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a Valentina,
visto che da quando sei diventata irraggiungibile

non passa notte in cui non ti dedichi almeno un pensiero





”la sconcertante scoperta
di quanto sia silenzioso il destino,

quando, d’un tratto, esplode”

”tired of lying in the sunshine
staying home to watch the rain,

you are young and life is long
and there is time to kill today”
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Sommario

I propulsori spaziali di tipo chimico rappresentano allo stato attuale della
tecnologia la tipologia più importante in quanto forniscono un elevato valore
di spinta rispetto al peso proprio, e sono quindi di interesse tra i sistemi di
propulsione primaria. A seconda dello stato dei propellenti utilizzati, i propul-
sori termochimici si possono classificare in solidi, liquidi e ibridi. Ognuna di
queste classi ha vantaggi e svantaggi intrinseci che condizionano la scelta della
configurazione più adeguata al tipo di missione.

La propulsione di tipo ibrido per impieghi aerospaziali offre numerosi van-
taggi rispetto ai sistemi propulsivi termochimici più tradizionali di tipo solido
o liquido tra cui la sicurezza intrinseca, la possibilità di modulare la spinta, i
costi ridotti ed il minore impatto ambientale. Per poter utilizzare ed estendere il
campo di missioni realizzabili, si rende necessario superare il principale limite
dei sistemi propulsivi di tipo ibrido, ovvero la bassa velocità di regressione del
grano solido. A fronte della primaria necessità di incrementare tale velocità, il
presente lavoro di tesi si pone l’obbiettivo di indagare combustibili solidi inno-
vativi per endoreattori ibridi e di misurare la velocità di regressione, attraverso
opportune campagne sperimentali. Le formulazioni investigate sono a base di
cera solida con l’aggiunta di additivi energetici quali idruro di magnesio e litio
alluminio idruro, e non energetici quali nero fumo, e presentano due geometrie
diverse: radiale (cilindrica con perforazione centrale) e slab (lastre parallele a
sezione rettangolare). Confrontando le prestazioni balistiche di tali formulazioni
è possibile caratterizzare l’apporto positivo, in termini di velocità di regressione,
derivante dagli ingredienti impiegati e dalle differenti geometrie e quantificare
l’importanza relativa dei principali fenomeni fisico-chimici che caratterizzano
la pirolisi di questi combustibili (effetto di entrainment, aggiunta di nero fumo,
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additivazione con idruri metallici, modifica della geometria da slab a radiale).

L’indagine sperimentale condotta ha consentito la generazione di un data
base che evidenzia come effetti di geometria (configurazioni slab a radiale)
consentano incrementi della velocità di regressione maggiori rispetto alla ad-
ditivazione con materiali energetici (idruri metallici) e non energetici (nero
fumo).

Parole Chiave

Propulsione ibrida, velocità di rgresssione, combustibili solidi



Abstract

Hybrid chemical propulsion engines are, at present, the most important ty-
pology of engines, as they provide important propulsion characteristics (safety,
engine throttling, extinction and re-ignition) and for this reason they are very
interesting among the primary propulsion systems. Depending of the physical
state of the propellant used in rocket motors, the thermochemical engines can
be classified as solid, liquid or hybrid. Each class provides advantages and di-
sadvantages influencing the choice of the most suitable type for different kinds
of mission.

The hybrid propulsion for aerospace applications offers a lot of advanta-
ges compared to the traditional rocket propulsion systems (solid and liquid
systems), including safety, thrust modulation, lower costs and a lower environ-
mental impact. In order to extend the possible missions, it is necessary to get
over the main limit of the hybrid propulsion systems: the low regression rate of
the solid grain.

The goal of this experimental work is to investigate innovative solid fuels
for hybrid rocket engines and to measure the regression rate, so as to increase
this parameter. The investigated formulations are based on solid wax added
with energetic (like Magnesium hydride and Lithium Aluminium hydride) and
not energetic additives (like carbon black) in two different geometries: radial
(cylindrical shape with a central perforation) and slab (parallel plates with a
rectangular section). Comparing the ballistic performance of these formulations
it is possible to characterize the improvement, in terms of regression rate, co-
ming from the used ingredients and the different geometries. The importance of
the main phenomena characterizing the combustion of these fuels (entrainment
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effect, addition of metal hydrides and carbon black, change of geometry from
slab to radial) can be investigated and quantified.

The present experimental investigation has allowed the generation of a data
base emphasizing how the effect of the geometry (slab and radial configuration)
gives higher regression rates, compared to the addition with energetic (metal
hydrides) and not energetic materials (carbon black).

Keywords

Hybrid propulsion, regression rate, solid fuels



Nomenclatura

slab Geometria dei provini assimilabile a striscie di sezione rettangolare

SW94LAH6 Solid Wax additivato con il 6% di LiAlH4

SW97LAH3 Solid Wax additivato con il 3% di LiAlH4

SWMgH2 Solid Wax additivato con il 5% di MgH2

SWNF0,02 Solid Wax additivato con lo 0,02% di nero fumo

Acronimi

APU Auxiliary Power Unit, unità ausiliaria di potenza

DS Double Slab, doppio provino a geometria slab

FLOX Miscela ossidante a base di fluoro e ossigeno

GW Gel Wax, paraffina in gel

HTPB Polibutadiene a terminazione idrossilica

JP Jet Propellent, propellente a base di cherosene per motori a getto)

LiAlH4 Tetraidroalluminato o Litio Alluminio Idruro, additivo energetico ed
agente riducente

LOx Liquid Oxygen, ossigeno liquido

NF Nero Fumo o Nero di Carbone, additivo prodotto dalla combustione
incompleta di prodotti petroliferi
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O/F Rapporto di miscela ossidante/combustibile

PUF Struttura di rinforzo fatta di una schiuma poliuretanica a celle
aperte

SEM Scanning Electron Microscope, microscopio a scansione elettronica

SW Solid Wax, paraffina solida

SW–X Solid Wax proveniente dall’Università di Padova (percentuale degli
ingredienti non fornita)

Simboli Latini

Cf Coefficiente di attrito

cp Calore specifico a pressione costante, J/KgK

h Coefficiente di scambio termico convettivo, W/m2K

hf Entalpia di fusione, J/Kg

k Coefficiente di scambio termico conduttivo, W/mK

ṁent Componente della portata dovuta all’entrainment del flusso di
massa dalla superficie del combustibile,Kg/m2s

ml Portata massica di liquido attraverso lo strato fuso per unità di
larghezza, Kg/ms

q̇ Potenza termica scambiata per unità di superficie, W/m2

tb Tempo di combustione, s

rf Velocità di regressione, mm/s

z Frazione molare

Ab Burning Area, area di combustione, mm2

A0 Area di passaggio dell’orifizio tarato, m2

C Coefficiente di efflusso

D Diametro delle particelle di additivo, µm o µm
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Da Numero di Damköhler

G Flusso di massa, Kg/m2s

Go Flusso di massa di ossidante, Kg/m2s

H Spessore dello strato fuso, mm

Nu Numero di Nusselt

Pd Pressione dinamica, Pa

Pr Numero di Prandtl

Re Numero di Reynolds

S Tensione superficiale, mN/m

St Numero di Stanton

Tg Temperatura media della fase gassosa, K

Tv Temperatura di vaporizzazione, K

Xe Parametro di entrainment, N1/2

Simboli Greci

ε Emissività, m2/s3

µ Viscosità dinamica, Pa · s

% Densità, g/mm3

%f Densità del combustibile, g/mm3

∆m Massa di combustibile che ha partecipato alla combustione, g

∆p Differenza di pressione tra monte e valle di una strozzatura

∆T Differenza di temperatura tra la fiamma e la superficie del
combustibile, K
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Pedici

b Burning, di combustione

f Fuel, combustibile

g Gas

l Liquido

rad Radiativo

s Solido
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Capitolo 1
Obbiettivi E Motivazioni

1.1 Motivazioni

La propulsione di tipo ibrido in ambito spaziale offre molti vantaggi rispetto
ai sistemi di propulsione termochimica più tradizionali (cioè gli endoreattori a
solido e gli endoreattori a liquido). Tra questi vantaggi, particolarmente signifi-
cativi risultano essere la modulabilità della spinta, la riduzione dei costi, il basso
impatto ambientale e la sicurezza intrinseca.
Per poter sfruttare appieno questi numerosi aspetti positivi è però necessario
il superamento del principale limite di questo tipo di tecnologia propulsiva: la
bassa velocità di regressione.

In campo internazionale sono stati condotti numerosi studi che hanno inve-
stigato la fenomenologia fisico-chimica della propulsione ibrida e molti studi
sono attualmente in corso. L’obbiettivo principale rimane quello di aumentare
la velocità di regressione (che in seguito verrà indicata con rf ) del grano com-
bustibile solido.
L’attività sperimentale si concentra sull’aumento della velocità di regressione
senza però perdere quelli che sono i vantaggi distintivi della tecnologia ibrida,
in modo da renderla competitiva se paragonata alle soluzioni propulsive più
tradizionali.
Anche se sono stati condotti numerosi sforzi di investigazione su questo campo
di ricerca, rimangono ancora, allo stato attuale, molti aspetti non pienamente
compresi concernenti la propulsione ibrida. Questo rende necessarie ancora
numerose ricerche e indagini, con lo scopo di affinare la comprensione dei fe-
nomeni chimico-fisici (molto complessi e tra loro concatenati) che governano
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2 Obbiettivi E Motivazioni

la combustione di tipo ibrido, e di perfezionare i modelli matematici che li
descrivono.
L’attività di ricerca, in ambito internazionale, si concentra su tre filoni che at-
tualmente sembrano essere i più promettenti dal punto di vista dell’incremento
della velocità di regressione:

• chimico, ovvero l’additivazione dei provini con materiali energetici quali,
ad esempio, idruri metallici;

• fisico, cioè lo sfruttamento del fenomeno di entrainment tipico dei combu-
stibili cosiddetti ”bassofondenti”;

• fluidodinamico, che implica l’icremento del coefficiente di scambio termico
tramite dispositivi capaci di incrementare il livello di turbolenza nella
zona di fiamma durante la combustione.

1.2 Obbiettivi

Questo lavoro di tesi si inserisce nel settore di ricerca brevemente delineato
nel paragrafo precedente, ed ha come obbiettivo quello di investigare le pre-
stazioni balistiche (più precisamente la velocità di regressione media rf ) di
formulazioni di combustibili innovativi per la propulsione ibrida messi a di-
sposizione dal lavoro di dottorato dell’ing. Matteo Boiocchi (si veda a riguardo
[12]).
Nello specifico sono stati investigati diversi combustibili a base paraffinica (in
grado di dare luogo al fenomeno di entrainment) opportunamente drogati con
additivi energetici quali idruri metallici (idruro di magnesio (MgH2) e tetrai-
droalluminato di litio (LiAlH4)) o non energetici (nero fumo-NF), di modo da
poter stimare i relativi apporti alla velocità di regressione del grano solido. E’
stato eseguito un confronto non solo fra le diverse formulazioni ma anche tra
geometrie diverse di uno stesso combustibile.
Il paragone tra le prestazioni delle diverse tipologie di combustibile e tra diverse
geometrie degli stessi indagate in questo lavoro sperimentale si pone come
proposito quello di fornire un contributo innovativo alla comprensione dei vari
fenomeni che reggono il processo di combustione in un endoreattore di tipo
ibrido e di quanto formulazione e geometria possano influire sulle prestazioni
balistiche di un grano solido per questo tipo di propulsione.
Ai fini dello sviluppo futuro della tecnologia ibrida, la comprensione di questi
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aspetti risulta essenziale e di grande importanza per sfruttare appieno le sue
numerose potenzialità.

1.3 Presentazione della Tesi

Il presente paragrafo illustra la suddivisione della tesi e dei vari capitoli ed
il loro contenuto.

Il capitolo 2 riporta le caratteristiche fondamentali della propulsione di tipo
ibrido per le applicazioni spaziali, introducendo gli aspetti principali ed eviden-
ziando in modo chiaro vantaggi e svantaggi di tale tecnologia.
Successivamente si passa ad una panoramica storica che descrive le fasi princi-
pali dello sviluppo di tale tipo di propulsione per endoreattori.
La parte finale del capitolo è dedicata ai modelli di combustione per combusti-
bili tradizionali e per i cosiddetti combustibili ”bassofondenti”.

Nel capitolo 3 ci si concentra sulle formulazioni di combustibile sperimen-
tate durante il presente lavoro di tesi. Vi è una descrizione degli ingredienti
principali utilizzati e degli additivi e della loro manifattura; alla fine del capitolo
si riporta l’elenco dei grani solidi indagati.

Nel capitolo 4 si descrive la linea sperimentale utilizzata, concentrando l’at-
tenzione sulla strumentazione del banco di laboratorio e sulla tecnica di misura
della velocità di regressione rf .

Nel capitolo 5 sono presentati i risultati ottenuti durante l’attività sperimen-
tale di questo lavoro di tesi. Le prestazioni balistiche delle varie formulazioni
vengono presentate secondo il seguente schema:

• confronto tra combustibili diversi ma con la stessa geometria;

• confronto tra combustibili uguali ma con geometria diversa;

• confronto finale totale tra tutti i combustibili analizzati con le loro diverse
geometrie.

Per ogni confronto viene analizzato il diverso andamento della velocità di
regressione in funzione del flusso di ossidante e l’aumento della rf dato dalle
diverse formulazioni (tramite istogrammi).
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4 Obbiettivi E Motivazioni

Il capitolo 6 riporta le conclusioni del presente lavoro derivanti dall’analisi
critica dei risultati. Vengono indicati inoltre possibili sviluppi futuri per la
ricerca concernente l’approfondimento dello studio dei fenomeni che regolano
la propulsione ibrida.
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Capitolo 2
Sistemi di Propulsione Ibrida per
Applicazioni Spaziali

2.1 Introduzione

Nella propulsione spaziale si definiscono sistemi di propulsione ibrida quei
sistemi che utilizzano un reagente allo stato solido (esattamente come nei sistemi
a propulsione solida ) ed uno allo stato liquido (esattamente come nei sistemi a
propulsione liquida). Possono presentarsi in due configurazioni; la prima, quella
classica, è detta diretta mentre la seconda è detta indiretta. Nella configurazione
diretta si ha un combustibile solido tipicamente di forma cilindrica con il quale
viene fatto reagire un ossidante in fase gassosa o sottoforma di spray liquido.
Per contro nella configurazione indiretta si ha la presenza di un ossidante allo
stato solido e di un combustibile allo stato liquido (configurazione quest’ultima
dalle prestazioni inferiori rispetto al propulsore ibrido diretto e quindi scarsa-
mente utilizzata). Appare chiaro che l’architettura generale si configura come
intermedia fra quella più semplice degli endoreattori a solido (dove è presente
un unico contenitore opportunamente sagomato) e quella più complessa degli
endoreattori a combustibile/ossidante liquido (che richiedono serbatoi e sistema
di alimentazione) situazione questa che garantisce una maggiore versatilità sia
in fase di progetto che in fase operativa.

