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Propulsione a razzo

Un motore a razzo si differenzia dai 

motori respiranti perché porta a bordo 

sia il combustibile che il comburente.

Non avendo bisogno dell'ossigeno è il 

perfetto candidato per le missioni 

spaziali.

Ad esempio lo Space Shuttle usa due 

razzi a propellenti solidi per facilitare 

l'accelerazione iniziale (Solid Rocket 

Boosters SBR) e un razzo principale a 

propellenti liquidi.

Fra i possibili razzi chimici esiste 

anche il razzo a propellenti ibridi.

mailto:astarita@unina.it
http://www.docenti.unina.it/
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La necessità di utilizzare un ossidante e non l'aria prelevata 

dall'atmosfera provoca un aumento del consumo specifico. L'indice 

più appropriato è l'impulso specifico:

𝐼𝑠 =
𝐹

𝑔0 ሶ𝑚𝑝
=

c

𝑔0
=

1

𝑔0𝑇𝑆𝐹𝐶
𝑠

dove, per gli endoreattori, ሶ𝑚𝑝 = ሶ𝑚𝑓 + ሶ𝑚0 è la somma della portata di 

combustibile e di comburente. 

La spinta non installata per un esoreattore è:

𝐹𝑢 = ሶ𝑚9𝑉9 − ሶ𝑚0𝑉0 + 𝑝9 − 𝑝0 𝐴9

Mentre per un endoreattore la resistenza ram è nulla quindi:

𝐹𝑢 = ሶ𝑚9𝑉9 + 𝑝9 − 𝑝0 𝐴9
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La velocità necessaria per 

mantenere un  satellite in 

equilibrio in un'orbita bassa 

(~160km) è:

𝑉2

𝑟
= 𝑔

𝑉 = 𝑟𝑔

V ≈ 9.8 6500 103

V ≈ 8km/s

Supponendo che la velocità 

del suono sia ~300m/s si ha 

M~25.
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In figura è mostrato uno schema di razzo a propellenti liquidi.
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In figura è mostrato uno schema di razzo a propellenti liquidi.
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In figura è mostrato uno schema di razzo a propellenti solidi.
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In figura è mostrato uno schema di razzo a propellenti solidi.
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Propulsione a razzo

Nei razzi a propellenti solidi la forma del grano può determinare una 

spinta decrescente (grano regressivo), costante o crescente 

(grano progressivo).
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In figura è mostrato uno schema di razzo a propellenti ibridi.
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Nella propulsione a razzo intervengono altri parametri caratteristici. 

L'impulso totale è definito come:

𝐼𝑡 = න
0

𝑡𝑏

𝐹 𝑡 𝑑𝑡

dove 𝑡𝑏 è il tempo totale di funzionamento. Evidentemente il peso del 

combustibile bruciato è:

𝑤𝑝 = 𝑔0 න
0

𝑡𝑏

ሶ𝑚𝑝𝑑𝑡

ed il rapporto fra le due grandezze è l'impulso specifico:

𝐼𝑠 =
0׬

𝑡𝑏 𝐹 𝑡 𝑑𝑡

𝑔0 0׬

𝑡𝑏 ሶ𝑚𝑝𝑑𝑡
=

𝐼𝑡

𝑤𝑝
=

𝐼𝑡

𝑔𝑚𝑝
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Un altro parametro molto importante è il rapporto MR fra la massa 

finale mfi e quella iniziale m0 :

𝑀𝑅 =
𝑚𝑓𝑖

𝑚0

chiaramente la  massa del propellente è la differenza fra le due:

𝑚𝑝 = 𝑚0 − 𝑚𝑓𝑖

il rapporto:

𝜁 =
𝑚𝑝

𝑚0
= 1 − 𝑀𝑅

è detto frazione in massa del propellente. 

Infine si ricorda la definizione di velocità equivalente all'uscita:

𝑐 =
𝐹

ሶ𝑚𝑝
= 𝑔0𝐼𝑠 = 𝑉2 +

𝑝2 − 𝑝0 𝐴2

ሶ𝑚𝑝
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Il coefficiente di spinta è definito come:

𝐶𝐹 =
𝐹

𝑝𝑐𝐴𝑡ℎ
=

ሶ𝑚𝑝𝑉2 + 𝑝2 − 𝑝0 𝐴2

𝑝𝑐𝐴𝑡ℎ

dove trascurando le perdite di pressione di ristagno fra la sezione c 

e quella di gola si ha (inserendo il reciproco del temine in parentesi):

ሶ𝑚𝑝 =
𝑝𝑐𝐴𝑡ℎΨ∗

𝛾𝑅𝑇𝑐

=
𝛾𝑝𝑐𝐴𝑡ℎ

𝛾𝑅𝑇𝑐

2

𝛾 + 1

𝛾+1
2 𝛾−1

Ψ = 𝛾𝑀𝜓
−

𝛾+1
2 𝛾−1

Mentre la velocità è:

