli astronauti,
bisogna perd mantenere una certa pressione atmosferica di circa 1 atm in modo da
permettere agli astronauti di ovviare al bisogno di ossigeno, e questo vuole dire applicare
una forza premente dall'interno verso I'esterno uniformemente distribuita su tutte le pareti
della navicella; queste, non avendo resistenza dall'esterno, devono riuscire a fornire quella
resistenza che I'ambiente esterno invece non possiede.

Per quanto riguarda la fornitura di ossigeno, il SM, contiene appositi serbatoi che iniettano
ossigeno all'interno dell'abitacolo tramite le indicazioni dei sensori che rilevano tutte le
concentrazione dei vari elementi presenti nell'aria.

Esiste perd anche un sistema di riciclaggio dell'aria: questo viene effettuato tramite
speciali filtri che permettono di accumulare in appositi serbatoi CO2 e umidita in eccesso,
mantenendo quindi I'aria respirabile e pulita.

Anche qui sorge una domanda spontanea: perché non lasciamo che gli astronauti tengano
la loro tuta per tutta la durata del viaggio?

La tuta di un'astronauta, € un sistema di sostentazione vitale autonomo, che si occupa di
mantenere pressione, temperatura e ventilazione a livelli ambientali; € un sistema
autonomo, e quindi dopo un certo tempo le scorte sono destinate ad esaurirsi in breve
tempo. Il sistema di sostentazione vitale, € un sistema complesso, ma soprattutto
ingombrante, e cid impedirebbe la maggior parte dei movimenti degli astronauti all'interno
della navicella.

Naturalmente questi sono solo i piu evidenti
problemi risolti dagli ingegneri della NASA,;
d'altronde, nessun essere umano prima di
queste missioni aveva mai lasciato l'orbita
terrestre: anche oggi, dal 1972 (Apollo 17),

nessun essere umano ha mai superato un
a quota di 400km dalla superficie terrestre.

Fig.5 Lancio dello Space Shuttle Discovery - NASA




Endoreattore

Principio di funzionamento.

Un endoreattore, comunemente chiamato motore a razzo, € un particolare tipo di motore a
combustione interna che pud operare in assenza di atmosfera, in quanto il componente
ossidante si trova gia all'interno dei serbatoi.

Carburante e ossidante formano assieme il propellente che pud essere liquido o solido.
L'endoreattore & in grado di fornire una grande spinta, ma con consumi esorbitanti che lo
rendono, per il momento, inapplicabile alla propulsione di trasporti convenzionali.

Il principio di funzionamento dell'endoreattore &€ basato sulla Terza Legge di Newton.

Il propellente viene iniettato ed incendiato all'interno di una
camera di combustione e i gas di scarico vengono espulsi
da un apposito cono di scarico a sezione divergente.
Nell'immagine qui a fianco, & rappresentata una camera
di combustione elementare di forma sferica:

come enuncia la Terza Legge di Newton, ad ogni azione
Si oppone sempre una reazione uguale e contraria, ed
€ proprio ci0 che succederebbe se la camera di combustione
fosse un sistema chiuso, una sfera perfetta.

Per ottenere spinta, abbiamo creato un apposito cono
di scarico divergente attraverso il quale vengono eiettati gas
ad altissima velocita e temperatura (si parla di 1700m/s).

Nel cono di scarico, la massa viene accelerata in modo esponenziale e la gran parte
dell'energia termica si converte in energia cinetica.

Le forze rappresentate in rosso sono quelle che si contrappongono con una stessa
intensita, ottengono quindi una reazione uguale e contraria dalla struttura della camera di
combustione.

| gas di scarico che escono dalla sezione divergente del cono di scarico in modo
adiabatico, non incontrano resistenza, e quindi sviluppano una forza proporzionale alla
velocita dei gas di scarico ed alla massa di materia (propellente combusto) che attraversa
la suddetta sezione nell'unita di tempo.