In figura 2.1, è rappresentato lo schema classico di un propulsore ibrido di-
retto (con l’intenzione di mostrare uno schema di validità generale si concentra
l’attenzione solo su questa architettura ibrida), dove un ossidante in fase liquida
(o gassosa) è iniettato tramite un sistema valvole/iniettori su un combustibile
solido.
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6 Sistemi di Propulsione Ibrida per Applicazioni Spaziali

Figura 2.1: Schema di un propulsore ibrido diretto.

Figura 2.2: Schema di un propulsore ibrido indiretto.

E’ presente in questa configurazione (anche se non rappresentato in figura)
anche un sistema di pressurizzazione del serbatoio di ossidante che varia in
funzione della specie e delle specifiche di missione, così come possono variare
la geometria, le dimensioni ed il tipo di perforazione del combustibile.
Le principali caratteristiche di un propulsore ibrido sono classificabili in vantag-
gi e svantaggi. Tra i primi si segnalano:

1. Sicurezza intrinseca:

• l’utilizzo di materiali inerti nelle fasi di manifattura, assemblaggio ,
trasporto e operazioni di lancio in rampa evita il rischio di reazioni
accidentali;

• la separazione fisica di combustibile e ossidante elimina i rischi di
accensioni involontarie e di esplosioni dovute a urti, vibrazioni ed
elettricità statica che sono di fatto impossibili prima dell’iniezione
del componente liquido;

• in caso di emergenza si comanda lo spegnimento del motore sempli-
cemente interrompendo il flusso del componente solido.

2. Flessibilità operativa:
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• l’accensione ipergolica dà la possibilità di accensione e spegnimento e
modulazione della spinta solamente agendo sulla valvola di controllo
dell’ossidante.

3. Affidabilità di funzionamento:

• semplicità in fase realizzativa (rispetto ai propulsori a liquido);

• ridotta sensibilità termica;

• la fiamma diffusiva elimina i rischi di frattura catastrofica tipica
dei propellenti solidi e garantisce un’elevata tolleranza ai difetti di
manifattura e ai danneggiamenti del grano solido.

4. Versatilità nella scelta dei propellenti:

• teoricamente ogni sostanza combustibile ed ogni specie altamente
ossidante possono essere impiegate nella propulsione ibrida (ba-
sti pensare ai primi propellenti ibridi presi in considerazione dalla
NASA, che consistevano in spazzatura combinata con un legante e
ossidante).

5. Costi contenuti e basso impatto ambientale:

• la semplicità costruttiva dei propellenti ibridi consente una scelta
opportuna della coppia combustibile/ossidante in modo da minimiz-
zare sia i costi che l’impatto ambientale.

6. Buone prestazioni propulsive :

• utilizzando i medesimi ossidanti dei propulsori liquidi si hanno gli
stessi livelli energetici e valori di impulso specifico intermedi tra i
valori tipici della propulsione a solido e paragonabili a quelli della
propulsione a liquido.

Tra gli svantaggi si segnalano invece:

1. Bassa velocità di regressione:

• dovuta generalmente alla lenta pirolisi del grano di combustibile
solido nella configurazione tradizionale (attualmente risultati di inte-
resse possono essere ottenuti solo con ampie superfici di regressione
che chiaramente penalizzano il riempimento volumetrico in caso di
grandi spinte).
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2. Difficoltà operative a grandi scale:

• l’aumentare le dimensioni al fine di estendere l’area di regressione
comporta l’aumento dei volumi e conseguentemente delle masse
inerti.

3. Qualità della combustione bassa:

• la combustione è più inefficiente e ruvida rispetto alle soluzioni a li-
quido e a solido e può presentare anche delle instabilità longitudinali
ottenendo così un’efficienza del 95%, contro il 98% dei solidi e il 99%
dei liquidi.

4. Velocità di regressione poco sensibile alle condizioni operative:

• la pressione e le altre condizioni operative sono poco influenti sulla
velocità di regressione rf e ciò è un altro motivo che spinge ad
operare con superfici di regressione elevate.

5. Variazione dei rapporti di miscela durante la combustione:

• a parità di portata di ossidante, la regressione della superficie di com-
bustione comporta un aumento della portata massica di combustibile
per l’aumentata superficie; e quindi cambia il rapporto O/F.

2.2 Cenni Storici della Tecnologia Ibrida

In questa sezione verrà presentato una sintesi storica della propulsione ibri-
da, in modo da inquadrare in modo più preciso lo sviluppo di tale tecnologia
e poter trarre delle conclusioni sul suo sviluppo e sulla sue applicazioni futu-
re. Saranno inoltre descritti brevemente anche esempi di propulsione spaziale
ad alte prestazioni, booster di elevate dimensioni e unità ausiliarie di potenza
APU[1].

Gli inizi della propulsione ibrida si possono far risalire attorno agli anni 30 ([1])
, nello stesso periodo di tempo in cui ebbero luogo anche i primi esperimenti di
propulsione liquida e solida. Ufficialmente si può far risalire la prima prova in
volo di un propulsore ibrido alle esperienze condotte dall’Unione Sovietica nel
1933. La tabella 2.1 riporta un quadro sintetico delle prime sperimentazioni con
l’ibrido.
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La concezione dei primi propulsori ibridi risale agli anni ’30 pressoché con-
temporaneamente negli USA (California Rocket Society) e in Germania (razzo
ibrido a LOx-Grafite, Oberth). Successivamente, basandosi su un’idea di Andrus-
sow (1937) vennero effettuate prove presso i laboratori tedeschi della I.G.Farben
da Noegerrath e Lutz, nel periodo tra il 1937-1943, usando dei dischi di carbone
impilati e perforati, nei quali scorreva il gas ossidante che era N2O (ossido di
diazoto), le quali però diedero gli stessi insoddisfacenti risultati delle prove
condotte da Oberth.
Bisogna aspettare i primi anni ’40 per vedere delle prove dagli esiti significativi,
nelle quali si utilizzavano come combustibili materiali quali legno, cera caricata
con polveri di carbone e combustibili a base di gomme, mentre come ossidante
veniva impiegato LOx. In quegli anni gli sperimentatori capirono uno dei con-
cetti base della propulsione ibrida, ovvero che la pressione in camera del motore
è dipendente dal flusso di ossidante e non dalla superficie di combustibile espo-
sta alla fiamma, e che non c’è nessun pericolo di esplosione a causa di cricche
o fessure nella carica di propellente (come avviene invece nella propulsione
solida).
Le prime indagini di tipo analitico, condotte da Moore e Berman (USA, Gene-
ral Electric) verso la fine degli anni ’40 e gli inizi degli anni ’50, permisero di
verificare alcune importanti caratteristiche di questo modello di propulsione
quali:

• notevole uniformità longitudinale della combustione;

• nessun effetto di fratture del grano solido sulla combustione;

• innesco graduale della combustione;

Autore Combustibile Ossidante

Noegerrath (1937) e Lutz (1943) carbone N2O ovvero gas esilarante
Smith (1938-41) carbone O2

Bartel e Rannie (1946) carbone aria
Dembrow e Pompa (1952) JP NH4NO3,NH4ClO4,KClO4

Moore e Berman (1956) PE H2O2 (90%)
Ordhal(1959) a base di metalli composti alogeni
Moutet e Barrère (1960) plastiche organiche HNO3

Tabella 2.1: Quadro sintetico degli inizi della sperimentazione sulla propulsione
ibrida.
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• stabilità della combustione (in virtù del fatto che la superficie di combusti-
bile si comporta essa stessa da stabilizzatore di fiamma);

• facilità di controllo del processo di combustione anche solo mediante una
valvola.

La verifica di queste proprietà venne di pari passo alla consapevolezza di
aver effettuato esperimenti che richiedevano elevati valori del rapporto liquido
/solido (O/F = 7) (Moore e Berman usarono per i loro test la coppia di propel-
lenti data da acqua ossigenata al 90% e polietilene [2]), con annessa intrinseca
instabilità termica dell’H2O2. Nonostante tutto la velocità di regressione risultò
bassa e poco sensibile ai tentativi fatti per aumentarla.
Con gli anni ’50 e ’60 iniziarono a svilupparsi i primi studi sugli ibridi inver-
si;in particolare furono gli americani Dembrow e Pompa della Applied Physics
Laboratory [3] ad effettuare nel 1952 il primo esperimento utilizzando JP come
combustibile in fase liquida e come ossidanti vari solidi come NH4NO3(nitrato
d’ammonio), NH4ClO4(perclorato d’ammonio) e KClO4(perclorato di potassio).
In generale però la configurazione inversa diede come risultato delle prestazioni
scarse dovute ad una bassa qualità della combustione (ruvida). Nonostante tutto
alcune applicazioni per questo tipo di propulsore ibrido sono state trovate in
campo militare, tra cui i razzi sonda e i razzi bersaglio.
Successivamente ai primi test effettuati su propulsori ibridi basati su idrazina e
differenti tipologie di perclorati (nitronio, d’ammonio) e dai scarsi risultati, la
NASA finanziò una serie di studi basati sull’uso di combustibile HTPB additi-
vato con litio e FLOX come ossidante (una miscela di fluoro e ossigeno) i quali
diedero dei risultati promettenti in termini di impulso specifico (380-400 s) e di
regolarità ed efficienza della combustione, con tuttavia problemi di conducibilità
legati alla presenza di litio. Un altro approccio, sempre a seguito di ricerche della
NASA e finanziato ad ottenere prestazioni elevate, prevedeva lo sfruttamento
della reazione tra ossigeno, idrogeno e berillio, soluzione questa in grado di
fornire un impulso specifico dell’ordine dei 500 s, ma abbandonata a causa della
tossicità del berillio.
Un’altra corrente storica dei propulsori ibridi si caratterizza per l’aver tenta-
to di utilizzare rifiuti di vario genere come combustibili solidi. Questi rifiuti
potevano essere per esempio pneumatici usati, sminuzzati e legati assieme
tramite un collante, oppure rifiuti organici prodotti nei veicoli spaziali con a
bordo un equipaggio umano (carta, scarti di cibo, tessuti ecc.). L’indagine di
questo tipo di formulazioni è stata possibile in quanto nella propulsione ibrida,
molto tollerante ai difetti del componente solido, al combustibile non sono ri-
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chieste elevate proprietà meccaniche (a differenza del caso a propulsione solida).

Negli anni ’80 gli eventi catastrofici quali il disastro dello Shuttle Challenger
(28 Gennaio 1986) e del vettore Titan III (quando BO?) e la volontà dei governi
delle nazioni industrializzate di garantirsi un accesso autonomo alla messa in
orbita dei satelliti commerciali costituirono due nuovi filoni che diedero impulso
allo studio della propulsione ibrida. In particolare, uno dei più interessanti studi
atti a sviluppare la propulsione ibrida fu effettuato verso la metà degli anni ’80
dall’americana AMROC Inc., il quale prevedeva l’utilizzo della coppia HTPB-
LOx, arrivando a produrre spinte nel vuoto di 1500 kN [4]. Questo tentativo
rappresentò una svolta nell’approccio alla propulsione ibrida in quanto dimostrò
la possibilità di produrre questo tipo di propulsori su larga scala e con costi
estremamente più bassi di quelli della propulsione solida.
Nel 1999 è stato avviato un programma di ricerca sull’ibrido da parte di un
consorzio formato da NASA/MSFC e Lockheed-Martin, che ha come combinazione
combustibile/ossidante la miscela fatta da HTPB e LOx: nonostante il successo
di tale iniziativa, testimoniato dal raggiungimento da parte di un razzo di
prova di quota 42 km, la piena maturità operativa di propulsori ibridi ad elevate
prestazioni ed operanti con la sopracitata coppia di materiali è ancora lontana[5].
Un ulteriore impulso alla propulsione ibrida spaziale è stato dato negli ultimi
anni dall’affermarsi del turismo spaziale, applicazione questa destinata ad una
sempre crescente diffusione negli anni a venire. La SpaceDev, società fondata
nel 1997 da James W. Benson, ha sviluppato un motore ibrido basato su HTPB
e tetrossido d’azoto per lo SpaceShip One, un veicolo dimostratore suborbitale,
proprio con il fine di dimostrare la effettiva possibilità di creare un veicolo sicuro
ed affidabile per applicazioni turistiche civili. Ancora più recente è il risvolto
dato dagli studi fatti da Arif Karabeyoglu nell’investigazione delle paraffine,
presso la Stanford University [6]. Queste ricerche hanno dimostrato come è
possibile incrementare da 3 a 5 volte la velocità di regressione del combustibile
usando delle paraffine al posto di HTPB. Tutto ciò fa sì che in un mercato
futuro che richiede sempre più affidabilità, sicurezza, costi ridotti e versatilità la
propulsione ibrida si dimostra sempre più adeguata e promettente.

2.3 Modelli di Combustione Ibrida

Dalla struttura di fiamma che si instaura al momento del contatto tra combu-
stibile e ossidante, precedentemente tenuti separati, dipendono in modo diretto
alcune delle principali e desiderabili proprietà dei combustibili ibridi, come ad
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esempio la scarsa sensibilità ai difetti meccanici presenti nel grano solido.
Nella realtà abbiamo però a che fare con un processo molto più complicato che
coinvolge trasferimenti di massa e calore che sono reciprocamente accoppiati
tra loro. L’intero processo di combustione risulta così fortemente influenzato
nelle proprie caratteristiche da tale accoppiamento.