𝑉2 = 2𝑐𝑝 𝑇𝑐 − 𝑇2 = 2𝑐𝑝𝑇𝑐 1 −
𝑝2

𝑝𝑐

𝑘

𝑘 =
𝛾 − 1

𝛾
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ሶ𝑚𝑝 =
𝛾𝑝𝑐𝐴𝑡ℎ

𝛾𝑅𝑇𝑐

2

𝛾 + 1

𝛾+1
2 𝛾−1

𝑉2 = 2𝑐𝑝𝑇𝑐 1 −
𝑝2

𝑝𝑐

𝑘

Da cui:

●
ሶ𝑚𝑝𝑉2

𝑝𝑐𝐴𝑡ℎ
= 2

𝛾𝑐𝑝

𝑅

2

𝛾+1

𝛾+1

𝛾−1
1 −

𝑝2

𝑝𝑐

𝑘
=

2𝛾2

𝛾−1

2

𝛾+1

𝛾+1

𝛾−1
1 −

𝑝2

𝑝𝑐

𝑘

e:

𝐶𝐹 =
ሶ𝑚𝑝𝑉2 + 𝑝2 − 𝑝0 𝐴2

𝑝𝑐𝐴𝑡ℎ
=

=
2𝛾2

𝛾 − 1

2

𝛾 + 1

𝛾+1
𝛾−1

1 −
𝑝2

𝑝𝑐

𝑘

+
𝑝2 − 𝑝0

𝑝𝑐

𝐴2

𝐴𝑡ℎ
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L'ottimo si ha quando l'espansione è corretta:

𝐶𝐹,Opt =
2𝛾2

𝛾 − 1

2

𝛾 + 1

𝛾+1
𝛾−1

1 −
𝑝2

𝑝𝑐

𝑘

𝛾=1.3
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𝛾=1.3
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La velocità caratteristica è definita come:

𝑐∗ =
𝑝𝑐𝐴𝑡ℎ

ሶ𝑚𝑝
=

𝛾𝑅𝑇𝑐

𝛾
2

𝛾 + 1

𝛾+1
2 𝛾−1

ricordando che 𝐶𝐹 =
𝐹

𝑝𝑐𝐴𝑡ℎ
 si ha:

𝐹 = 𝐶𝐹𝑝𝑐𝐴𝑡ℎ = 𝐶𝐹 ሶ𝑚𝑝𝑐∗ → 𝑐∗ =
𝐹

ሶ𝑚𝑝𝐶𝐹

Inoltre 𝐼𝑠 =
𝐹

𝑔0 ሶ𝑚𝑝
=

c

𝑔0
 e 𝑐 =

𝐹

ሶ𝑚𝑝
 quindi si ha:

𝑐∗ =
𝐼𝑠𝑔0

𝐶𝐹
=

𝑐

𝐶𝐹
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𝑐∗ dipende dalla velocità del suono in camera di combustione e, di 

conseguenza, dalla temperatura che, a sua volta dipende dalla 

miscela di combustibile e comburente.

In tabella sono mostrati per una pressione di 1000psi (68.7bar) i valori 

di temperatura e velocità caratteristica per alcune miscele di 

combustibili per razzi a propellenti solidi.
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combustibili per razzi a propellenti liquidi.
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Si vuole ora scrivere le equazioni del moto di un razzo. Inizialmente si 

suppone che il razzo si muova in un ambiente privo di gravita e di 

atmosfera, in questo caso l'equazione che governa il moto è:

𝑚
𝑑𝑉

𝑑𝑡
= 𝐹 = ሶ𝑚𝑝𝑐 = −

𝑑𝑚

𝑑𝑡
𝑐

La stessa equazione può essere ricavata da un bilancio di QM:

𝑑Q

𝑑𝑡
=

𝑚 − 𝑑𝑚 𝑉 + 𝑑𝑉 − 𝑑𝑚 𝑐 − 𝑉 − 𝑚𝑉

𝑑𝑡
=

𝑚𝑑𝑉 − 𝑐 𝑑𝑚

𝑑𝑡
= 0
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𝑚
𝑑𝑉

𝑑𝑡
= −

𝑑𝑚

𝑑𝑡
𝑐

Separando le variabili ed integrando si ottiene:

Δ𝑉 = −𝑐 ln
𝑚𝑓

𝑚0
= 𝑐 ln

1

𝑀𝑅

Che è l'equazione del razzo (equazione di Ciolkovskij).

Supponendo di avere un rapporto fra le masse di 1/20, la differenza di 

velocità è circa tre volte c. Per un impulso specifico di 400s 𝐼𝑠 =
c

𝑔0
 si 

ottiene Δ𝑉 ≈ 12 𝑘𝑚/𝑠.