Per la Terza Legge di Newton si sviluppa una forza di reazione uguale e contraria a quella
che si sviluppa all'uscita del cono di scarico, una forza molto grande che “spinge” il vettore
in direzione opposta a quella dei gas allo scarico...un po' come quando lasciamo
“svolazzare” per la stanza un palloncino senza il nodo all'estremita...la spinta in atmosfera
sara quindi la somma di quella generata dalla spinta sulla camera di combustione, ed, in
minore parte, da quella dei gas di scarico che “spingono” sull'aria sottostante (valore nullo
in assenza di atmosfera).

Fondamenti — Nozioni.

Vanno qui definiti alcuni fondamenti sui sistemi di propulsione sulle caratteristiche in volo.

Impulso specifico: € un grado di efficienza della miscela del propellente ed & la spinta
che puo essere ottenuta da un razzo equivalente con portata di
propellente pari ad un'unita

|.=Flw=cl/g=....m/sec]

dove: Is=impulso specifico * F=spinta * w=portata di propellente * c=vel. eff. gas di scarico * g=acc. gravita



Impulso totale: integrale della spinta rispetto al tempo di funzionamento

l,=) Fdt=| I .xwdt=...[m/sec]

O Sy
O Sy

dove: l=impulso totale * t=tempo * w=peso totale effettivo del propellente
In caso di spinta costante nel tempo, possiamo dire:
l,.=F,=l.xw=...m/sec]|

I consumo specifico di propellente, € definito come flusso richiesto per produrre 1
Newton di spinta in un razzo equivalente:

SPC=1/l,=w/F=...[(Kg/s)IN]

Siamo cosi in grado di definire la potenza specifica: utilizzo della massa nel sistema
propulsivo in produzione di energia cinetica del gas espulso:

P.=E w,=[(1/2)xmx*v’]|Iw,=(F %l xq)/ 2w =...[W]
dove wp € il peso della sorgente di energia (in questo caso il propellente)

Possiamo quindi qui definire la spinta: la spinta di un endoreattore € la reazione della
struttura causata dall'espulsione di materia ad alta velocita dal cono di scarico.

Immagine sopra, schema di un razzo elementare, composto da camera di combustione e cono di scarico a
sezione convergente-divergente.

Evitando ulteriori passaggi, definisco la spinta in presenza di vuoto ed in presenza di
atmosfera:

spinta nel vuoto: F=(w/g)xv,=...[N|



spinta con atmosfera: F=(mxv,)+[(p2—p3)*A,]=...[N]

Vedendo lo schema sopra, vediamo come la pressione atmosferica disturbi il flusso dei
gas di scarico e peggiori il rendimento.

Definendo, in conclusione, al velocita effettiva dei gas di scarico [c], posso definire il
rendimento propulsivo:

c=(Fxg)lw=v,+[(p,—ps)*A,*gl/w=...[m/sec]
Up:Fu/[Fu-l-(1/2)*(W/g)*(c—u)2]:___

dove n, = rendimento propulsivo * F,=spinta unitaria

Vediamo in dettaglio i componenti principali di un endoreattore a propellente liquido
(come I'F1 oggetto di tesi):

Serbatoio combustibile
Serbatoio agente ossidante
Generatore di gas
Scambiatore di calore
Turbopompe

Iniettore

Camera di combustione
Ugello di espansione

Il combustibile e I'agente ossidante presenti negli appositi serbatoi, vengono pompati ad
alta pressione tramite le turbopompe all'interno dell'iniettore.

L'iniettore provvede a miscelare i due formando il propellente e ad iniettarli in camera di
combustione.

La funzione dell'iniettore & importantissima in quanto ha il compito di formare il propellente
e di spruzzarlo nella camera di combustione: gli spruzzi sono determinati da molti e
piccolissimi fori, con tolleranze costruttive minime.

Il propellente entra cosi in camera di combustione dove viene incendiato ed espulso
attraverso il cono di scarico.

L'ugello di espansione € a sezione divergente per il principio di Bernoulli, ed ha il
compito di accelerare i gas di scarico e di indirizzare meglio il flusso.

Le turbopompe (pompe centrifughe) devono essere movimentate da un motore, una
soluzione che pero si rivela assai complicata. Si & scelto cosi di movimentare le pompe
attraverso una turbina presente all'interno del generatore di gas.