Un ruolo importante nella determinazione delle caratteristiche di combustio-
ne è svolto dalla scelta della formulazione di combustibile, la quale influenza
anche tutto l’intero processo di combustione. Come già spiegato, all’interno
della propulsione termochimica di tipo ibrido praticamente qualsiasi sostan-
za combustibile può essere utilizzata (eventualmente trattata a priori con dei
leganti chimici). Chiaramente vi sono sostanze e materiali che si sono con il
tempo affermate nel mare delle molteplici scelte di combustibili e che hanno
dimostrato rispetto alle altre caratteristiche che sono un buon compromesso tra
le prestazioni balistiche e le proprietà meccaniche.
Fra queste sostanze vanno sicuramente citati i combustibili a base di polibu-
tadiene a terminazione idrossilica (HTPB), il meccanismo di combustione dei
quali è stato oggetto di importanti studi [7] e che sono stati tra i primi materiali
investigati. Spostandoci in anni più recenti, la frontiera della ricerca si è spostata
verso i cosiddetti materiali bassofodenti, materiali facenti parte della famiglia
delle paraffine ed in grado di generare durante la combustione uno strato su-
perficiale liquido che conferisce loro ottime potenzialità in termini di aumento
della velocità di regressione [8].A differenza dei tradizionali materiali solidi,
le paraffine mostrano meccanismi di combustione diversi che comprendono la
determinazione delle condizioni necessarie alla formazione e allo sviluppo del
fenomeno di entrainment (si veda il paragrafo 2.3.2).
Di seguito sono presentati entrambi i meccanismi di combustione, tradizionale
e bassofondente, e verranno evidenziate le peculiarità delle due famiglie.

2.3.1 Meccanismo di Combustione: Combustibile Tradizionale

Per i combustibili tradizionali, tra cui specialmente quelli a base di HTPB, il
meccanismo di combustione può essere rappresentato come di seguito riportato:
il flusso di ossidante gassoso che scorre sopra il grano solido genera uno strato
limite fluidodinamico al di sopra della superficie di combustibile, all’interno del
quale si trova il fronte di fiamma, come schematizzato dalla figura 2.3.

Successivamente all’ignizione si ha la sublimazione progressiva del com-
bustibile per effetto degli scambi termici radiativo e convettivo tra la zona di
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Figura 2.3: Schema del meccanismo di combustione per gli ibridi diretti.

fiamma e la superficie di combustione. L’ossidante gassoso si miscela, all’in-
terno dello strato limite, con la massa vaporizzata di combustibile, originando
così una sottile zona di fiamma in corrispondenza delle condizione stechiome-
triche. Lo scambio di calore tra la zona di fiamma e la superficie produce la
vaporizzazione di nuova massa di combustibile, originando così una fiamma
auto-sostenuta. La fiamma risulta quindi essere di tipo diffusivo (controllata
cioè da processi di diffusione di massa ed energia), con il fronte che si posizio-
na in corrispondenza della regione in cui si verifica il rapporto stechiometrico
tra ossidante e combustibile (tale regione è sempre all’interno dello strato limite).

La fiamme di tipo diffusivo, a differenza di quelle dominate dai processi
tipici della cinetica chimica (che qualificano fiamme di tipo premiscelato), sono
intrinsecamente più lente perché i tempi caratteristici della fluidodinamica sono
molto maggiori dei tempi caratteristici della cinetica chimica. Questa lentezza
rende evidente come siano numerosi i meccanismi presenti durante la com-
bustione e come siano tra loro interdipendenti ed eterogenei: la sublimazione
del combustibile, la sua successiva diffusione all’interno dello strato limite, il
miscelamento con l’ossidante, le reazioni chimiche di combustione nella fiamma,
l’onda termica di ritorno alla superficie con chiari contributi convettivi e radiati-
vi. E’ importante sottolineare come il gas che si genera dalla sublimazione del
combustibile crea un effetto di ”soffiamento” o di blowing, caratteristico della
propulsione ibrida, il quale sfavorisce il ritorno termico ad essa. Questo effetto
è noto con il termine di ”bloccaggio” a cui va aggiunto l’allontanamento del
fronte di fiamma, dovuto proprio alla presenza della massa di questi gas soffiati.
Risulta quindi chiaro come i processi di combustione di un propellente ibrido
siano molto più complessi e articolati di quelli che si possono verificare per la
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propulsione a solido o in presenza di combustibili e ossidanti nella medesima
fase liquida. E’ quindi fondamentale cercare di capire questi processi che go-
vernano la velocità di combustione, con l’obbiettivo (o per lo meno il tentativo
vista la difficoltà e l’elevato numero di parametri da considerare) da un lato di
prevedere/predire l’andamento di tutto il processo combustivo e dall’altro di
poter aspirare a produrre propulsori dalle prestazioni sempre migliori.

Figura 2.4: Schema della cinetica di combustione per gli ibridi diretti.

La stima della velocità di regressione necessita quindi di un modello che
tenga in conto tutti i processi in atto allo stesso momento. Questo può avvenire
ad esempio con differenti livelli di approssimazione. Tra le teorie più influenti
riguardanti il comportamento della velocità di regressione vi è sicuramente
quella di Marxman et al. [9], la quale fu elaborata attorno al 1960 tramite un
approccio basato sullo studio di una combustione turbolenta su una superficie
piana. Questo studio individuò come il trasferimento di calore convettivo, che
dalla fiamma va verso la superficie di combustione, si configura come elemento
principale e dominante sull’andamento della velocità di regressione del combu-
stibile solido stesso. Come parametro operativo principale per governare tale
velocità Marxman individuò il flusso di massa localeG. Successivamente studi
più recenti svolti da Chiaverini et al. [10] si sono concentrati principalmente
sulla velocità di regressione e hanno approfondito il comportamento delle onde
termiche in motori ibridi di piccola scala, basati su HTPB (polibutadiene a ter-
minazione idrossilica) come combustibile ed ossigeno nelle veci di ossidante,
ricavando correlazioni semi-empiriche per relazionare le velocità di regressione
misurate con i processi termici.
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2.3.2 Meccanismo di Combustione: Combustibile Bassofondente

Come sopra accennato, una delle famiglie potenzialmente più promettenti
per essere utilizzate come combustibili nella propulsione di tipo ibrido è la
famiglia dei materiali cosiddetti ”bassofondenti”. Questo tipo di combustibili
si caratterizza per creare un sottile strato liquido superficiale, avente bassa
viscosità, durante la combustione: questo perché l’interazione tra il flusso di
ossidante in arrivo instabilizza la superficie favorendo conseguentemente la
formazione di gocce che si staccano dalle estremità delle onde che formano per
l’appunto la zona instabile.

Figura 2.5: Schema del meccanismo instabilizzante dei combustibili
bassofondenti.

Sono proprio queste gocce d’acqua alla base del cosiddetto fenomeno di
entrainment, ovvero quel fenomeno per cui si ha il trascinamento di queste ultime
all’interno della corrente di ossidante, dove avviene la combustione. Questo
effetto di atomizzazione va a sostituirsi al fenomeno di sublimazione che si
verifica nella combustione dei materiali tradizionali, e garantisce una velocità di
regressione più elevata per due motivi principali:

• le gocce assorbono una minore quantità di energia (calore di evaporazione
e non di sublimazione);

• le conseguenze dell’entrainment sulla trasmissione di calore per convezio-
ne sono meno negative, a causa di un minor effetto di bloccaggio.

Questi vantaggiosi effetti derivanti dall’utilizzo di materiali ”bassofondenti”
sono largamente documentati e studiati, come dimostrano per esempio i lavori
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di Karabeyogu et al. [8], che si sono concentrati sulla investigazione di combu-
stibili solidi capaci di creare uno strato liquido sulla propria superficie durante
la combustione. L’effetto di entrainment nasce dalla tendenza all’instabilità dello
strato superficiale e dipende fortemente da alcune delle caratteristiche di que-
st’ultimo, essendo inversamente proporzionale alla tensione superficiale e alla
viscosità. Da uno studio effettuato da Gater e L’Ecuyer et al. [11] è possibile
scrivere delle relazioni empiriche che correlano i parametri causa di instabilità
al fenomeno di entrainment di gocce in un fluido gassoso.

Possiamo infatti identificare un trasferimento di massa (ṁent) causato
dall’entrainment pari a quello di formula 2.1:

ṁent = −13.3 ln(1 − e0)ṁl (2.1)

dove

e0 = ẽ(Xe) (2.2)

è una funzione di proporzionalità dimensionale dipendente dalla pressione
dinamica Pd, dalla tensione superficiale S e dal rapporto di temperature Tg/Tv:

Xe =
P 0.5
d

S(Tg/Tv)0.25
(2.3)

Bilanciando le forze di taglio presenti all’interfaccia liquido-gas possiamo
ricavare la seguente formula per la massa di liquidoml trasferita:

ṁl =
cfρlPdH

2

2µlS
. (2.4)

La scrittura della 2.4 è ottenuta in condizioni sperimentali in cui non vi è
iniezione di liquido in direzione assiale e potrebbe quindi essere fonte di errore
per elevati trasferimenti di massa con una riduzione significativa dello spessore
H dello strato liquido.
Quest’ultima equazione è valida soltanto per valori di Xe maggiori di 2109:
questo denota la presenza di un valore critico, al di sotto del quale non si verifica
tale fenomeno. Dalle equazioni presentate risulta chiaro come la pressione
gasdinamica risulti instabilizzante al contrario di tensione superficiale e viscosità
che invece svolgono un’azione opposta. Per tenere conto dell’insorgere delle
instabilità e della successiva formazione del fenomeno di entrainment bisogna
quindi modificare la teoria classica della combustione ibrida come segue:
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1. bisogna ridurre il calore effettivo di gassificazione causa l’effetto meccanica
di entrainment delle gocce liquide nel flusso gassoso, le quali riducono
parzialmente l’energia di evaporazione che è richiesta per il trasferimento
di massa dalla superficie al flusso; vi è anche una differenza entalpica tra
la superficie e la fiamma anche se tuttavia essa risulta trascurabile rispetto
al fenomeno descritto ad inizio paragrafo;

2. va modificato il fattore di bloccaggio per tenere in conto la presenza di
goccioline liquide che rende il flusso bifase. In prima approssimazione un
possibile approccio potrebbe essere il considerare un fattore di bloccaggio
di evaporazione, che dipenda solo dal trasferimento di massa della fase
gassosa. Questa assunzione è ragionevole se si considera che la combu-
stione ibrida è generalmente caratterizzata da ratei con elevate velocità
di soffiamento, che quindi danno luogo a ridotti tempi di residenza delle
goccioline al di sotto del flame sheet diffusivo;

3. Le increspature derivanti dall’instabilità dello strato liquido aumentano la
rugosità superficiale, la quale è direttamente proporzionale al trasferimen-
to termico che va dal fronte di fiamma alla superficie di combustibile.

Si può così considerare le velocità di regressione di un combustibile ibrido
come somma di due contributi: il primo deriva dalla vaporizzazione del liquido
nel flusso gassoso e il secondo deriva dal fenomeno di entrainment, il quale è
correlato al trasferimento di massa estratto meccanicamente dalla superficie del
liquido. Per quanto originariamente elaborata per i combustibili solidi criogenici,
la teoria dell’ entrainment delle goccioline liquide è stata dimostrata come valida
dagli studi citati da Karabeyoglu et al.[8]. Anche per alcani con numero di atomi
di carbonio tra 16 e 50, tra cui si distinguono cere paraffiniche e polietileniche. E’
possibile in questo modo comprendere come risultino estremamente interessanti
dal punto di vista delle prestazioni propulsive quei combustibili che sono in
grado di produrre l’effetto di entrainment, in quanto la teoria dello strato liquido
superficiale sottile afferma che essi si caratterizzano per il ridotto calore effettivo
di gassificazione, il ridotto fattore di bloccaggio e la invece maggiore rugosità
superficiale: queste tre caratteristiche assieme potrebbero consentire di ottenere
velocità di regressione di addirittura un ordine di grandezza superiore a quelle
ipotizzabili tramite la teoria classica. Questa teoria è inoltre anche in grado di
spiegare la ridotta velocità di regressione di combustibili ad alta viscosità.
Di contro bisogna però dire che i combustibili basso fondenti si caratterizzano
per scadenti proprietà meccaniche, che nella pratica li rendono scarsamente
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utilizzabili. Per ovviare a questa limitazione, sono in corso delle ricerche [12]
volte a rinforzare i combustibili paraffinici tramite una schiuma poliuretanica,
con lo scopo di ottenere proprietà meccaniche buone mantenendo nel contempo
prestazioni balistiche più elevate di quelle comuni ai combustibili tradizionali.

2.4 Metodi per Incrementare la Velocità di Regressione

Come noto, a causa della struttura di fiamma tipica degli endoreattori, la ve-
locità di regressione dei propulsori ibridi è intrinsecamente bassa. Di conseguen-
za sono quindi in corso, in ambito internazionale, ricerche volte a incrementare
tali valori di velocità; il superamento di tale limite, intrinseco della propulsio-
ne ibrida, renderebbe tale tecnologia estremamente competitiva rispetto alle
soluzioni tradizionali liquida e solida, proprio grazie alla maggiore versatilità
e sicurezza che offre rispetto agli altri tipi di propulsori. I campi di indagine
attualmente più promettenti per l’incremento della velocità di regressione, sono
tre:

• approccio chimico, che consiste nell’introduzione di additivi energetici
(tipo polveri metalliche nanometriche, idruri metallici, ecc..) nel grano di
combustibile [13] [14] [15] [16];

• approccio fisico/chimico, che utilizza combustibili a base di paraffine,
sfruttando il processo di entrainment, per cui si vedano [8] [6] [7] [17] [18];

• approccio di tipo fluidodinamico, basato sulla generazione di turbolenza
per accrescere lo scambio termico, come spiegato in [19] [20] [21].

I parametri che influenzano la velocità di regressione del combustibile solido
sono comunque diversi e intercorrelati tra loro in modo complesso. Nel seguito si
analizzeranno i parametri che maggiormente hanno peso nella determinazione
della velocità di regressione del combustibile solido, evidenziandone di volta in
volta il ruolo e l’importanza relativa.