La relazione precedente può anche essere messa nella forma:

Δ𝑉 = 𝑔0𝐼𝑠 ln
1

𝑀𝑅
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Δ𝑉 = 𝑔0𝐼𝑠 ln
1

𝑀𝑅
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Inglobando l'effetto della gravità l'equazione diventa:

𝑚
𝑑𝑉

𝑑𝑡
= −

𝑑𝑚

𝑑𝑡
𝑐 − 𝑚𝑔 sin 𝜃

Separando le variabili ed integrando:

𝑑𝑉 = −
𝑑𝑚

𝑚
𝑐 − 𝑔 sin 𝜃 𝑑𝑡 Δ𝑉 = −𝑐 ln 𝑀𝑅 − 𝑔 sin 𝜃 𝑡𝑏
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L'accelerazione di gravità varia con l'altezza, indicando con R il 

raggio terrestre si ha:

𝑔 =
𝑔0

1 + ℎ/𝑅 2
≅ 𝑔0 1 −

2ℎ

𝑅
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Inglobando anche l'effetto della resistenza ma trascurando la 

portanza l'equazione diventa:

𝑚
𝑑𝑉

𝑑𝑡
= −

𝑑𝑚

𝑑𝑡
𝑐 − 𝐶𝐷

𝜌𝑉2

2
𝐴𝑓 − 𝑚𝑔 sin 𝜃

Come si vede dalla figura per M elevato il coefficiente di resistenza è 

quasi costante.



Propulsione Aerospaziale – Pa10 Razzi - astarita@unina.it 37

Propulsione a razzo

𝑚
𝑑𝑉

𝑑𝑡
= −

𝑑𝑚

𝑑𝑡
𝑐 − 𝐶𝐷

𝜌𝑉2

2
𝐴𝑓 − 𝑚𝑔 sin 𝜃

Di nuovo separando le variabili:

𝑑𝑉 = −
𝑑𝑚

𝑚
𝑐 − 𝐶𝐷

𝜌𝑉2

2𝑚
𝐴𝑓𝑑𝑡 − 𝑔 sin 𝜃 𝑑𝑡

Integrando:

Δ𝑉 = −𝑐 ln 𝑀𝑅 − ඲

0

𝑡𝑏

𝐶𝐷

𝜌𝑉2

2𝑚
𝐴𝑓𝑑𝑡 − 𝑔 sin 𝜃 𝑡𝑏

dove, supponendo una portata costante, la massa può essere 

messa nella forma (𝜁 =
𝑚𝑝

𝑚0
= 1 − 𝑀𝑅):

𝑚 = 𝑚0 − 𝑚𝑝

𝑡

𝑡𝑏
= 𝑚0 1 −

𝑡

𝑡𝑏
𝜁
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Δ𝑉 = −𝑐 ln 𝑀𝑅 − ඲

0

𝑡𝑏

𝐶𝐷

𝜌𝑉2

2𝑚
𝐴𝑓𝑑𝑡 − 𝑔 sin 𝜃 𝑡𝑏

𝑚 = 𝑚0 − 𝑚𝑝

𝑡

𝑡𝑏
= 𝑚0 1 −

𝑡

𝑡𝑏
𝜁

Supponendo che la pressione dinamica sia costante ed integrando 

(con 𝑀𝑅 = 1 − 𝜁 e 𝑐 = 𝑔0𝐼𝑠):

Δ𝑉 = −𝑔0𝐼𝑠 ln 1 − 𝜁 −
𝜌𝑉2

2

𝐴𝑓

𝑚0
ඳ

0

𝑡𝑏

𝐶𝐷

1 −
𝑡

𝑡𝑏
𝜁

𝑑𝑡 − 𝑔 sin 𝜃 𝑡𝑏

Δ𝑉 = −𝑔0𝐼𝑠 ln 1 − 𝜁 + 𝐶𝐷

𝜌𝑉2

2

𝐴𝑓

𝑚0

𝑡𝑏

𝜁
ln 1 − 𝜁 − 𝑔 sin 𝜃 𝑡𝑏
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Δ𝑉 = −𝑔0𝐼𝑠 ln 1 − 𝜁 + 𝐶𝐷

𝜌𝑉2

2

𝐴𝑓

𝑚0

𝑡𝑏

𝜁
ln 1 − 𝜁 − 𝑔 sin 𝜃 𝑡𝑏

raggruppando (𝜁 =
𝑚𝑝

𝑚0
 ):

Δ𝑉 = − ln 1 − 𝜁 𝑔0𝐼𝑠 − 𝐶𝐷

𝜌𝑉2

2

𝐴𝑓

𝑚𝑝
𝑡𝑏 − 𝑔 sin 𝜃 𝑡𝑏

Il logaritmo è negativo quindi i termini rappresentano rispettivamente:

● la spinta propulsiva;

● la resistenza aerodinamica, proporzionale a CD, alla pressione dinamica, 

al rapporto fra area frontale e massa di propellente e al tempo;

● la forza di gravità.

Per ridurre la resistenza conviene avere corpi sottili ed affusolati.
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Come noto un razzo 

multistadio permette di 

raggiungere differenze di 

velocità maggiori di un 

singolo razzo.