Il generatore di gas spilla una parte di combustibile ed agente ossidante dalle
turbopompe, creando una miscela con maggiore concentrazione di combustibile, rispetto a
a quella di funzionamento, tramite una valvola azionata idraulicamente in modo da
ottenere una combustione con minori temperature di esercizio.

La miscela entra all'interno della camera di combustione presente all'interno del
generatore di gas tramite un'iniettore, dove viene incendiata: i gas espulsi movimentano la
turbina che, collegata tramite un albero e un riduttore di giri, movimenta le turbopompe.

| restanti gas di scarico vengono fatti passare attraverso uno scambiatore di calore, che
abbassa ulteriormente le temperature di esercizio, per poi andare a pressurizzare i
serbatoi

Il principio appare semplice, ma dal punto di vista progettuale e tecnologico, €& stata una
delle grandi sfide per I'uomo, creare un motore in grado di portare un uomo nello spazio.



F-1 Rocket Engine — Componenti e funzionamento.

Un po' di storia.

L'endoreattore F-1, & nato come risposta ad una commissione del 1955 richiesta dalla US
Air Force per la realizzazione di un endoreattore capace di sviluppare una grande potenza
e sollevare quindi un ipotetico razzo vettore di ingenti dimensioni.

Il progetto venne presto chiuso a causa di tagli di bilancio, ma la neonata NASA firmd un
contratto per la continuazione del progetto.

Il progettista capo fu il celebre Wernher von Braun, che propongo nelle foto qui sotto.

Fig. 6-7 Wernher von
Braun nel suo studio ed
assieme agli F-1 montati
L4\ sul primo stadio del Saturn
NS V- NASA

| primi test di funzionamento statico avvennero nel Marzo 1959, ma durante i sette anni di
sviluppo il motore evidenzid grave instabilita della combustione che avrebbe potuto portare
a situazioni catastrofiche.

Dagli studi attuali si pud ipotizzare che la causa era probabilmente dovuta alle alte
frequenze di onde sonore che si creavano all'interno della camera di combustione:
bisogna ricordare che il “rombo” del lancio di un Saturn V & stato il piu forte suono prodotto
dall'uomo fino ad oggi, rilevabile addirittura da sismografi disposti a centinaia di chilometri
di distanza.

Il problema €& stato poi risolto apportando opportune modifiche alle forme degli iniettori
dell'RP-1, rendendo cosi I'F-1 uno dei piu stabili endoreattori mai costruiti.

Il problema dell'instabilita all'interno della camera di combustione & attuale, e ancora non
esistono scienze esatte per definirne il comportamento.

| problemi vennero risolti nel 1961 e gli F-1 entrarono in linea di produzione; il 9 Novembre
1967 compirono il primo volo portando in orbita I'Apollo 4, primo Saturn V del programma
Apollo.

Prestazioni

Un singolo endoreattore F-1, produce una spinta continuativa a livello del mare di 6,675
MN bruciando ogni secondo 1,790 t di ossigeno liquido (LOX) e 0,788 t di RP-1.

Il rapporto della miscela tra agente ossidante (LOX) e carburante (RP-1) e di 2,27:1.

La durata di funzionamento € di 150 sec , con un impulso specifico minimo di 260 m/sec.

Il primo stadio S-1C €& equipaggiato da cinque endoreattori F-1, uno centrale e gli altri
disposti seguendo uno schema a croce, generando cosi una spinta totale di 33,375MN.



I motori sono tra loro identici, tranne per il fatto che i motori posti aIIe}:

tramite appositi attuatori idraulici, I'orientamento di ciascun motore .
negli assi X e Z con uno scartamento massimo di 6° per facilitare il |
controllo di assetto durante il lancio. |
Il blocco motore ha dimensioni di circa 5,64 m in altezza e 3,72 mdi| ™

larghezza. | {
Le temperature raggiunte in camera di combustione sono di C|rca ]
3300°C (5970°F). (= it

Nei suoi 150 secondi di funzionamento, il primo stadio porta il Saturn \ &? e
V ad una quota di circa 62km con una velocita di circa 8700 km/h. v momoronne |

¢ 1. F-1 Rockel Egme and
s-rcsmgems:

Fig. 8 (sopra a destra) Posizionamento motori F-1 sul primo stadio - NASA

|
F"l ENG'NE $A-501 THRU sn-soa

THRUST (SEA LEVEL) (1,500,000 LB[,522,000 LB

THRUST DURATION | 150 SEC 165 SEC

SPECIFIC IMPULSE '
(LB-SEC/LB) 260 SEC MIN| 263MIN

ENGINE WEIGHT
DRY 18,416 LB |[18,5001B

ENGINE WEIGHT
BURNOUT 20,096 LB | 20,180LB

EXIT-TO-THROAT

! -ﬂ"-
= AREA RATIO 16TO1 16101
= PROPELLANTS LOX & RP 1|LOX&RP 1
-
S
k. 1

MIXTURE RATIO 22722% | 22742% Fig. 9 Prestazioni

CONTRACTOR: NAA/ROCKETDYNE F-1 Engine — NASA
VEHICLE APPLICATION:

122 F1 —— SATURN V/S-IC STAGE (FIVE ENGINES)

Nella tabella sopra, si vede una seconda colonna di dati, quella appartiene alle modifiche
fatte al motore in seguito all'aumento di carico utile delle missioni successive all'Apollo 15
che richiedevano quindi piu spinta.

La spinta venne quindi implementata a 6,770MN, l'impulso specifico a 263 m/sec e |l
tempo di funzionamento a 165 sec.

La spinta totale del primo stadio passava quindi a ben 33,851MN.

Nella figura 10, & presente diagramma che rapporta la spinta totale del S-1C in rapporto
al tempo di funzionamento, partendo dall'istante in cui i bracci che collegano il Saturn V
alla torre di lancio si separano, fino allo spegnimento di tutti i motori (prima quello centrale
e ultimi quelli esterni).
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Fig. 10 Diagramma Spinta — Tempo del primo stadio del Saturn V — NASA

SATURN V FIRST STAGE (S-IC)

LOX TANK

* HELIUM CYLINDERS (4)

'SLOSH
 BAFFLES —

FUEL VENT —— %

LOX SUCTION
LINES (58)———

SATURN V MSFC 67 IND 1200-61A

Fig. 11 — Spaccato del primo stadio del Saturn V con i relativi cinque endoreattori F-1 — NASA



Funzionamento.

Il funzionamento di un endoreattore a propellente liquido come I'F-1 € una cosa ardua da
spiegare in tutte le sue moltipliche sfaccettature, la mia non sara quindi una spiegazione
nei minimi dettagli, dato il mio campo di conoscenze.

F-1 ENGINE SIMPLIFIED SCHEMATIC

Fig. 12 — Schema di funzionamento semplificato dell'endoreattore F-1 — NASA

L'endoreattore F-1 & definito “single-start”, pud essere acceso quindi una sola volta e non
puo essere spento se non al termine del suo ciclo di funzionamento.

Possiamo dividere i suoi componenti principali in cinque blocchi principali:
) i ENGINE
e Complesso camera di SHIGTERRIDEIE , oo
combustione ‘ MAIN OXIDIZER VALVE N PANEL
e Turbopompe MAIN FUFL VALVE ~, 729
. . & .= OXIDIZER PUMP
e Sistema del generatore di .
gas HGH PRESSURE & —— FUEL PUMP
. . OXIDIZER DUCT —" -
e Sistema di controllo - TURBINE
. . HIGH PRESSURE
alimentazione propellente FUEL DUCT

e Sistema di GAS GENERATOR ——
pressurizzazione :

— HEAT EXCHANGER

THRUST CHAMBER —~

TURBINE EXHAUST
WANIFOLD

NOZZLE
EXTENSION



Il complesso della camera di combustione, si compone di:

Cuscinetto del giunto cardanico
Cupola del LOX

Iniettore

Corpo della camera di combustione
Estensione dell'ugello

Il cuscinetto del giunto cardanico, come citato in precedenza si occupa di trasferire la
spinta alla struttura del Saturn V, composto da speciali materiali compositi che sopportano
carichi elevatissimi ed offrono bassissimi livelli di attrito per la movimentazione del blocco
motore.