2.4.1 Parametri Influenti sulla Modifica della Velocità di Regressione

I fenomeni che complessivamente hanno un ruolo di rilievo nella combustio-
ne di un endoreattore di tipo ibrido, e in particolare sulla velocità di regressione
risultano essere [22]:

• lo scambio termico nelle sue tre forme, ovvero conduttivo, convettivo e
per irraggiamento;

Matteo Padovese



Sistemi di Propulsione Ibrida per Applicazioni Spaziali 19

• il ”soffiamento” dello strato limite;

• l’effetto della pressione sulla velocità di regressione;

• l’effetto del flusso di ossidante sulla velocità di regressione;

• la presenza di additivi energetici (metallici o idruri).

Scambio termico
Un’analisi approssimata dello scambio termico che si verifica sulla superficie

di regressione può essere svolta come in [10] [8], tramite l’uso di un bilancio
energetico di tipo:

q̇s = ρfrfhf = k∆T = k
dT

dy

∣∣∣∣
s,g

= q̇gs (2.5)

in cui si confrontano le potenze scambiate per convezione e per conduzione,
le quali a loro volta sono legate alla velocità di regressione del combustibile in
esame. Tramite l’ulteriore ipotesi di considerare di uguale entità i parametri
di diffusione della quantità di moto e dell’energia, si può procedere secondo
l’analogia di Reynolds (soluzione approssimata dello strato limite su lastra
piana), la quale guida a:

Nux =
Cf
2

Rex. (2.6)

In particolare, dato che è di interesse il parametro di velocità di regressione,
è possibile esprimere i seguenti legami:

St =
Nu

Re · Pr
(2.7)

St =
q̇gs

ρeνe∆h
=

1

2
CfPr−2/3 (2.8)

∆h = cp (Tf − Ts) (2.9)

che portano alla scrittura di:

rf =
q̇gs
ρfhf

=
1

2
CfPr−2/3 · ρeνe∆h

ρfhf
. (2.10)

Il contributo dello scambio termico per irraggiamento, accoppiato allo scam-
bio convettivo, d’altro canto, può essere espresso tramite estensione dell’e-
quazione della conservazione dell’energia alla superficie, come detto in [9]
[23]:
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q̇s = ρfrfhf = q̇convexp

(
− q̇rad
q̇conv

)
+ q̇rad (2.11)

ovvero:

q̇rad = σεs
[
εgT

4
f − T 4

s

]
= σεs

[(
1 − e−αNz

)
T 4
f − T 4

s

]
. (2.12)

”Soffiamento” sullo strato limite

E’ inoltre fondamentale considerare la correzione da apportare ai coeffi-
cienti a causa dell’iniezione di massa dovuta alla gassificazione dello stesso
combustibile:

B(x) =
1

Cf/2

ṁf

ṁox + ṁf (x)
(2.13)

prevedendo dei numeri di Reynolds (basati sulla distanza x) dell’ordine di
106 , come da una formula approssimata della rf presente in [13], arriviamo a:

rf ≈ Re−0.2x B0.23 ρeνe
ρf

. (2.14)

Effetto della pressione sulla rf

Sull’influenza della pressione si può invece dire che non è dipendente dagli
effetti di scambio termico per convezione e per irraggiamento ([16],[24]).

Se siamo in presenza di scambi termici di pura convezione, il legame tra la
velocità di regressione e flusso di ossidante è lineare per entrambi i parametri
su entrambi i parametri.
A flussi inferiori ai 140 kg/m2s la pressione ha l’effetto di aumentare la velocità
di regressione a causa del maggior flusso termico globale alla superficie.
Gli scambi termici di tipo radiativo invece hanno l’effetto di ridurre la pendenza
della curva rf/Gox ai flussi più bassi, per via del fatto che l’esponente della rela-
zione rf/Gox stessa si riduce a causa della minore importanza della convezione,
nel caso si considerino anche gli scambi termici per irraggiamento.

Effetto del flusso di ossidante sulla rf

Generalmente l’effetto del flusso di ossidante è generalmente di aumentare
il tasso di pirolisi del combustibile, il che induce un aumento della velocità di

Matteo Padovese



Sistemi di Propulsione Ibrida per Applicazioni Spaziali 21

Figura 2.6: Andamento della velocità di regressione rf in funzione del flusso di
ossidante [16].

regressione. In figura 2.7 è riportato un classico risultato di Karabeyoglu ([7]),
dove sono confrontate le prestazioni di un combustibile paraffinico e di tipo
HTPB.

Dall’osservazione della figura si evincono due osservazioni:

• i combustibili a base paraffinica presentano valori di regressione nettamen-
te superiori ai quelli che sono invece relativi ai combustibili con viscosità
maggiore (HTPB), come anticipato nella trattazione teorica precedente-
mente descritta;

• tutti e due i tipi di combustibili, sia i tradizionali che i basso fonden-
ti, presentano un incremento della velocità di regressione direttamente
proporzionale al flusso di ossidante.

Viene da sottolineare come i risultati presentati nella figura 2.7 siano relativi
alla relazione empirica [19]:

rf = 0.488G
0.62
ox

(2.15)

la quale è in grado di fornire generalmente un buon grado di approssima-
zione, anche se in alcuni casi può essere sostituita dalle formule più precise
presentate precedentemente in questo capitolo.
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Figura 2.7: Andamento della velocità di regressione rf in funzione del flusso di
ossidante per paraffina e HTPB [7].

Presenza di additivi energetici

Per ciò che riguarda la presenza degli additivi energetici, quali polveri o
idruri metallici, è immediatamente intuibile come parte del calore di combu-
stione venga assorbito dal particolato stesso. E’ possibile quindi considerare la
modificazione di densità ed entalpia di evaporazione del combustibile causata
dalla presenza di particelle addizionate. E’ possibile scrivere, per un particolato
che raggiunga la temperatura Ts:

hf,eff = (1 − z)hf,legante + zCp,met (Ts − Ti) (2.16)

ρf =

(
z

ρmet
+

1 − z

ρlegante

)−1
(2.17)

dove z rappresenta la frazione molare.

La combustione, se in presenza di particolato, può avvenire per reazioni
omogenee nella fase gas o per reazioni eterogenee sulla superficie delle particelle,
a seconda della dimensione tipica del particolato. Per definire il regime di
combustione che si sta verificando è possibile mettere a confronto le scale
temporali proprie dei processi di diffusione della quantità di moto e dell’energia
con quella temporale della cinetica chimica. Tramite il numero di Damköhler
Da, definito come:

Matteo Padovese



Sistemi di Propulsione Ibrida per Applicazioni Spaziali 23

Da =
tb,diff
tb,ch

(2.18)

è possibile identificare immediatamente se il processo combustivo dominan-
te sia controllato dalla diffusione (nel qual caso Da »1) o dalla cinetica chimica
(dove Da«1). Nella tabella 2.2 sono riassunte le più importanti caratteristiche
dei regimi di combustione tipici delle particelle con diametriD dell’ordine dei
nanometri.
Nel presente lavoro di tesi l’attenzione è rivolta solamente a combustibili paraf-
finici, cercando di evidenziarne le proprietà al variare sia della formulazione
(additivando cioè le cere con MgH2, Nero Fumo, LiAlH) sia della geometria (da
radiale a slab).

Numero di Damköhler
Da� 1 Da� 1

Regime di Combustione controllato da diffusione controllato dalla cinetica chimica
Scala Temporale tb ≈ D2 tb ≈ D1

Tipo di Reazione reazione omogenea in fase gassosa reazione eterogenea in superficie
Temperatura di Combustione indipendente dalla pressione Tcomb ≈ p−1

Dimensione del Particolato micrometrico nanometrico

Tabella 2.2: Caratteristichce del processo di combustione in base al numero di
DamköhlerDa.
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Capitolo 3
Formulazioni Chimiche dei
Combustibili Trattati

3.1 Introduzione

In questo capitolo verrà fornita una descrizione dei combustibili investigati
durante questo lavoro di tesi, in particolare verrà data una descrizione degli
ingredienti utilizzati per la produzione dei combustibili sperimentati in labora-
torio. Un primo paragrafo sarà dedicato alla descrizione degli additivi energetici
utilizzati durante questo lavoro; successivamente saranno descritte le tecniche
di manifattura usate per la preparazione dei vari combustibili a base di paraffina.
L’ultimo paragrafo riporterà invece le tabelle contenenti la descrizione delle
formulazioni sperimentate in questo lavoro.

3.2 Ingredienti

Questo paragrafo riporta gli ingredienti utilizzati per la produzione dei
combustibili investigati, compresi quindi anche gli additivi energetici inseriti
nel grano combustibile, e le loro proprietà.

3.2.1 Cere Paraffiniche

Le cere paraffiniche (nel nostro caso C24H50 ma con la formula generica che
è di tipo CnH2n+2) sono idrocarburi caratterizzati dalla presenza di n atomi di
carbonio. Sono sostanze altamente infiammabili e non solubili in acqua. Come
già detto fanno parte della famiglia dei combustibili cosiddetti basso fondenti,
in grado cioè di dare luogo, sotto il verificarsi di certe condizioni, all’insorgere
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del fenomeno di entrainment, il quale è molto importante ai fini delle presta-
zioni propulsive (aumento della velocità di regressione). Nella tabella 3.1 sono
elencate le proprietà di questa famiglia di sostanze mentre in tabella 3.2 sono
mostrate a titolo di confronto le proprietà caratterizzanti le due famiglie di
paraffine considerate nel presente lavoro, paraffina solida (SW) e la paraffina in
gel (GW), anche se per questo lavoro di tesi le uniche analizzate sono state le
cere solide.

Cere Paraffiniche

Calore di Fusione [J/g] 200 - 220
Temperatura di Fusione [K] 323,15 - 343,15

Calore Specifico [J/g ·K] 2,14 - 2,90

Tabella 3.1: Caratteristiche delle paraffine.

Paraffina Solida (SW)

Densità (in condizioni ambiente) [g/cm3] 0.890
Temperatura di fusione [K] 331,15 ÷ 335,15

(a) Cera solida.

Paraffina in Gel (GW)

Densità( in condizioni ambiente) [g/cm3] 0.880
Temperatura di fusione [K] 323,15

(b) Cera in gel.

Tabella 3.2: Caratteristiche della SW e della GW.

3.3 Additivi Energetici

Questo paragrafo offre un descrizione generale degli idruri metallici che
più significativamente influenzano in modo positivo le prestazioni propulsive
dei combustibili per la propulsione ibrida. Questi idruri si dividono in due
categorie: idruri metallici singoli(presenza di un solo metallo nella molecola) e
idruri metallici doppi(presenza di due metalli nella molecola).
Anche se estremamente interessanti per via delle loro caratteristiche chimico-
fisiche, gli idruri metallici sono rimasti per lungo tempo inutilizzati come addi-
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tivi energetici a causa di due ragioni principali: la ridotta efficienza di combu-
stione e la reattività piuttosto elevata.
La prima delle due ragioni è collegata ai meccanismi di combustione intrinseci
di questa categoria di sostanze, che sono descrivibili come una sequenza di due
fasi distinte:

• la reazione di pirolisi che avviene all’inizio, con temperatura di fiamma
relativamente bassa;

• la successiva combustione del substrato metallico, con conseguente svi-
luppo di alte temperature.

Vi è un ritardo temporale tra le due fasi, e questo è la causa che rende
l’efficienza di combustione ridotta rispetto a quella del particolato metallico
semplice, soprattutto se i tempi di residenza sono brevi.
La seconda problematica consiste nell’elevata reattività degli idruri metallici, sia
con l’umidità ambientale, sia con i gas atmosferici, sia con i leganti maggiormen-
te diffusi nella manifattura di propellenti. Tale reattività molto elevata rende
quindi necessario immagazzinare e soprattutto maneggiare queste sostanze con
estrema cura, e ne rende anche l’utilizzo molto pericoloso.
Nonostante la presenza di queste difficoltà, sono state comunque identificate
alcune sostanze polimeriche (si veda [22]) in grado di dare luogo ad una matrice
sufficientemente stabile e robusta per poter utilizzare idruri metallici per la
propulsione termochimica.
La tabella 3.3 fornisce una panoramica sulle caratteristiche fisico-chimiche di
alcuni degli idruri più significativi.

Idruro Massa Molare Densità Entalpia di Formazione Temperatura di Decomposizione
MM ρ ∆Hf

(g/mol) (g/cm3) (kJ/mol) (◦C)

ALH3 30.00 1.48 -11.4 ∼ 180

LiH 7.95 0.80 -90.7 ∼ 972

LiBH4 21.79 0.66 -194.0 ∼ 280

B10H14 122.31 0.94 -28.9 ∼ 219

Mg(BH4)2 53.99 - -152.8 -
NaBH4 37.84 1.07 -192.1 400

Mg(AlH4)2 86.84 1.05 -152.7 140

MgH2 26.34 1.45 -74.5 ∼ 270

LiAlH4 37.95 0.92 -113.4 ∼ 137

Tabella 3.3: Caratteristiche chimico-fisiche degli idruri di interesse propulsivo.
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Idruro di Alluminio

L’idruro di alluminio (AlH3), noto anche con il nome di alano, potrebbe
essere uno degli idruri più promettenti (per quello che ha dimostrato sin oggi)
nell’attivazione di combustibili e propellenti impiegabili in campo aerospaziale.
Presenta un elevato calore di combustione e inoltre produce un gas con un
peso molecolare ridotto, caratteristiche che vanno ad incrementare la velocità di
regressione del grano di combustibile solido. L’utilizzo di alano come additivo al
posto della carica di alluminio che viene tradizionalmente utilizzata ha mostrato
un interessante incremento di Is rispetto alle stime teoriche.
Vi sono alcuni problemi che questo additivo tuttavia presenta, in termini di
complessità nella manifattura, stabilità termica e ridotto tempo di vita ([25] [26]
[27]).

Idruro di Litio

L’idruro di litio LiH è una sostanza solida cristallina, che risulta essere stabile
in atmosfera anidra([30], [31]). E’ molto reattivo se viene a contatto con l’acqua,
rilasciando idrogeno gassoso (H2) in una reazione fortemente esoterica ed inoltre
induce anche la formazione di idrossido di litio (LiOH).
In presenza di ossidanti a base di fluoro il LiH ha un comportamento ipergolico.