La velocità finale di un 

razzo multi stadio è la 

somma delle velocità dei 

singoli stadi:

Δ𝑉 = ෍

𝑖=1

𝑛

Δ𝑉𝑖

In assenza di perdite:

Δ𝑉𝑖 = −𝑐𝑖 ln 𝑀𝑅𝑖
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Δ𝑉𝑖 = −𝑐𝑖 ln 𝑀𝑅𝑖

Nell'ipotesi restrittiva che le 

velocità effettive siano le 

stesse:

Δ𝑉 = −𝑐 ln ∏𝑀𝑅𝑖

Poiché la massa finale di uno 

stadio è uguale a quella iniziale 

dello stadio successivo si ha:

Δ𝑉 = −𝑐 ln
𝑚𝐿

𝑚0

dove mL è la massa del 

payload.
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L'utilizzo di un razzo 

multistadio permette di 

aumentare significativamente il 

rapporto fra le masse iniziale  

e finale e di conseguenza la 

differenza di velocità.
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Come già detto il rendimento propulsivo di un endoreattore è definito 

come il rapporto fra la potenza propulsiva e la somma della potenza 

propulsiva con la potenza residua nel getto:

𝜂𝑝 =
𝐹𝑉

𝐹𝑉 + ሶ𝑚𝑝 𝑐 − 𝑉 2/2

Ricordando la definizione di spinta equivalente 𝐹𝑟 = ሶ𝑚𝑝𝑐 si ha:

𝜂𝑝 =
𝑐𝑉

𝑐𝑉 + 𝑐 − 𝑉 2/2
=

2𝑐𝑉

𝑐2 + 𝑉2 =
2

𝑉
𝑐

1 +
𝑉
𝑐

2

Chiaramente negli endoreattori il rapporto V/c può essere anche 

maggiore di 1.
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𝜂𝑝 =
𝑐𝑉0

𝑐𝑉0 + 𝑐 − 𝑉 2/2
=

2𝑐𝑉0

𝑐2 + 𝑉0
2 =

2
𝑉
𝑐

1 +
𝑉
𝑐

2

Chiaramente negli endoreattori il rapporto V/c può essere anche 

maggiore di 1.
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Il rendimento globale è dato dal prodotto dei singoli rendimenti, per gli 

esoreattori:

𝜂0 = 𝜂𝑝𝜂𝑡ℎ =
𝐹𝑖𝑉

ሶ𝑚𝑓𝑄𝑅

Mentre per gli endoreattori:

𝜂0 =
𝐹𝑖𝑉

ሶ𝑚𝑝𝑄𝑅 + ሶ𝑚𝑝 𝑣𝑖𝑛𝑗
2 /2 

≅
𝑐𝑉

𝑄𝑅

dove il secondo membro è l'energia cinetica agli iniettori.
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La camera di spinta (thrust chamber) di un razzo a propellenti liquidi 

è composta dagli iniettori, dalla camera di combustione e 

dall'ugello. A causa delle alte temperature, raggiunte nella 

combustione, è necessario raffreddare la camera attivamente . 

Per raffreddare normalmente si utilizzano i propellenti stessi 

sfruttando anche il calore di evaporazione. In quest'ottica i propellenti 

criogenici (e.g. H2 e O2) partendo da temperature molto basse 

permettono di avere un raffreddamento più efficace. Chiaramente la 

vaporizzazione e pre-riscaldamento dei propellenti migliora anche il 

rendimento di combustione.

Nel caso di razzi a propellenti solidi non è possibile utilizzare un 

raffreddamento attivo, quindi si devono utilizzare dei materiali isolanti 

e sistemi a multi camera. Normalmente il periodo di funzionamento di 

un razzo a solidi è limitato ad un paio di minuti
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Nei razzi a propellenti liquidi Il progetto della piastra di iniettori è 

critico per mantenere una combustione stabile ed efficiente. 

Normalmente si riesce a stabilizzare la combustione con una perdita 

di carico significativa (circa del 20%) negli  iniettori. In questo modo si 

riesce a disaccoppiare le oscillazioni di pressione nella camera di 

combustione da quelle nel sistema di alimentazione.

Gli iniettori devono 

produrre un perfetto 

miscelamento fra 

l'ossidante ed il 

combustibile.