Nel caso dei motori posti all'estremita, questo cuscinetto permettere I'orientamento del
blocco motore in modo da orientare la spinta, con uno scartamento massimo di 6° negli
assi X e Z tramite l'utilizzo di appositi attuatori idraulici.

La cupola del LOX (oxidizer dome) serve come condotto di aspirazione per il LOX
proveniente dalla turbopompa, che viene cosi distribuito nell'iniettore.

Iniettore —

i >f§§& s
Xxidizer dome —

ig.

L'iniettore € senz'altro uno dei componenti pit importanti di un'endoreattore a propellente
liquido, esso infatti ha il duplice compito di creare la miscela tra combustibile ed agente
ossidante e di distribuirla all'interno della camera di combustione.

Il propellente attraversa orifizi di piccolissime dimensioni.

Il carburante arriva all'iniettore per mezzo del collettore del condotto di aspirazione, mentre
I'agente ossidante arriva dalla gia citata cupola dell'agente ossidante.

Per ridurre perdite di carico e per facilitare la sequenza di avviamento, parte del
carburante viene mandato direttamente in camera di combustione.

Il corpo della camera di combustione € composto dalla camera di combustione stessa e
dall'ugello di espansione per espellere i gas caldi ad alta velocita e produrre cosi spinta.
La camera di combustione e l'ugello sono raffreddati da un particolare sistema: piccole
tubazioni, attraverso il quale scorre RP-1, che circondano la camera di combustione e
I'estensione dell'ugello stesso.

L'RP-1 raffredda cosi le pareti per conduzione e viene poi riutilizzato per la propulsione.
Questo sistema e definito: Regenarative fuel-cooling.

All'esterno della camera di combustione, sono presenti gli attacchi per i pignoni degli
attuatori per il direzionamento della spinta e le condotte di mandata delle turbopompe.
Troviamo inoltre, anche la condotta di mandata della turbina che viene movimentata dai



gas caldi provenienti dallo scambiatore di calore.
| suddetti gas vengono iniettati nell'estensione dell'ugello per raffreddarlo e per mantenere
una pressione statica uniforme ed evitare possibile instabilita del flusso di gas.

L'estensione dell'ugello, viene montata successivamente, ed ha il compito di sfruttare il
restante calore per generare ulteriore lavoro.

Aumenta infatti il rateo di espansione da 10:1 a 16:1.

La superficie interna dell'estensione dell'ugello, € ricoperta dal cosi detto film cooling: date
le temperature maggiori di 3200°C, il flusso di gas proveniente dalla turbina con una
temperatura di circa 650°C, viene iniettato, formando cosi uno strato protettivo che
protegge da fusione il l'ugello stesso.

Turbopompe.

La turbopompa € la definizione generica di una pompa centrifuga, una macchina
operatrice che viene utilizzata per aumentare pressione e velocita del fluido in esame.
Essa &€ composta da una girante, da un condotto di aspirazione, da un condotto di
mandata e dal corpo che contiene la girante.

Il fluido entra assialmente ed esce radialmente: la forma del condotto di mandata € a
sezione divergente in modo da sfruttare il principio di Bernoulli per ottenere piu pressione.
Nel caso dell'endoreattore F-1, il blocco turbopompa € composta da due turbopompe e da
una turbina, tutti collegati sullo stesso albero.

La turbina, come vedremo in seguito, &€ movimentata dai gas provenienti dal generatore di
gas, in questo modo porta alla rotazione le due turbopompe ad un regime di 5550 rpm.

Il LOX entra nella turbopompa assialmente ed esce radialmente, I'RP-1, invece, entra ed
esce radialmente.

e

F

Fig. 14 e 15— Complesso turbopompe e turbina — NASA

—~

Fig. 16 (a destra) — Andamento velocita in una girante . \/
pompa centrifuga. - internet ;



Nel blocco turbopompe, &€ presente una valvola di controllo per la refrigerazione dei
cuscinetti: essa controlla il flusso di carburante ai cuscinetti per raffreddarli, ma anche per
preservare i cuscinetti da svariati effetti negativi che potrebbero portare complicazioni
prima di raggiungere il regime di funzionamento.