Boroidruro di Litio

Il Boroidruro di Litio (LiBH4) è un cristallo bianco con geometria ortorombi-
ca,ovvero che presenta solo assi binari(assi attorno ai quali con due rotazioni
si ottiene una faccia uguale a quella di partenza) e/o due piani di riflessione
insieme. E’ altamente riducente ed ipergolico ed è caratterizzato da un’elevata
stabilità(a tal proposito si veda [32] e [33]) e da una considerevole frazione
molare z di idrogeno nella sua molecola (in percentuale pari al 18,55%). A tem-
peratura ambiente si decompone anche solo a causa dell’umidità atmosferica,
mentre se messo in ambiente anidro (ovvero in assenza di molecole di H2O) la
decomposizione termica si verifica alla temperatura di circa 275◦C. La reazione
con l’acqua è estremamente forte, producendo la combustione della sostanza.

Decaborano

Il decaborano (B10H14) è anch’esso un cristallo di colore bianco e di struttura
rombica. E’ molto stabile se riscaldato e la decomposizione si presenta lenta fino
a 300◦C. La temperatura di fusione è di 99◦C ed il punto di ebollizione è attorno
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a 219◦C ([34] [35]). Si scioglie facilmente nel benzene (C6H6) e la temperatura di
ignizione è pari a 147◦C (in O2 è invece pari a 100◦C).

Boroidruro di Sodio

Il boroidruro di sodio (NaBH4) è un agente riducente selettivo, solido a
temperatura ambiente, con cristalli di forma cubica. La sua temperatura di
fusione è di 497◦C, mentre quella di decomposizione è pari a 300◦C. Reagisce
in modo lento con l’etanolo (C2H5OH) producendo idrogeno ed è praticamente
insolubile in tetraidrofurano (C4H8O).

Idruro di Magnesio-Alluminio

L’idruro di magnesio-alluminio (Mg(AlH4)2) è un idruro doppio con tempe-
ratura di decomposizione di 140◦C.

I due paragrafi seguenti saranno dedicati all’idruro di magnesio (MgH2) e al
litio alluminio idruro LiAlH4 che sono stati i due principali additivi energetici
durante questo lavoro sperimentale, per le loro buone proprietà anche grazie
alla loro facile reperibilità.

3.3.1 Tetraidroalluminato di Litio

Il tetraidroalluminato di litio o litio alluminio idruro (LiAlH4) è un composto
inorganico, solido, che si presenta puro sotto forma di cristalli bianchi e che è
utilizzato come riducente.
L’LiAlH4 è pirofilo in polvere mentre non lo è a cristalli più grandi. in acqua
reagisce violentemente con una reazione esotermica. Il litio alluminio idruro è
stabile a temperatura ambiente ed in aria secca mentre si decompone rapida-
mente in presenza di umidità(cosa che ha ha comportato sempre particolare
attenzione nello stoccaggio dei provini contenete questo additivo).
Viene utilizzato proprio per sfruttarne l’elevata reattività durante la combustio-
ne.
La temperatura di fusione è di 423◦C, mentre quella di decomposizione è pari a
150◦C.
In figura 3.1 sono riportate due immagini di LiAlH4 fatte al microscopio SEM.
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(a) Ingrandimento dell’ordine dei 100µm. (b) Ingrandiemnto dell’ordine dei 20µm.

Figura 3.1: Immagini SEM di litio alluminio idruro LiAlH4 tratte da ”Electron
microscopy studies of lithium aluminium hydrides” di C.M. Andreia, J. Walmsleyb,
D. Blanchardc, H.W. Brinksc, R. Holmestada, and B.C. Haubackc.

3.3.2 Idruro di Magnesio

L’idruro di magnesio (MgH2) è una sostanza solida, stabile fino a 125◦C

([28] [29]), la cui decomposizione avviene, in condizioni di vuoto, a temperature
comprese fra 250◦C ÷ 300◦C.
Le figure 3.2 e 3.3 mostrano delle micrografie SEM della polvere di idruro di
magnesio, fatte al microscopio elettronico (SEM), utilizzata in questa campagna
sperimentale come additivo.

Si nota da queste immagini come sia chiara la presenza di una distribuzione
bimodale (ovvero esistono due valori che compaiono entrambi con la frequenza
massima nella distribuzione in esame) delle particelle, di forma irregolare, con
diametro medio che è compreso tra i 50µm e i 150µm.

3.4 Additivi Non Energetici

3.4.1 Nero Fumo

Il nero di carbone, detto anche nero fumo o carbon black è un pigmento
prodotto dalla combustione incompleta dei prodotti petroliferi pesanti, tipo
catrame, grassi e oli vegetali. E’ una forma di particolato carbonioso e si presenta
sotto forma di polvere nera ed il sistema cristallino è di forma esagonale com-
patta. La temperatura di fusione è elevatissima e pari a 3499, 85◦C e il punto di
ebollizione si trova a 4826, 85◦C.
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(a) Tratta da ”Calcolo numerico ad al-
te prestazioni” di V.Artale, G.Bracco,
G.Buffoni, M.Celino, P.D’Angelo, S.Migliori,
A.Quintiliani, V.Rosato, G.Sannino.

(b) Tratta da ”Composite behaviour of MgH2
and complex hydride mixtures synthesized by
ball milling” di T.Czujkoa, Z. Zaranskib, I.E.
Malkab and Z. Wronskia, Journal of Alloys and
Compounds.

Figura 3.2: Immagine al microscopio elettronico a scansione di polvere di idruro
di magnesio (MgH2) dove è possibile individuare la presenza contestuale di
cristalli di magnesio (zone chiare) e di idruro di magnesio (zone scure).

Il suo impiego in questo lavoro è legato al fatto che è un ottimo colorante che
quindi durante la combustione aumenta la velocità di regressione rf nella zona
di fiamma grazie al fatto che modifica le caratteristiche del materiale portandole
verso quelle di un corpo nero (che assorbe tutte le radiazioni elettromagnetiche).
In figura 3.4 sono riportate due immagini del carbon black fatte al SEM.

3.5 Manifattura

In questo paragrafo verranno illustrate le modalità e le tecniche di mani-
fattura relative ai combustibili, e alle loro geometrie, utilizzati durante questa
campagna sperimentale.

3.5.1 Combustibili a Base Paraffinica di Forma Slab

In questa geometria la tecnica di manifattura è divisa in due fasi. La prima
fase, fase in cui si opera in una glove box ad atmosfera controllata, consiste nel
miscelare della cera paraffinica (non cambia nulla se solida o gel) con dell’addi-
tivo metallico (se presente). E’ fondamentale durante questa fase che la cera sia
ad una temperatura prossima a quella di fusione, di modo che sia garantita un’a-
deguata viscosità del composto. La viscosità infatti non deve essere eccessiva, al
fine di garantire una giusta facilità di mescolamento, ma non deve nemmeno
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(a) Ingrandimento 500X. (b) Ingrandimento 3000X.

Figura 3.3: Due micrografie di polvere di MgH2 fatte al microscopio SEM del
laboratorio dipartimentale.

essere troppo bassa, in modo da evitare una possibile precipitazione della specie
metallica.
Il passo successivo consiste nell’ impregnare una struttura di rinforzo, fatta
di una schiuma poliuretanica a celle aperte (PUF), con la miscela ottenuta in
precedenza grazie all’utilizzo della pompa a vuoto.
Questa procedura è stata sviluppata dall’ingegner M.Boiocchi, ed è tuttora da
lui elaborata nel suo lavoro di tesi di dottorato di ricerca [12].

La figura 3.5 è una schematizzazione tridimensionale della struttura poliure-
tanica di supporto.
Osservando invece la figura 3.6 si può vedere in dettaglio la distribuzione degli
ingredienti nello slab di combustibile. Nell’ingrandimento virtuale che si osser-
va in figura, è rappresentata una cella di cera paraffinica nello stato in cui viene
a trovarsi dopo l’impregnazione. All’interno di essa è disperso il particolato
metallico di attivazione.

3.5.2 Combustibili a Base Paraffinica di Forma Radiale

Anche per la realizzazione dei combustibili a base paraffinica di geometria
radiale si distinguono due fasi.
Nella prima viene preparato ”lo stampo” dei provini, ovvero una struttura com-
posta da delle barre filettate, che costituiranno le spine ove verranno innestati
i cilindri di metallo contenenti i provini di cera, e delle piastre (una sopra ed
una sotto) per tenere gli stessi in verticale e ben compressi, al fine di evitare il
traboccamento di cera liquida.
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(a) Immagine realizzata presso il dipartimento
di energia del Politecnico di Milano.

(b) Nero fumo ad alto ingrandi-
mento, tratta dall’indirizzo web
http://www.atl.semtechsolutions.

com/node/52/soot-id della Analytical
Testing Laboratory.

Figura 3.4: Due micrografie di polvere di MgH2 fatte al microscopio SEM nel
laboratorio dipartimentale.

Utilizzando delle spine che sono filettate si avrà una superficie interna non
regolare: i raggi del cilindro interno ai provini, utilizzati per i calcoli delle varie
aree di combustione Ab durante le prove sperimentali, si sono riferiti ad un
valore medio tra la cresta e il fondo del filetto, come evidenziato dalla figura 3.7.

Nella seconda fase viene invece fusa la cera in un becher di vetro borosilicato,
che verrà poi colata all’interno dei cilindri presenti fissati alle piastre sopra citate.
L’operazione di colata non è banalissima in quanto bisogna evitare di creare

Figura 3.5: Schema della struttura di sostegno in poliuretano per gli slab di
paraffina (dimensioni non in scala).
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Figura 3.6: Schema della ripartizione delle specie chimiche nel provino slab
(dimensioni non in scala).

delle bolle all’interno dei cilindri (che renderebbero irregolare il fenomeno di
combustione del grano solido) ed è quindi opportuno fare scendere la cera in
modo lento ed effettuare dei rabboccchi dopo aver aspettato che essa si sia
completamente depositata all’interno dei supporti metallici.
Successivamente, dopo aver lasciato solidificare la cera per almeno una mez-
z’ora, si provvede a svitare le barre filettate (operazione dal risultato migliore
se fatte con degli svitatori elettrici, di modo da rendere più rapida l’estrazione
della spina e quindi lasciare più integro il cilindro interno che sarà la futura
area di combustione Ab)e liberare quindi i cilindri dal supporto: sarà quindi
presente al loro interno il foro nel quale dovrà passare l’ossidante durante la
combustione. Le spine utilizzate hanno diversi diametri e seguono lo schema di
tabella 3.4.

Lunghezza Provino Radiale Diametro Spina
[mm] [mm]

30 4,5
56 5,5
125 5,5

Tabella 3.4: Diametro delle spine per diverse lunghezze di provini radiali.

A questo punto, prima di poter utilizzare i provini è necessario eliminare
eventuali eccessi di materiale al di fuori delle pareti delle camicie metalliche
che li contengono, al fine di conoscere la loro reale lunghezza, da poter successi-
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Figura 3.7: Schema della filettatura presente nell’area di combustione dei provini
di geometria radiale (la freccia verde indica la linea tratteggiata utilizzata per il
calcolo dell’Ab).

vamente impiegare nelle elaborazioni al calcolatore successive alle prove. Una
sintesi delle due fasi è mostrata in figura 3.8.

3.6 Tabella delle Formulazioni Investigate

Sotto forma di tabelle, viene presentato con la 3.5 e la 3.6 l’elenco delle
formulazioni utilizzate in questo lavoro di tesi. Le formulazioni sono suddivise
in base la geometria e ognuna di loro riporta la percentuale in massa degli
ingredienti, la densità teorica del combustibile e il diametro medio nominale
delle particelle di additivo. Per le formulazioni additivate con il 3% di LiAlH4

si userà la sigla SW97LAH3, mentre per quelle additivate con il 6% di LiAlH4

verrà usata la sigla SW94LAH6. Con SWMgH2 verrà invece indicata la cera
solida prodotta con il 5% di idruro di magnesio (MgH2) mentre con SWNF0,02
si intendono combustibili solidi a base paraffinica additivati con lo 0,02% di
NF. Il combustibile SW–X è un combustibile paraffinico di composizione non
nota, che è stato messo a disposizione per l’indagine sperimentale nell’ambito
di un contratto di collaborazione con l’Università degli Studi di Padova. La
percentuale degli ingredienti in esso contenuti non è stata fornita.
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(a) Becher. (b) Provini innestati nelle spine della struttura
di supporto.

Figura 3.8: immagini relative alle due fasi di produzione dei provini radiali a
base paraffinica

FORMULAZIONI DI GEOMETRIA DOUBLE SLAB
Formulazione Percentuale in Massa degli Ingredienti Diametro Particelle Densità del Combustibile

[%] [µm] [g/cm3]

SW 100 di SW - - 0,890
SW nero fumo 99,98 di SW 0,02 di SW ∼= 10−3 0,870
SW −X non fornita di SW non fornita di nero fumo ∼= 0, 1 0,895
SW94LAH6 94 di SW 6 di LiAlH4 50 ÷ 150 0,870
SW97LAH3 97 di SW 3 di LiAlH4 50 ÷ 150 0,870

Tabella 3.5: Elenco delle formulazioni in geometria double slab.

FORMULAZIONI DI GEOMETRIA RADIALE
Formulazione Percentuale in Massa degli Ingredienti Diametro Particelle Densità del Combustibile

[%] [µm] [g/cm3]

SW 100 di SW - - 0,890
SW nero fumo 99,98 di SW 0,02 di nero fumo ∼= 0, 1 0,870
SW −X non fornita di SW non fornita di nero fumo ∼= 10−3 0,895
SWMgH2 95 di SW 5 di SW 50 ÷ 150 0,880

Tabella 3.6: Elenco delle formulazioni in geometria radiale.
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Capitolo 4
Descrizione della Linea
Sperimentale

4.1 Introduzione

Questo capitolo si descrive l’apparato sperimentale utilizzato per ottenere la
caratterizzazione balistica dei combustibili investigati durante questo lavoro di
tesi.
Verrà in particolare data attenzione a:

• le caratteristiche e la geometria delle due camere di combustione (radiale e
slab) utilizzate per la campagna sperimentale, nonnché la configurazione
utilizzata (single slab o double slab);

• il metodo di misura e calcolo della velocità di regressione del grano
propellente;

• la strumentazione utilizzata per l’acquisizione dei dati sperimentali e per
la successiva elaborazione.