Esistono vari tipi di 

iniettori, alcuni sono 

mostrati in figura.
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Sia il progetto che la realizzazione dei fori devono permettere non 

solo un buon miscelamento ma anche la formazione della fiamma alla 

giusta distanza, permettendo di limitare il raffreddamento delle pareti.
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Per il dimensionamento degli orifizi si può utilizzare l'equazione di 

Bernoulli corretta, per le perdite di carico, con un coefficiente 

d'efflusso Cd:

𝑣𝑓 = 𝐶𝑑𝑓

2Δ𝑝𝑓

𝜌𝑓
𝑣𝑜 = 𝐶𝑑𝑜

2Δ𝑝𝑜

𝜌𝑜

Il rapporto r fra le portate anche detto rapporto di miscelamento è:

𝑟 =
ሶ𝑚𝑜

ሶ𝑚𝑓
=

𝜌𝑜𝑣𝑜𝐴𝑜

𝜌𝑓𝑣𝑓𝐴𝑓
=

𝐴𝑜𝐶𝑑𝑜 2𝜌𝑜Δ𝑝𝑜

𝐴𝑓𝐶𝑑𝑓 2𝜌𝑓Δ𝑝𝑓

=
𝐴𝑜

𝐴𝑓

𝐶𝑑𝑜

𝐶𝑑𝑓

𝜌𝑜

𝜌𝑓

Δ𝑝𝑜

Δ𝑝𝑓

Come noto un rapporto vicino a quello stechiometrico produce la 

massima temperatura. Se il combustibile è ricco di idrogeno spesso si 

preferisce utilizzare r inferiore a quello stechiometrico per ridurre il 

peso molecolare dei prodotti ed aumentare l'impulso specifico.
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In figura è mostrato il coefficiente d'efflusso per vari iniettori.
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Un combustibile a ricco 

contenuto di idrogeno 

ma molto più stabile è 

noto come RP-1. 

In figura sono mostrate 

alcune caratteristiche 

della combustione con 

ossigeno.

Si nota che ci sono due 

insiemi, in  quello 

congelato (frozen) si 

suppone che non ci 

siano variazioni della 

composizione chimica a 

causa dell'espansione 

nell'ugello.
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Nell secondo (shifting) 

si considerano eventuali 

reazioni chimiche anche 

nell'ugello.

In entrambi i casi si nota 

uno spostamento della 

posizione del massimo 

dell'impulso specifico 

verso sinistra rispetto 

al massimo della 

temperatura. 

Propulsione Aerospaziale – Pa10 Razzi - astarita@unina.it 54

Propulsione a razzo



Propulsione Aerospaziale – Pa10 Razzi - astarita@unina.it 55

Propulsione a razzo

Per determinare la direzione del getto dopo l'urto, si può, in prima 

approssimazione, fare un bilancio di QM. In realtà, come mostrato a 

destra la fenomenologia è più complessa.
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Per determinare la direzione del getto dopo l'urto, si può, in prima 

approssimazione, fare un bilancio di QM. In realtà, come mostrato a 

destra la fenomenologia è più complessa.

In direzione assiale:

ሶ𝑚𝑓𝑣𝑓 cos 𝛾𝑓 + ሶ𝑚𝑜𝑣𝑜 cos 𝛾𝑜= ሶ𝑚𝑟𝑣𝑟 cos 𝛿

mentre in direzione radiale:

ሶ𝑚𝑓𝑣𝑓 sin 𝛾𝑓 − ሶ𝑚𝑜𝑣𝑜 sin 𝛾𝑜= ሶ𝑚𝑟𝑣𝑟 sin 𝛿

facendo il rapporto si ha:

tan 𝛿 =
ሶ𝑚𝑓𝑣𝑓 sin 𝛾𝑓 − ሶ𝑚𝑜𝑣𝑜 sin 𝛾𝑜

ሶ𝑚𝑓𝑣𝑓 cos 𝛾𝑓 + ሶ𝑚𝑜𝑣𝑜 cos 𝛾𝑜

Chiaramente la direzione del 

getto emergente potrebbe essere 

anche non assiale.
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L'eventuale riflessione del getto verso la piastra può portare ad avere 

una miscela reagente anche in prossimità della piastra con 

conseguenti  sovratemperature locali e danneggiamenti.

Per evitare che i getto venga 

riflesso si usano dei criteri di 

progetto:

2𝑑

𝑑𝑜 + 𝑑𝑓
~5 ÷ 7

𝛾𝑜 + 𝛾𝑓 < 60°
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A sinistra sono mostrati degli iniettori che permettono di orientare il 

flusso verso il centro della camera. 

A destra, avendo tipicamente una miscela più ricca di combustibile si 

sfrutta questo eccesso per raffreddare la parete, formando un film di 

combustibile.



Propulsione Aerospaziale – Pa10 Razzi - astarita@unina.it 59

Propulsione a razzo

Esistono tre tipi di instabilità nella combustione che avvengono a 

differente frequenza:

● L'instabilità a starnuto ("chugging"), avviene a basse frequenze (10-

200Hz) ed è causata dall'interazione fra le oscillazioni di pressione in 

camera ed nel sistema di alimentazione.

● L'instabilità acustica avviene a frequenze medie (200-1000Hz) ed è 

causata dall'interazione fra le vibrazioni meccaniche, lo spray generato 

dagli iniettori e il moto turbolento.