Il sistema del generatore di gas, ha il compito di accelerare materia per movimentare la
turbina che trascina con se le turbopompe.

Fig. 17 (a sinistra) Generatore di gas — NASA

Esso € composto da:
e valvola di controllo attuata
idraulicamente
e iniettore
camera di combustione
e di condutture di alimentazione
collegate alle due
turbopompe.

La valvola di controllo attuata idraulicamente, controlla

I'ingresso di propellente nell'iniettore.

L'iniettore crea la miscela di LOX e di RP-1 con una piu

alta percentuale di RP-1 in modo da avere una
combustione a temperature che non necessitino un'azione di raffreddamento della camera
di combustione, infine distribuisce la miscela all'interno della camera di combustione.

Il propellente viene incendiato all'interno della camera di combustione ed i gas caldi di
scarico vengono mandati al condotto di aspirazione della turbina, la quale viene
movimentata trascinando cosi le due turbopompe.

Il sistema di controllo dell'alimentazione del propellente, ha il compito di trasferire
LOX ed RP-1 dai serbatoi alle turbopompe.

Esso € composto da due valvole per la distribuzione del LOX, e due per la distribuzione
dell'lRP-1. Le valvole sono tra loro identiche e sono alimentate idraulicamente, mentre il
controllo controllo € effettuato da un sistema di circuiti elettrici e relais.

Le valvole hanno inoltre la particolarita di essere bilanciate meccanicamente a seconda
della pressione di funzionamento.

La pressione del propellente alle valvole fa si che esse si mantengano aperte senza
I'utilizzo del sistema idraulico.

Data quindi una pressione voluta, il bilanciamento fornira una data posizione, quindi flusso
per il passaggio di LOX/RP-1.

Il sistema di pressurizzazione fornisce calore al GOX (ossigeno gassoso) e all'elio per la
pressurizzazione dei serbatoi di LOX e di RP-1.
La pressurizzazione dei serbatoi si rende necessaria perché il volo atmosferico e non,
comporta variazioni di assetto spinta il che produrrebbe spostamenti di propellente
all'interno del serbatoi e, cosa che non deve assolutamente succedere, mancato flusso nei
condotti di aspirazione delle turbopompe, o distribuzione irregolare con sacche d'aria e
vapori.
Il sistema &€ composto da:

e scambiatore di calore

e Vvalvola di controllo dello scambiatore di calore

e condotti da e per lo scambiatore di calore.



Una parte dei gas di scarico della turbina del generatore di gas, viene spillata e fatta
passare per lo scambiatore di calore, aumentando cosi la temperatura, quindi la
pressione del GOX e dell'elio

La valvola di controllo, evita che i gas di pressurizzazione entrino all'interno della
campana dell'LOX.

Il sistema idraulico di controllo dell'endoreattore, opera solo nelle fasi di avviamento e
spegnimento dell'endoreattore stesso, in quanto ha il compito di movimentare le varie
valvole ed il motore si auto-sostenta da solo durante il funzionamento.

L'avviamento dell'endoreattore € una procedura complessa e la rappresentero nelle linee
piu generali:

al momento dell'inizio della fase di accensione, la pressione idraulica fornita da terra
movimenta la sezione della turbopompa di bassa pressione.

La pressione € pero sufficiente a tenere le valvole dell'lLOX e del generatore di gas aperte,
permettendo l'ingresso del propellente pressurizzato nella camera di combustione del
generatore di gas il quale la incendia.

| gas di scarico passanti per la turbina arrivano allo scambiatore di calore che mantiene la
pressurizzazione nei serbatoi.

| gas di scarico della turbina che invece vengono distribuiti nell'ugello, vengono anch'essi
incendiati.

La pressione aumenta, cosi come il numero di giri della turbina e quindi delle turbopompe
arrivando ad un certo valore di pressione, la “hypergol cartridge” entra in azione, iniettando
propellente ipergolico, che si incendia al semplice contatto con l'agente ossidante (LOX)
che viene iniettato contemporaneamente.