4.2 Descrizione Generale

La linea sperimentale è stata adeguata nel corso del tempo, in modo da sod-
disfare al meglio certi requisiti fondamentali richiesti ad essa nel suo complesso,
ovvero:

- semplicità e flessibilità operativa;
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- resistenza alle alte temperature, alla corrosione e alla pressione;

- possibilità di effettuare misure contemporanee di pressione, e di flusso in
ingresso.

Nei paragrafi seguenti sono descritte le caratteristiche finali del sistema,
ovvero il sistema nella modalità in cui è stato usato durante questo lavoro di
tesi.

Camera di combustione

La caratteristica principale della camera di combustione utilizzata è la sua
struttura modulare.
La parte più esterna, a sezione quadrata, è realizzata tramite una saldatura di
quattro piastre d’acciaio inossidabile AISI 319-L e costituisce l’involucro che
protegge il combustore ed è responsabile della tenuta in pressione del sistema.
In essa sono stati ricavati i fori per il sistema di alimentazione dell’ossidante, per
il sistema di alimentazione, per l’introduzione della strumentazione di misura,
per l’ugello di scarico e per le viti di chiusura. La camera di combustione ha
inoltre quattro alloggiamenti per altrettante finestre termoresistenti fatte in vetro
boro-silicato.
Nei lati interni di questo involucro sono realizzate quattro guide che hanno la
funzione di sostenere e mantenere in posizione un involucro più interno che
verrà successivamente descritto. La figura 4.1 mostra uno schema del progetto
della camera di combustione.

Figura 4.1: Rivestimento esterno della camera di combustione.

Con lo scopo di ottenere un buon livello di protezione ed un adeguato raf-
freddamento delle finestre ottiche, senza però rendere necessario l’impiego di
un sistema di iniezione diverso da quello che riguarda la specie ossidante, è
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presente un involucro più interno, costituito di piastre di alluminio sovrapposte
e vincolabili tramite un sistema a viti.
Al suo interno è stato ricavato l’alloggiamento per i contatti elettrici del sistema
di accensione.
Un’immagine dell’involucro interno è mostrata in figura 4.2, mentre l’immagine
4.3 mostra la parte estraibile della camera di combustione chiusa.

(a) Parte inferiore e superiore dell’involucro
interno.

(b) Interno della camera di combustione.

Figura 4.2: Involucro interno della camera di combustione.

mentre l’immagine 4.3 mostra la parte estraibile della camera di combustione
chiusa.

Figura 4.3: Camera di combustione chiusa.

All’interno degli involucri precedentemente descritti è racchiusa un struttu-
ra in ottone dove alloggiano i provini di combustibile e dove ha effettivamente
luogo la combustione vera e propria.

Nel caso di geometria slab (figura 4.4), il portaprovino è costituito da una
coppia di piastre in ottone opportunamente sagomate e scanalate in modo che
sia possibile introdurvi i combustibili in configurazione single e double slab e le
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Figura 4.4: Portaprovino in ottone per la geometria slab.

cariche pirotecniche di accensione.
Come si evince dalla figura 4.4 i due portaprovini, superiore e inferiore, sono
geometricamente simili: la sola differenza sostanziale risiede nel fatto che la
profondità dell’incavo centrale della parte inferiore è maggiore e vi è inoltre
un foro, necessario affinché il sistema di accensione svolga efficacemente la
funzione per cui è predisposto.
Dalla figura 4.5, in cui è mostrato il dettaglio della sezione dei due portaprovini,
si vede come questa coppia di componenti costituisca un sistema semplice ed
efficace per garantire una minimizzazione delle interferenze fluidodinamiche
al flusso ossidante immesso in camera di combustione e contemporaneamente
permetta di affacciare i due provini (si veda la figura 4.6) di combustibile per
realizzare la configurazione double slab.

Figura 4.5: Sezione del portaprovino per la geometria slab.

Nel caso invece di geometria radiale il portaprovino è costituito da quattro
parti ( si veda la figura 4.7):

• un raccordo di testa a sezione quadrata posizionato vicino all’accenditore
e che contiene la carica pirotecnica;

• un cilindro metallico che fa da ”camicia” al combustibile in esso contenuto;

Matteo Padovese



40 Descrizione della Linea Sperimentale

Figura 4.6: Portaprovino come si presenta una volta inserito in camera di
combustione.

• un raccordo posteriore, anch’esso a sezione quadrata che unisce il cilindro
metallico contenente il combustibile ad un supporto finale che comunica
con lo scarico;

• un supporto finale di due lunghezze differenti a seconda della lunghezza
del provino da indagare; tale supporto ha la funzione di unire l’ugello e il
raccordo posteriore del portaprovino.

(a) Configurazione per provini di lunghezza 30
mm o 56 mm.

(b) Configurazione per provini di lunghezza 125
mm.

Figura 4.7: Portaprovino per provini radiali.

Come mostrato in figura 4.8, i cilindri di combustibile indagati hanno tre
dimensioni:

• 30 mm;

• 56 mm;

• 125 mm.

La scelta di indagare provini di lunghezza diversa discende dalla necessità
di ottenere informazioni utili in termini di velocità di regressione, correlando
tale parametro con la geometria del provino.

Sistema di alimentazione
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Figura 4.8: Cilindri portaprovino radiale (30, 56 e 125 mm).

Con lo scopo di garantire un adeguato flusso di ossidante, la linea sperimen-
tale è fornita di un sistema tramite il quale l’ossigeno gassoso viene prelevato
da una bombola ed iniettato in direzione assiale nella zona di combustione.
Sono quindi presenti due valvole di regolazione: la prima consente di fissare la
pressione di alimentazione (che è di 20 bar) e la seconda di regolare finemente la
portata, tramite la lettura del livello di pressione grazie ad un sistema a colonna
d’acqua collegato ad un orifizio tarato.
Opportuni manometri (figura 4.9) consentono di verificare costantemente il
livello di riempimento della bombola e la pressione di alimentazione dell’intero
sistema.
Vi è anche un apparato di iniezione di azoto, avente il duplice scopo di permet-
tere una rapida estinzione della combustione e di raffreddare la camera di prova
dei provini, prima che questa venga aperta a prova conclusa.

Una immagine complessiva di tutta la camera di combustione è mostrata in
figura 4.10. Nella parte sinistra si nota il tubo di alimentazione dell’ossigeno, con
la valvola di non ritorno. La freccia gialla in figura indica l’ingresso dell’azoto
che estingue le reazioni di ossidazione a prova conclusa.

Sistema di accensione

Matteo Padovese



42 Descrizione della Linea Sperimentale

Figura 4.9: Immagine del riduttore di pressione della bombola di ossigeno, con i
due manometri e la valvola per regolare il flusso.

Per l’ignizione dei combustibili, il sistema più efficace si è rivelato quello
di tipo pirotecnico. Nello specifico, si realizzano cariche primarie e secondarie
di propellente solido, le quali vanno incontro ad accensione tramite il contatto
con un filo caldo reso incandescente per effetto Joule. I gas caldi generati dalle
cariche di accensione rendono possibili l’ignizione dei provini, una volta che il
flusso di ossidante è presente in camera di combustione. In figura 4.11 si può
vedere un dettaglio del sistema di accensione. E’ importante minimizzare la
quantità di propellente necessaria all’ignizione per non inquinare i combustibili
investigati ed allo stesso tempo è fondamentale che le cariche siano posizionate
nel modo più efficace possibile ai fini dell’ignizione stessa.

Ugello di scarico

La camera di combustione presenta, allo scarico, un ugello di tipo conver-
gente - divergente (figura 4.12) realizzato in acciaio inox, utilizzato per la pres-
surizzazione della camera. La tabella 4.1 mostra le caratteristiche geometriche
dell’ugello utilizzato:

4.2.1 Geometrie dei Provini

La grande flessibilità che sono in grado di garantire i portaprovini prece-
dentemente descritti si concretizza nella possibilità di variare alcuni parametri
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Figura 4.10: Vista complessiva del motore con evidenziati l’ingresso dell’azoto
per estinguere la fiamma (freccia arancione) e la valvola di sicurezza (freccia
blu).

Ugello Area di Gola Diametro di Gola
[mm2] [mm]

piccolo 3,98 2,25

Tabella 4.1: Caratteristiche geometriche dell’ugello.

geometrici della camera di combustione, sia che si parli di geometria slab che di
geometria radiale.
In particolare la geometria slab (figura 4.13) presenta le seguenti particolarità:

- si possono condurre prove di combustione in configurazione single slab o
double slab;

- vi è la possibilità di effettuare prove di combustione con dei provini di
combustibile di lunghezza diversa (da circa 5cm a circa 15cm);

- si può modificare l’altezza della camera di combustione;

- è possibile variare il posizionamento longitudinale del provino della
camera e di conseguenza la lunghezza della post-camera.

Durante il lavoro di tesi è stata usata solo la configurazione a doppio slab,
cioè con due provini affacciati, la cui geometria e riportata in tabella 4.2.
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Figura 4.11: Sistema di accensione (si nota chiaramente il filo incandescente).

(a) Profilo dell’ugello. (b) Ugello montato nella camera di combustione.

Figura 4.12: Immagini relative all’ugello utilizzato

Per quanto riguarda la geometria radiale il provino è mostrato in figura 4.14,
e vi è la possibilità di modifica della configurazione agendo su:

• la lunghezza delle camicie metalliche che contengono il combustibile
solido (lunghezza che influenza la stabilità di fiamma);

• il diametro del foro centrale con conseguente aumento o diminuzione del
flusso di ossidante all’interno del cilindro di combustibile solido;

• il posizionamento longitudinale del provino della camera e di conseguenza
la lunghezza della post-camera.

Durante la campagna sperimentale sono state usate tutte le configurazioni
riportate in tabella 4.3, con lo scopo di trovare una relazione tra il diametro del
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(a) Geometria di un provino slab. (b) Immagine di un provino double slab.

Figura 4.13: Immagini di due provini slab.

Dimensioni Nominali dei Provini Slab
di Combustibile

Spessore Larghezza Lunghezza
S[mm] W [mm] L[mm]

5 9,6 50

Tabella 4.2: Caratteristiche geometriche del provino slab.

cilindro di combustibile (iniziale e finale) e la velocità di regressione, e di dare
più stabilità alla fiamma aumentando il tempo di combustione con i cilindri di
lunghezza maggiore.

Dimensioni Nominali dei Provini Radiali
di Combustibile

Diametro Interno Diametro Esterno Lunghezza
d[mm] D[mm] L[mm]

4, 5 ÷ 5, 5 17 ÷ 18 30 ÷ 56 ÷ 125

Tabella 4.3: Caratteristiche geometriche del provino radiale.

4.3 Strumentazione del Banco di Prova

4.3.1 Sistema di Misura del Flusso di Ossidante

La misura del flusso di ossidante si ottiene tramite un orifizio tarato, colloca-
to lungo il tubo di alimentazione, a monte della camera di combustione.
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(a) Geometria di un provino radiale. (b) Immagine di un provino radiale visto
frontalmente.

Figura 4.14: Immagini di un provino radiale.

La lettura della variazione di pressione tra monte e valle di questa strizione vie-
ne effettuata leggendo il livello di una colonna d’acqua collegata alle estremità
della strizione stessa (si veda la figura 4.15).

Il valore del salto di pressione tra monte e valle dell’ugello calibrato permette
di determinare il valore della portata in ingresso (relazione 4.1) che divisa per
l’area di passaggio fornisce il flusso:

Q = CA0

√
2

∆p

ρ
(4.1)

dove:

• C è il coefficiente di efflusso dell’orifizio in questione, ricavato da lettera-
tura (figura 4.16);

• A0 è l’area della strozzatura;

• ∆p è la differenza di pressione tra monte e valle della strozzatura;

• % è la densità del fluido.

La variazione di pressione viene letta sulla colonna d’acqua; la lettura a
freddo, ovvero prima della combustione, consente di regolare a priori il flusso di
ossidante per la prova in oggetto, mentre la lettura a caldo consente di ricavare il
valore durante la combustione.

Matteo Padovese



Descrizione della Linea Sperimentale 47

Figura 4.15: Colonna d’acqua per la lettura della caduta di pressione tra monte
e valle dell’ugello calibrato.

4.3.2 Sistema di Misura della Pressione in Camera di Combustione

La determinazione della velocità di regressione media viene effettuata a
partire dalla misura della pressione durante le prove di combustione. Questa
misura è ottenuta per via digitale grazie l’utilizzo di un trasduttore di pressione
collegato ad un sistema di amplificazione della tensione, con una successiva
acquisizione e visualizzazione da parte di un oscilloscopio (in figura 4.17) e
rielaborazione finale tramite computer (il programma utilizzato è MATLAB).
Così facendo è possibile, grazie ad un’ opportuna taratura, convertire il segnale
in tensione in un corrispondente valore di pressione. L’oscilloscopio in questione
è un LDS-Nicolet Sigma-100-4, le cui caratteristiche sono riportate in tabella 4.4.
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Figura 4.16: Grafico per ricavare il valore del coefficiente di efflusso (immagine
tratta dalla dispensa Efflusso da luci, di Gregoretti Carlo, 14 Novembre 2004).

Figura 4.17: Immagine dell’oscilloscopio LDS-Nicolet Sigma-100-4.

4.4 Misura della Velocità di Regressione

Una volta ottenuto il tracciato di pressione utilizzato per determinare il
flusso di ossidante che confluisce in camera, si rende necessario calcolare la
velocità di regressione media. Tale valore si ottiene dalla seguente relazione:

rf =
∆m

tbρfAb
. (4.2)

La rf è determinata come rapporto tra la massa di combustibile consumata
durante la combustione ed il prodotto tra il tempo di combustione, la densità
del combustibile e l’area di combustione.
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Oscilloscopio LDS-Nicolet Sigma-100-4

Banda 25 MHz
Numero canali 4

Velocità di campionamento
100 MS/s a 12 bit

1 MS/s a 16 bit

Tabella 4.4: Caratteristiche dell’oscilloscopio.