● L'instabilità urlante ("screaming") avviene a frequenze alte (>1000Hz) ed è 

causata dall'interazione fra le onde di pressione causate dalla 

combustione e le caratteristiche di risonanza della camera di 

combustione.
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Nei razzi a propellente solido l'ossidante, il combustibile ed eventuali 

additivi (tipicamente polveri metalliche) sono mischiati ad un legante 

formando un unico componente solido o gommoso. Esistono tre tipi di 

miscele:

● Doppia base (o omogenei) sono una miscela omogenea (a livello 

molecolare) del propellente e dell'ossidante con degli additivi;

● Composti (o eterogenei) sono una miscela eterogenea, tipicamente il 

combustibile è anche la matrice in cui vengono inglobati l'ossidante e gli 

additivi;

● Composti a doppia base sono una miscela eterogenea dei primi due.
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La velocità di regressione ሶ𝑟 è la velocità lineare alla quale il grano si 

consuma a causa della combustione o, in altri termini, la velocità del 

fronte di fiamma. La portata di gas che emerge è quindi proporzionale 

alla densità, alla superfice bagnata e ad ሶ𝑟:

ሶ𝑚 = 𝜌𝑝 ሶ𝑟𝐴𝑏

Una correlazione per la velocità di regressione è:

ሶ𝑟 = 𝑎𝑝𝑐
𝑛

dove 𝑝𝑐 è la pressione in camera di combustione; a ed n dipendono 

dalla miscela.

Tipiche velocità di regressione sono nell'ordine di 0.1-7.5 cm/s.
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Poiché la portata nell'ugello è proporzionale alla pressione di 

ristagno se n<1 una diminuzione di pressione in camera di 

combustione provoca una maggiore diminuzione della portata 

nell'ugello ed una tendenza tornare nelle precedenti condizioni 

d'equilibrio. Viceversa n>1 porta ad un comportamento instabile. 
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Uguagliando la portata di gas a quella 

che si ha nella gola dell'ugello:

ሶ𝑚 = 𝜌𝑝 ሶ𝑟𝐴𝑏 = 𝜌𝑝𝑎𝑝𝑐
𝑛𝐴𝑏 =

𝑝𝑐𝐴𝑡ℎ𝜓∗

𝛾𝑅𝑇𝑐

da cui si può ricavare il rapporto fra le 

aree:

𝐴𝑏

𝐴𝑡ℎ
=

𝑝𝑐
1−𝑛

𝑎𝜌𝑝 𝑇𝑐

𝜓∗

𝛾𝑅

o in altro modo:

𝑝𝑐 ∝
𝐴𝑏

𝐴𝑡ℎ

1
1−𝑛

= 𝐾
1

1−𝑛

dove si è introdotto il parametro 𝐾 =
𝐴𝑏

𝐴𝑡ℎ
.
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𝑝𝑐 =
𝐴𝑏

𝐴𝑡ℎ

1
1−𝑛

= 𝐾
1

1−𝑛

Per un aumento dell'area bagnata si ha un aumento della pressione in 

camera. Una cricca nel grano potrebbe quindi creare una aumento 

della pressione e di conseguenza un cedimento strutturale.

Si possono definire anche le sensibilità rispetto alle variazioni di 

temperatura come:

𝜎𝑝 =
1

ሶ𝑟

𝛿 ሶ𝑟

𝛿𝑇
𝑝

𝜋𝐾 =
1

𝑝

𝛿𝑝

𝛿𝑇
𝐾

Entrambe sono positive quindi la temperatura provoca un aumento 

della pressione e di ሶ𝑟. Pertanto per un aumento della temperatura in 

camera di combustione il propellente brucia più velocemente 

producendo maggiore spinta in un minor tempo.
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Pertanto per un aumento della temperatura in camera di combustione il 

propellente brucia più velocemente producendo maggiore spinta in 

un minor tempo.
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L'aumento della velocità lungo il grano provoca, a causa di effetti 

erosivi, una aumento della velocità di regressione.

Come si vede dalla figura questo 

aumento può essere significativo 

ed è praticamente lineare:

ሶ𝑟 = ሶ𝑟0 (1 + 𝑘𝑣)

Propulsione Aerospaziale – Pa10 Razzi - astarita@unina.it 68

Propulsione a razzo

I razzi a propellenti liquidi spesso rimangono accesi per un periodo di 

tempo relativamente lungo (qualche minuto). Come visto le 

temperature raggiunte possono essere molto elevate (3000-4700K) è 

necessario quindi prevedere un sistema di raffreddamento.

Spesso è necessario raffreddare anche parte del tratto divergente 

dell'ugello.
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La notazione è stata modificata utilizzando il pedice g per le 

condizioni in camera di combustione, in modo da poter utilizzare il 

pedice c per il fluido freddo.

Il flusso termico all'interno della  parete è:

ሶ𝑞𝑤 = ሶ𝑞𝑐 + ሶ𝑞𝑟

dove il flusso radiativo entrante è dato da:

ሶ𝑞𝑟 = 𝜖𝑔𝜎𝑇𝑔
4

dove 𝜖𝑔 è l'emissività del gas (che può essere anche relativamente 

elevata a causa della presenza di particelle solide), 𝜎 è la costante di 

Stefan-Boltzmann (𝜎 = 5.67 10−8𝑊/𝑚2𝐾4 ). Il flusso radiativo può 

essere una parte significativa del flusso complessivo.