Nel momento in cui la pressione all'interno della camera di combustione aumenta, il
sistema idraulico apre la valvola per il passaggio delllRP-1 il quale passa prima per le
tubazioni di raffreddamento attorno all'ugello e successivamente entra in camera di
combustione: la pressione continua ad aumentare fino a che la valvola “thrust-OK”
conferma il funzionamento efficiente dell'endoreattore, e la turbina del generatore di gas
raggiunge il regime massimo di funzionamento.

La pressione idraulica viene ora completamente fornita dall'endoreattore e la fase si
conclude.

i siae §

Engine start is part of the terminal countdown D Fuel rich turbine combustion gas is ignited by
sequence. When this point in the countdown is flame from igniters.

reached, the ignition sequencer controls
starting of all five engines.

Fig. 18 — Sequenza di avvio dell'endoreattore F-

<>

al Ignition of this gas prevents backfiring
and burping.

Checkout valve moves to engine return position. b) Thlsnrelaiwely cool gas (approximately

550°C) is the coolant for the nozzle
extension.

Lo spegnimento inizia con il segnale di
shut-down dato dai circuiti elettrici, la
pressione idraulica viene diretta alla
chiusura di tutte le valvole di iniezione
propellente.

La pressione scende a zero nella
camera di combustione al momento
della completa chiusura delle valvole
dell'LOX.

Electrical signal fires igniters {4 each engine).

T
<

Combustion gas accelerates the turbopump, causing
the pump discharge pressure to increase.

a) Gas generator combustor and turbine
exhaust igniters burn igniter links to
trigger electrical signal to start
solenoid of 4-way control valve

As fuel pressure increases to approximately

26,400 grams per square centimeter (375

psig), it ruptures the hypergol cartridge.

b) Igniters burn approximately six
seconds.

The hypergolic fluid and fuel are forced into the

thrust chamber where they mix with the lox

to cause ignition.

Start solenoid of 4-way control valve directs GSE

hydraulic pressure to main lox valves. TRANSITION TO MAINSTAGE

Ignition causes the combustion zone pressure

to increase

Main lox valves allow lox to flow to thrust chamber

and GSE hydraulic pressure to flow through

sequence valve to open gas generator ball valve.

T o &

As pressure reaches 1 400 grams per square
centimeter (20 psig), the ignition monitor valve
directs fluid pressure to the main fuel valves.

generator combustor.

@ Propellants, under tank pressure, flow into gas

Propellants are ignited by flame of igniters.

)

’ Combustion gas passes through turbopump, heat
exchanger, exhaust manifold and nozzle extension

Fluid pressure opens main fuel valves.

Fuel enters thrust chamber. As pressure increases
the transition to mainstage is accomplished.

The thrust OK pressure switch (which senses fuel
injection pressure) picks up at approximately
74,500 grams per square centimeter {1060 psi)
and provides a THRUST OK signal to the IU.

S S




Bibliografia

ROCKET PROPULSION ELEMENTS - “An introduction to the Engineering of
Rockets” George P. Sutton — John Wiley & Sons, Inc - 4" printing May 1967

FUNDAMENTALS OF ASTRODYNAMICS — Roger B. Bate / Donald D. Mueller / Jerry E.
White — Dover Publications, Inc 1971

WWWw.nasa.gov:
e F-1 Engine Fact Sheet (pdf file)

Saturn V Flight Manual (pdf file)

F-1 Engine Manual (pdf file)

Cryogenic technology — the F-1 and the H-1 rocket engines (html web page)

www. wikipedia.org:

e -1 Rocket Engine
e Saturn V Moon Rocket
e L'endoreattore

Ringraziamenti

Ringrazio tutti i professori che mi hanno
aiutato nella realizzazione di questa tesi
d'esame, in particolare ling. Ennio
Prenassi, I'ing. Giuseppe Fattori, I'ing.
Ciro Ciotola, e l'ing. Vincenzo Taliercio
I8per il  prezioso aiuto da loro fornitomi.
Ringrazio anche mio fratello Luca che mi
ha aiutato e fornito alcune foto del
museo del Kennedy Space Center in
Florida.

¥ 1:"::* ;

Fig. 19 e 20 endoreattori F-1 alla Rocketdyne - NASA
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