Massa combusta ∆m

La differenza tra la massa iniziale e finale viene determinata pesando il
porta-provino prima e dopo la prova con un bilancia di precisione.

Densità del combustibile %f

La densità del combustibile viene calcolata a partire dai valori noti degli
ingredienti che lo compongono e pesata secondo le percentuali presenti nelle
diverse formulazioni.

Tempo di combustione tb

Il tempo di combustione effettivo viene determinato a partire dal tracciato
della pressione acquisito durante la prova, scegliendo come istante di inizio
combustione il tempo corrispondente al 50% del salto di pressione tra ignizione
e combustione a regime (plateau) e come istante di fine combustione il tempo
corrispondente al raggiungimento dell’80% del salto di pressione tra la combu-
stione a regime e lo spegnimento.
In figura 4.18 è riportato un tipico andamento di traccia della pressione acquisita
dall’oscilloscopio durante una prova di combustione.

Area di combustioneAb

L’area di combustione corrisponde alla superficie bagnata dal flusso di
ossidante.
La figura 4.19 evidenzia il lato considerato per un singolo provino di geometria
slab:
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Figura 4.18: Tracciato tipico della pressione ottenuto con l’elaborazione
MATLAB.

Figura 4.19: In rosso l’area considerata come ”superficie di combustione” di due
provini in configurazione double slab, utilizzata per il calcolo della rf .

La velocità di regressione media è dunque ottenuta, per ciascuna prova di
combustione, dalla relazione 4.2, e corrisponde ad un valore medio sia nel tempo
che nello spazio. Tale valore è utilizzato nel capitolo successivo per confrontare
le prestazioni dei diversi combustibili e delle diverse configurazioni geometriche
indagate.
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Capitolo 5
Risultati dell’Attività
Sperimentale

5.1 Introduzione

Nel presente capitolo vengono presentati i risultati dell’analisi sperimen-
tale condotta durante il lavoro di tesi. L’attività è focalizzata sul confronto tra
diversi tipi di combustibile e diverse geometrie dei provini investigati. Sono
quindi riportati nel seguito gli andamenti della velocità di regressione rf per le
formulazioni descritte nel capitolo 3, testate nelle geometrie slab e radiale.
Per quanto concerne la geometria, è presentato il confronto fra le prestazioni di
combustibile radiali (30 mm di lunghezza, diametro 17÷ 18 mm) e slab (double
slab, lunghezza 50 mm, larghezza 9, 6 mm e altezza 5 mm).
I risultati presentati sono così suddivisi:

• confronto della velocità di regressione media rf per diverse formulazioni
di combustibile a base SW in configurazione double slab;

• confronto della velocità di regressione media rf per diverse formulazioni
di combustibile SW in configurazione radiale;

• confronto della velocità di regressione rf per le due geometrie (radiale e
double slab) per le formulazioni indagate.

Viene presentato inoltre il confronto di prestazione fra i provini radiali di
diverse lunghezze (30 mm e 56 mm), al fine di indagare l’effetto della lunghezza
del provino sulla velocità di regressione rf .

Matteo Padovese



52 Risultati dell’Attività Sperimentale

5.2 Confronto tra Combustibili Diversi con la Stessa Geo-
metria

5.2.1 Formulazioni a Base Paraffinica in Geometria Double Slab

Al fine di determinare la legge della rf in funzione del flusso di ossidante
(ossigeno puro) Go dei diversi combustibili paraffinici indagati, sono state
condotte diverse prove a pressione ambiente circa (1 ÷ 1, 5bar) e a flussi che
variano da circa 100 Kg/m2s a circa 600 Kg/m2s.
La figura 5.1 riporta le prove ottenute e le relative curve di velocità di regressione
per le formulazioni investigate: per ogni prova è stata calcolata la rf media del
combustibile.

Figura 5.1: Confronto tra gli andamenti della velocità di regressione rf per le
diverse formulazioni a base di cera solida in geometria slab.

La figura 5.1 mostra che le velocità di regressione rf aumentano all’aumenta-
re dei flussi di ossidanteGo. La figura mostra chiaramente come le formulazioni
di SW additivate con LiALH4 abbiano una velocità di regressione migliore ri-
spetto alle altre formulazione confrontate nello stesso grafico 5.1. I combustibili
con il 6% di LiAlH4 hanno una velocità di regressione di 2 mm/s circa per flussi
di ossidante pari a 200 Kg/m2s, quando le altre formulazioni presentano una
velocità di circa 1, 5 mm/s per lo stesso flusso. Essendo la geometria identi-
ca, l’incremento di velocità di regressione è da attribuirsi all’additivo LiAlH4
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(Litio-Alluminio-Idruro) ed alla percentuale di miscela, che aumenta l’efficacia
del processo combustivo rilasciando entalpia chimica. Per quanto riguarda l’ad-
ditivazione con NF, non si notano variazioni significative di rf rispetto a SW.
Per ognuna delle formulazioni indagate è stata calcolata la curva rf/Go. L’an-
damento ipotizzato per tale curva è di tipo potenza:

rf = aGbo. (5.1)

I coefficienti delle curve della velocità di regressione calcolate per le varie
formulazioni sono riportati nella tabella 5.7 del paragrafo 5.6.

Gli istogrammi in figura 5.2 e in figura 5.3 mostrano il confronto tra le rf
ottenute per i diversi combustibili al medesimo flusso di confronto (150Kg/m2s

nel primo caso e 250Kg/m2s nel secondo). Si nota bene l’incremento di velocità
che si verifica nella formulazione che contiene il 6% di LiAlH4 (a Go pari a
150 Kg/m2s si ha un aumento di +47, 69% rispetto alla SW pura, +36, 17%

rispetto alla SW additivata con l’aggiunta del 3% di LiAlH4 mentre a Go pari
a 250 Kg/m2s si ottengono incrementi di +33, 33% rispetto alla SW pura e
di +26, 94% rispetto a quella con il 3% di LiAlH4). La tabella 5.1 mostra la
variazione percentuale di rf per i due flussi Go considerati, tenendo conto
anche della deviazione standard delle misure.
Come evidenziato dalle curve di figura 5.1, a flussi maggiori le rf sono maggiori
(l’incremento medio traGo= 150 Kg/m2s eGo= 250 Kg/m2s è di 16,49%) ed
inoltre, come noto dalla teoria, se il flusso di ossidante aumenta, aumenta anche
l’incremento in termini di rf che si ottiene tra le diverse formulazioni (per i
flussi considerati l’accrescimento è del 3% ed aumenta all’aumentare diGo).

Formulazione Flusso Go Velocità di Regressione rf Variazione Percentuale Rispetto
[Kg/m2s] [mm/s] alla SW Pura [%]

SW (double slab) 150 1, 3 ± 0, 24 –
SW NF 0, 02 (double slab) 150 1, 35 ± 0, 09 +3,84
SW94LAH6 (double slab) 150 1, 92 ± 0, 01 +47,69
SW97LAH3 (double slab) 150 1, 41 ± 0, 35 +8,46
SW (double slab) 250 1, 59 ± 0, 05 –
SW NF 0, 02 (double slab) 250 1, 55 ± 0, 20 -2,5
SW94LAH6 (double slab) 250 2, 12 ± 0, 11 +33,33
SW97LAH3 (double slab) 250 1, 67 ± 0, 02 +5,03

Tabella 5.1: Variazione percentuale della rf rispetto alla SW pura a diversi flussi
Go per i combustibili di geometria double slab presi in esame.

Matteo Padovese



54 Risultati dell’Attività Sperimentale

Figura 5.2: Istogramma di confronto tra le velocità di regressione rf delle diverse
formulazioni a base di paraffina solida in geometria slab a flusso Go pari a
150Kg/m2s.

5.2.2 Formulazioni a Base Paraffinica in Geometria Radiale

Anche in questo caso, con lo scopo di determinare la legge della rf in
funzione del flusso di ossidanteGo sono state condotte delle prove a pressione
ambiente circa (1 ÷ 1, 5 bar), con flussi che variano da circa 80 Kg/m2s a
circa 420 Kg/m2s (non potendo a priori determinare con precisione i flussi di
ossidante, i quali dipendono dalla pressione che si sviluppa in camera durante
la combustione e che è imprevedibile, il range che ne è venuto fuori è un po’
diverso da quello del caso DS).
In figura 5.4 sono riportati i risultati ottenuti e le curve di velocità di regressione
per le formulazioni indagate.

Dalla figura si nota come tutte le formulazioni indagate hanno una velocità
di regressione più elevata nella configurazione radiale rispetto a quella slab (si
veda figura 5.1).
La ragione dell’incremento di rf ottenuto, a parità di formulazione indagata,
in geometria radiale, è da ricercarsi nell’aumentato scambio termico radiativo
rispetto al caso double slab. Inoltre la distanza fra gli slab, non essendo fissa
come nel caso dei provini di geometria radiale, molto spesso è stata diversa
dal diametro del foro iniziale presente nei cilindri, rendendo così la luce di
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Figura 5.3: Istogramma di confronto tra le velocità di regressione rf delle diverse
formulazioni di cera solida in geometria slab a flussoGo pari a 250Kg/m2s.

passaggio dell’ossidante differente per le due geometrie.
Per quanto riguarda l’effetto degli additivi, anche in geometria radiale non si
osservano variazioni rilevanti di velocità di regressione quando la paraffina è
additivata con NF. Le variazioni rilevate si collocano infatti all’interno dell’in-
certezza sperimentale (si veda la tabella 5.2).
Intorno a flussi di ossidante di 250 Kg/m2s la velocità di regressione per le
SW drogate con NF e di quasi 3, 9 mm/s, mentre per le altre formulazioni si
attesta intorno a 3, 7 mm/s per SW e di 3 mm/s per il combustibile prodotto
con l’aggiunta di MgH2.
Si nota come l’andamento della velocità di regressione per la SW additivata con
idruro di magnesio, sia quello più basso: la spiegazione è da ricercarsi nell’au-
mento della viscosità dei provini dato dall’aggiunta del 5% di MgH2, che riduce
fortemente l’effetto dell’entrainment. Questa circostanza evidenzia l’importanza
di questo fenomeno che risulta più efficace dell’aggiunta di additivi energetici
per quel che riguarda l’aumento delle prestazioni balistiche.
I coefficienti delle curve della velocità di regressione calcolate per le varie for-
mulazioni sono riportati anch’essi nella tabella 5.7 del paragrafo 5.6.

Come è anche chiaro la geometria radiale presenta delle velocità rf a parità
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Figura 5.4: Confronto tra gli andamenti della velocità di regressione rf per
le diverse formulazioni di paraffina solida in geometria radiale (cilindri da
30 mm).

di flusso Go (250 Kg/m2s) di gran lunga più elevate: vi è un guadagno addi-
rittura di circa 142% (di SW–X radiale rispetto a SW pura in geometria double
slab). Questo sarà argomento dei confronti del prossimo paragrafo.

Formulazione Flusso Go Velocità di Regressione rf Variazione Percentuale Rispetto
[Kg/m2s] [mm/s] alla SW Pura [%]

SW radial 30 mm 250 3, 65 ± 0, 19 –
SW NF 0, 02 radial 30 mm 250 3, 84 ± 0, 16 +5,21
SW–X radial 30 mm 250 3, 85 ± 0, 15 +5,48
SWMgH2 radial 30 mm 250 3, 01 ± 0, 14 -21,26

Tabella 5.2: Variazione percentuale della rf rispetto alla SW pura ad un
determinato flussoGo per i combustibili di geometria radiale presi in esame.
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Figura 5.5: Istogramma di confronto tra le velocità di regressione rf delle diverse
formulazioni a base di paraffina solida in geometria radiale a flussoGo pari a
250 Kg/m2s.

5.3 Effetto della Geometria

5.3.1 Formulazione SW

In questo paragrafo sono messi a confronto gli andamenti delle curve di
velocità rf di regressione della SW pura nelle geometrie radiale da 30 mm e DS.
Le curve sono mostrate in figura 5.6.

Si nota una grande differenza di velocità di regressione, la quale raggiunge,
nel caso radiale, i 3, 54 mm/s per un flusso Go pari a 250 Kg/m2s, contro
l’1, 6 mm/s della geometria slab. La differenza è di ben il 122,11% ed un tale
incremento è in questo caso da attribuirsi esclusivamente alla geometria.
La radialità dell’area di combustione Ab favorisce lo scambio termico tra le
superfici molto più che nel caso della geometria slab. I motivi sono da ricercarsi
nei seguenti due effetti:

- lo scambio termico fiamma/superficie è incrementato, grazie al maggior
contributo radiativo della geometria radiale;

- l’interazione tra gli strati limite (fluidodinamico e termico) è probabilmen-
te maggiore.
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Figura 5.6: Confronto tra gli andamenti della velocità di regressione rf per le
diverse geometrie a base di paraffina solida (slab e radiale da 30 mm).

La tabella 5.3 riporta i dati relativi alle due velocità di regressione rf delle
due geometrie, ottenunte con un flusso di ossidanteGo di 250 Kg/m2s le quali
sono graficamente rappresentate nell’istogramma 5.7.

Formulazione Geometria Velocità di Regressione rf Variazione Percentuale Rispetto
[mm/s] alla SW Pura [%]

SW double slab 1, 59 ± 0, 13 –
SW radial 30 mm 3, 65 ± 0, 04 +129,56%

Tabella 5.3: Variazione percentuale della rf delle formulazioni di SW in
geometria radiale e double slab.

5.4 Formulazione SW–X

Anche nel caso della SW–X si nota un notevole incremento di velocità di re-
gressione: a flussoGo pari a 250 Kg/m2s si riscontra una velocità di 1, 51 mm/s

contro i 3, 85 mm/s.
In figura 5.8 è mostrato il confronto tra le due geometrie di SW–X. L’incremento
di rf , al flusso sopraindicato, in questo caso si può quantificare in +154,96%.
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Figura 5.7: Confronto tra la velocità di regressione rf per le diverse geometrie
di provini a base di SW (slab e radiale da 30 mm).