Il flusso convettivo è dato dalla relazione di Newton:

ሶ𝑞𝑐 = ℎ𝑔(𝑇𝑎𝑤 − 𝑇𝑤𝑔)
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All'interno della parete vale la legge di Fourier, che nell'ipotesi 

semplificativa di parete sottile ed omogenea può essere messa nella 

forma:

ሶ𝑞𝑤 = ሶ𝑞𝑐𝑜𝑛𝑑 = 𝑘𝑤

𝑇𝑤𝑔 − 𝑇𝑤𝑐

𝑡𝑤

dove k e t sono la conducibilità termica e lo spessore della parete 

rispettivamente.

Dal lato del refrigerante si può applicare di nuovo la relazione di 

Newton. Uguagliando i vari contributi si ha:

ሶ𝑞𝑤 = 𝜖𝑔𝜎𝑇𝑔
4 + ℎ𝑔 𝑇𝑎𝑤 − 𝑇𝑤𝑔 = 𝑘𝑤

𝑇𝑤𝑔 − 𝑇𝑤𝑐

𝑡𝑤
= ℎ𝑐 𝑇𝑤𝑐 − 𝑇𝑐

che considerando l'analogia elettrica può essere riscritta come:

ሶ𝑞𝑤

1

ℎ𝑔
+

𝑡𝑤

𝑘𝑤
+

1

ℎ𝑐
=

𝜖𝑔𝜎𝑇𝑔
4

ℎ𝑔
+ 𝑇𝑎𝑤 − 𝑇𝑤𝑔 + 𝑇𝑤𝑔 − 𝑇𝑤𝑐 + 𝑇𝑤𝑐 − 𝑇𝑐
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ሶ𝑞𝑤

1

ℎ𝑔
+

𝑡𝑤

𝑘𝑤
+

1

ℎ𝑐
=

𝜖𝑔𝜎𝑇𝑔
4

ℎ𝑔
+ 𝑇𝑎𝑤 − 𝑇𝑤𝑔 + 𝑇𝑤𝑔 − 𝑇𝑤𝑐 + 𝑇𝑤𝑐 − 𝑇𝑐

da cui:

ሶ𝑞𝑤 =

𝜖𝑔𝜎𝑇𝑔
4

ℎ𝑔
+ 𝑇𝑎𝑤 − 𝑇𝑐

1
ℎ𝑔

+
𝑡𝑤
𝑘𝑤

+
1
ℎ𝑐

I termini in parentesi sono le resistenze termiche. Ed in prima 

approssimazione si può supporre che la temperatura di parete 

adiabatica coincida con la temperatura di ristagno e che l'emissività sia 

unitaria. 
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I coefficienti di scambio termico convettivo possono essere ricavati 

dalla correlazione di Dittus e Boelter:

𝑁𝑢 = 0.023𝑃𝑟𝑎𝑅𝑒0.8

dove la costante a vale 0.4 (o 0.3) quando il fluido è riscaldato (o 

raffreddato). I numeri di Nusselt, Prandtl e Reynolds sono definiti come:

𝑁𝑢 =
ℎ𝐷

𝑘
𝑃𝑟 =

𝑐𝑝𝜇

𝑘
𝑅𝑒 =

𝜌𝑣𝐷

𝜇

Le grandezze termodinamiche si valutano alla temperatura di film che 

è definita come la media fra la temperatura del fluido e della parete. Il 

numero di Reynolds può essere espresso anche in termini di portata:

ሶ𝑚 = 𝜌𝑣
𝜋

4
𝐷2 → 𝜌𝑣𝐷 =

ሶ𝑚
𝜋
4

𝐷
→ 𝑅𝑒 =

ሶ𝑚
𝜋
4

𝐷𝜇

Il coefficiente di scambio termico convettivo aumenta al diminuire del 

diametro locale, quindi particolare cura è necessaria nel 

raffreddamento della gola dell'ugello. 
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La quantità complessiva di calore scambiata provoca un aumento della 

temperatura del refrigerante che può essere valutata con:

ሶ𝑄 = ׬ 𝑞𝑤𝑑𝐴 = ሶ𝑚𝑐𝑐𝑝𝑐 𝑇2 − 𝑇1 𝑐

dove le due temperature sono quelle all'uscita ed all'ingresso del 

circuito di raffreddamento. Spesso si limita la temperatura all'uscita ad 

essere inferiore a quella di ebollizione (che dipende fortemente dalla 

pressione del circuito).

Nei motori a propellente solido si usano dei materiali isolanti o 

ablativi. Spesso la gola è in grafite in modo da resistere alle alte 

temperature.
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Le camere di combustione sono cilindriche è sono caratterizzate 

geometricamente dai parametri mostrati in figura.

Tipicamente si desidera, compatibilmente con la spinta prodotta:

● Diametro piccolo per minimizzare la resistenza aerodinamica del razzo;

● Rapporto fra le aeree della camera e quella di gola grande per ridurre la 

velocità in camera;

● Angolo di contrazione grande consistente però con una buona espansione 

nell'ugello convergente (tipicamente fra 20 e 30°);

● La lunghezza della camera L1 è fissata da un tempo di permanenza dei 

gas che permetta una buona reazione chimica.



Propulsione Aerospaziale – Pa10 Razzi - astarita@unina.it 75

Propulsione a razzo

Il tempo di residenza dipende dall'evaporazione, dal miscelamento e 

dai tempi di reazione ed è molto variabile a seconda dei propellenti 

utilizzati (tipicamente nell'ordine 1-40ms).

Fissato il tempo di residenza la lunghezza della camera è:

𝐿1 ≈ 𝑣1𝑡𝑟𝑒𝑠
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Gli ugelli dei razzi hanno un range di utilizzo significativamente più 

ampio di quello dei motori respiranti. Il rapporto di pressione è 

tipicamente maggiore di 50 ed è crescente con la quota (la pressione 

ambiente diminuisce). Per ottimizzare la spinta sono necessari rapporti 

di espansione ( 𝐴2/𝐴𝑡ℎ ) particolarmente elevati in particolare per 

applicazioni spaziali.

Normalmente gli ugelli 

sono a geometria fissa 

per evitare aumenti di 

peso e complicazioni 

progettuali.

A destra è mostrato 

l'ugello del RL10B-2 che 

invece è a geometria 

variabile.
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La geometria più semplice è quella conica 

che come già visto in precedenza soffre di 

una perdita associata alla direzione del 

flusso in uscita:

𝐶𝐴 =
1 + cos 𝛼

2

La perdita è relativamente piccola infatti per 

un angolo di 15° e inferiore al 2%. 

Tuttavia a bassa quota, quando l'ugello è 

sovraespanso il flusso presenta onde d'urto 

che, come noto causano separazioni e 

perdita di efficienza.
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Gli ugelli a campana sono 

più difficili da costruire ma, 

avendo un flusso 

essenzialmente assiale, 

producono una spinta 

maggiore a parità di 

rapporto di espansione e/o 

lunghezza.

Anche in condizioni di sovra 

espansione si comportano 

meglio perché le onde d'urto 

rimangono attaccate 

all'uscita riducendo i 

problemi di separazione.
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Un'altra categoria è quella 

degli ugelli con spina 

centrale o con espansione 

deflessa. 

Questi ugelli tendono ad 

avere un migliore 

comportamento al di fuori 

delle condizioni di progetto, 

senza separazioni ne onde 

d'urto.

Il raffreddamento della 

spina centrale è, pero, 

meno agevole.
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Come già accennato nell'ugello, a causa della diminuzione delle 

temperature, le reazioni chimiche possono avere un verso contrario. 

Ad esempio la concentrazione di elementi dissociati può diminuire. 

I tempi di permanenza sono molto bassi e una simulazione effettuata 

con equilibrio chimico può portare a sovrastime dell'impulso specifico. 

Viceversa una formulazione congelata porta a stime conservative. 
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Come già detto a numeri di Mach moderatamente alti la massima 

efficienza si ha con motori di tipo ramjet.
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Il funzionamento è analogo a quello che si ha in un turbopropulsore 

con la differenza che le compressioni ed espansioni avvengono solo 

negli ugelli.
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All'aumentare del numero di Mach l'efficienza dei motori ramjet tende 

a diminuire le cause sono:

● Le perdite nella presa d'aria aumentano significativamente all'aumentare 

del numero di Mach di volo;

● L'aumento di temperatura associato al rallentamento del flusso nell'ugello 

porta a temperature troppo elevate e ad una impossibilità di avere una 

combustione efficace.

La soluzione al problema è di ridurre l'intensità della compressione 

nella presa d'aria mantenendo un moto supersonico in camera di 

combustione. Questo è il principio di funzionamento di un Supersonic 

Combustion Ramjet (SCRamJet).
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Il problema che nasce è quello di avere una combustione stabile ed 

efficiente in regime supersonico.

In figura è mostrato uno schema di un possibile ScRamJet. La 

compressione avviene con onde d'urto oblique sia esterne che interne. 

In particolare il treno di onde interne è chiamato isolatore. A valle il 

moto è ancora supersonico (e.g. M=3) quindi i tempi di permanenza 

sono molto bassi.
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L'idrogeno permette di avere tempi di reazioni molto rapidi ed è quindi 

un buon candidato per gli ScRamJet.

Come già detto il recupero di pressione nella presa d'aria non è 

completo e si possono utilizzare le norme militari americane per avere 

una stima della perdita di pressione di ristagno.
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Più complicata è la simulazione della combustione in regime 

supersonico…
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