Come per le formulazioni a base di cera solida pura i vantaggi sono da attribuirsi
a:

- l’incremento dello scambio termico fiamma/superficie dovuto al’aumen-
tato contributo radiativo della geometria radiale;

- l’incremento dello scambio termico fiamma/superficie dovuto al maggior
coefficiente d’assorbimento, ottenuto grazie all’additivazione con NF;

- l’interazione degli strati limite fluidodinamico e termico.

L’istogramma 5.9 mostra la differenza di rf che si ottiene aGo= 250 Kg/m2s

per le due geometrie considerate ed in tabella 5.4 sono riportate le velocità di
regressione al medesimo flusso. Si nota anche come sia maggiore la velocità
ottenuta da SW–X rispetto alla SW pura (+5,4%)(tabella 5.6).

5.5 Formulazione SW di Diversa Lunghezza

In questa sezione, riguardante gli effetti della geometria sulla velocità di
regressione, è presentato un confronto tra provini a base di paraffina solida,
entrambi di geometria radiale ma di diversa lunghezza: in un caso 30 mm e
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Figura 5.8: Confronto tra gli andamenti della velocità di regressione rf per le
diverse formulazioni a base di paraffina solida SW–X (slab e radiale da 30 mm).

Formulazione Geometria Velocità di Regressione rf Variazione Percentuale Rispetto
[mm/s] alla SW Pura [%]

SW–X double slab 1, 51 ± 0, 03 –
SW–X radial 30 mm 3, 85 ± 0, 15 +154,96%

Tabella 5.4: Variazione percentuale della rf delle formulazioni di SW–X in
geometria radiale e double slab.

nell’altro 56 mm (figura 5.10).

In questo caso è interessante vedere come un aumento di 26 mm della lun-
ghezza del provino cilindrico porti dei benefici, in termini di proprietà balistiche,
notevoli: a parità di flusso (Go= 250 Kg/m2s) la rf aumenta del +27, 12% (ta-
bella 5.5).
Questo beneficio è da ricercarsi nel fatto che per provini di lunghezza maggiore
vi è, durante la combustione, un aumento della temperatura (rispetto al caso
con provini radiali più corti) e del rapporto O/F (che si avvicina a quello ste-
chiometrico).
L’istogramma di figura 5.11 visualizza l’aumento della rf che si ottiene con un
provino cilindrico lungo 56 mm.
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Figura 5.9: Confronto tra la velocità di regressione rf per le diverse geometrie
di provini a base di paraffina solida SW–X (slab e radiale da 30 mm).

Formulazione Geometria Velocità di Regressione rf Variazione Percentuale Rispetto
[mm/s] alla SW Pura [%]

SW radial 56 mm 3, 65 ± 0, 04 –
SW radial 30 mm 4, 64 ± 0, 18 +27,12%

Tabella 5.5: Variazione percentuale della rf dei provini cilindrici a base SW–X
di lunghezza 30 mm e 56 mm.

Nella tabella 5.6, con lo scopo di dare una panoramica complessiva, so-
no confrontate le rf delle geometrie cilindriche descritte nei tre paragrafi
immediatamente precedenti.

5.6 Coefficienti delle Curve di Velocità di Regressione
rf

Le curve della velocità di regressione rf sono state ottenute interpolando i
dati sperimentali con una curva di potenza del tipo indicato dalla 5.2:

rf = aGbo (5.2)

i cui coefficienti sono riportati nella tabella 5.7.
Si nota come ci sia una grande differenza tra i coefficienti e gli esponenti

dell’equazioni delle curve di rf ottenuti dall’attività sperimentale in laboratorio:
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Figura 5.10: Confronto tra la velocità di regressione rf per i provini cilindrici a
base di SW di lunghezza 30 mm e 56 mm.

anche materiali identici ma con geometria diversa presentano grandi differenza
di coefficienti nell’espressioni delle curve. In particolare i coefficienti ”a” delle
curve dei provini di geometria radiale sono maggiori degli altri (+129,33%), il
che denota la tendenza delle curve di velocità di rf ad essere più alte rispetto a
quelle dei provini di geometria slab (la amedia per i combustibili cilindrici è di
0,679 contro lo 0,296 di quelli a geometria double slab).
Per quel che riguarda invece gli esponenti ”b” delle curve, si nota come invece
siano quelli relativi alla geometria double slab ad essere mediamente maggiori
(+69,7%), il che è indice di una divergenza maggiore delle curve dei provini DS

Formulazione Geometria Velocità di Regressione rf Variazione Percentuale Rispetto le altre
[mm/s] formulazioni [%]

SW radial 30 mm 3, 65 ± 0, 13 –
SW–X radial 30 mm 3, 85 ± 0, 15 +5,48% -20,51%
SW radial 56 mm 4, 64 ± 0, 18 +27,12% +20,51%

Tabella 5.6: Variazione percentuale della rf delle formulazioni a base di SW e
SW–X con geometria radiale a flussoGo= 250 Kg/m2s.
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Figura 5.11: Confronto tra la velocità di regressione rf per i provini cilindrici a
base di SW di lunghezza 30 mm e 56 mm.

(bmedio = 0, 56) che tenderanno quindi ad avere un’aumento maggiore dei valori
di rf con piccoli aumenti di flusso di ossidante rispetto agli incrementi che si
verificano per i provini di geometria radiale (bmedio = 0, 33).

5.7 Discussione dei Risultati

In questo paragrafo si riporta un confronto complessivo di tutte le formula-
zioni indagate.
In figura 5.12 sono messi a confronto gli andamenti delle curve di velocità di
regressione di tutti i combustibili investigati in questo lavoro. Il grafico riporta
l’andamento della rf in funzione del flusso di ossigeno gassosoGo.

In figura 5.13 è mostrato l’istogramma che mette a confronto le velocità di
regressione raggiunte dai grani combustibili al variare della formulazione e
della forma geometrica ad unGo di 250Kg/m2s.
La tabella 5.8 riporta il valore delle rf a flusso di ossidante apri a 250 Kg/m2s e
la variazione percentuale rispetto alla formulazione di riferimento (SW pura).

Confrontando i dati presentati si possono trarre le seguenti conclusioni:

• le formulazioni di geometria radiale presentano delle velocità di regressio-
ni di molto maggiori rispetto a quelle di geometria slab, con un incremento
che, prendendo come base per il confronto la SW in geometria DS, va
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Formulazione Geometria Coefficiente a Esponente b

SW double slab 0, 179 ± 0, 760 0, 396 ± 0, 083

SW nero fumo 0,02% double slab 0, 336 ± 0, 125 0, 277 ± 0, 069

SW94LAH6 double slab 0, 711 ± 0, 143 0, 198 ± 0, 034

SW97LAH3 double slab 0, 256 ± 0, 037 0, 340 ± 0, 026

SW–X double slab 0, 0002 ± 0, 0004 1, 618 ± 0, 490

SW radiale 30mm 0, 495 ± 0, 144 0, 362 ± 0, 055

SW NF 0, 02 radiale 30mm 0, 397 ± 0, 125 0, 411 ± 0, 069

SW–X radiale 30mm 0, 368 ± 0, 699 0, 425 ± 0, 113

SWMgH2 radiale 30mm 1, 459 ± 0, 821 0, 131 ± 0, 096

Tabella 5.7: Coefficienti delle rette di velocità di regressione per le diverse
formulazioni e le diverse geometrie sperimentate.

da circa 87,5% (SW con MgH2 in geometria radiale) a 140,6% (SW–X in
geometria radiale);

• tra le formulazioni di geometria double slab quella che presenta una rf
maggiore è la SW additivata con LiAlH4 al 6% che rispetto alla SW pura
da’ un aumento di circa il 40% (Go= 250 Kg/m2s);

• tra le formulazioni di geometria radiale non si sono ottenute significative
variazioni con l’aggiunta di NF. Rispetto alla SW pura, la SW–X presenta
un incremento, aGo= 250 Kg/m2s, pari a circa 8,45%.

Formulazione Geometria Velocità di Regressione rf Variazione Percentuale Rispetto
[mm/s] alla SW Pura [%]

SW double slab 1, 59 ± 0, 05 –
SW97LAH3 double slab 1, 77 ± 0, 02 +11,32
SW94LAH6 double slab 2, 12 ± 0, 11 +33,3
SWMgH2 radiale 30mm 3, 01 ± 0, 19 +89,31
SW radial 30mm 3, 65 ± 0, 14 +129,55
SW NF 0, 02 radiale 30mm 3, 84 ± 0, 16 +141,5
SW–X radiale 30mm 3, 85 ± 0, 15 +142,14

Tabella 5.8: Variazione percentuale della rf rispetto alla SW pura in geome-
tria double slab per combustibili di differente geometria e composizione(Go=

250 Kg/m2s).
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Figura 5.12: Confronto tra gli andamenti della velocità di regressione rf per
le diverse formulazioni di paraffina solida e per le diverse geometrie, slab e
radiale da 30mm.

Si possono quindi trarre delle conclusioni generali dei dati sperimentali
ottenuti in questo lavoro di tesi che sono le seguenti:

• per le formulazioni DS, si è dimostrata efficace l’aggiunta di LiAlH4, il
quale grazie all’elevata reattività permette di incrementare anche in questo
caso lo scambio di energia tra la superficie del combustibile e la zona di
fiamma, accelerando la combustione del grano solido;

• le formulazioni di geometria radiale hanno mostrato di poter raggiungere
delle rf di gran lunga più elevate: questo è da imputarsi proprio alla
forma cilindrica dell’area di combustioneAb che permette un coefficiente
d’irraggiamento elevato e che presenta delle interazioni dello strato limite
termico tali da accelerare la combustione del combustibile solido.

In conclusione, i risultati ottenuti nel presente lavoro hanno permesso di quanti-
ficare l’incremento di rf ottenibile grazie ad una diversa geometria del provino.
Questo studio costituisce un primo passo nell’indagine volta a una piena com-
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Figura 5.13: Istogramma di confronto tra le velocità di regressione rf ad un
flussoGo di 250 Kg/m2s di tutti i combustibili indagati considerando diverse
geometrie e formulazioni.

prensione dei processi di combustione caratteristici della propulsione ibrida. In
particolare, si è evidenziato come il contributo della geometria all’incremento di
prestazione (87, 5%÷140, 62% a seconda delle formulazioni) sia molto maggiore
del contributo dovuto alla presenza di additivi(fino a +31, 25%). Si suggerisce
quindi per la prosecuzione di quest’indagine:

• misura della radiazione in provini di tipo slab e radiale al fine di quantifi-
care il contributo termico della radiazione;

• confronto di lunghezze diverse;

• ricerca di uno scale factor. Un importante problema messo in luce dall’in-
dagine sperimentale condotta riguarda l’influenza della geometria. Uno
stesso combustibile presenta valori diversi della velocità di regressione
se la misura è riferita a geometrie diverse. Questo è un aspetto peculiare
dell’endoreattore ibrido, nel quale i processi di combustione sono carat-
terizzati da una fiamma di natura essenzialmente diffusiva, fortemente
condizionata dal campo fluidodinamico presente in camera di combu-
stione, a sua volta fortemente correlato alla configurazione geometrica.
Diviene pertanto essenziale, ai fini della trasposizione dei risultati ottenuti
in scala di laboratorio alla scala del motore reale, l’esatta conoscenza di
un fattore di scala. La determinazione del fattore di scala costituisce per-
tanto il naturale successivo sviluppo di questo lavoro di tesi; per la sua
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determinazione occorre estendere l’indagine sperimentale a scale diverse,
considerando non solo scale di laboratorio ma anche quelle di motori in
piccola scala, la cui effettuazione richiede evidentemente banchi sperimen-
tali, spazi e misure di sicurezza non compatibili con le disponibilità di un
laboratorio universitario.
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Capitolo 6
Conclusioni

6.1 Conclusioni

L’attività sperimentale svolta durante questo lavoro di tesi si è concentrata
sull’investigazione di diverse formulazioni di combustibili solidi per la propul-
sione spaziale di tipo ibrido. Sono state effettuate diverse campagne di prova su
campioni di combustibile di diversa formulazione e diversa geometria, con spe-
cifica attenzione alla misura della la velocità di regressione rf del combustibile.

Il presenta lavoro si è concentrato su combustibili a base paraffinica di di-
versa geometria (configurazioni radiale e doppio slab), i cui risultati sono stati
messi a confronto con l’intento di quantificare gli eventuali vantaggi per quel
che concerne le prestazioni balistiche (velocità di regressione) attribuibili agli
additivi utilizzati (idruro di magnesio, litio alluminio idruro e nero fumo) e all’u-
tilizzo della geometria radiale.

I risultati ricavati dall’investigazione dei provini hanno permesso di trarre
la conclusione che l’additivazione di paraffina solida SW con idruri metallici
o con nero fumo produce significativi incrementi delle prestazioni balistiche: in
particolare per ciò che riguarda la geometria doppio slab i risultati migliori si
sono ottenuti con l’aggiunta di litio alluminio idruro (LiAlH4) mentre per i pro-
vini radiali il comportamento migliore è stato evidenziato dai provini prodotti
con introduzione di nero fumo.
Nel primo caso il vantaggio deriva dall’elevata reattività dell’idruro metallico
che grazie alla deidrogenazione e alla conseguente combustione dell’idrogeno
in prossimità della superficie del combustibile solido, incrementa lo scambio di
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energia tra l’area di combustioneAb e la zona di fiamma, aumentando così la
velocità di regressione del provino.

Nel secondo caso, il miglioramento delle proprietà balistiche dei provini è
da attribuire alla polvere di nero fumo NF, che aumenta il coefficiente di assorbi-
mento durante il processo di pirolisi, e quindi l’energia assorbita alla superficie
e nello strato di sottosuperficie del campione, modificando le caratteristiche del
materiale in questione verso quelle di un corpo nero.

Un ulteriore importante risultato emerso dall’attività di laboratorio è legato
alla sperimentazione della geometria radiale in sostituzione di quella doppio
slab, la quale, proprio per la natura cilindrica dell’area di combustioneAb favo-
risce lo scambio termico di tipo radiativo, parametro importante per aumentare
la regressione del combustibile solido.

L’impiego di paraffina additivata con NF e di geometria radiale risulta quin-
di il miglior compromesso in termini di incremento di velocità di regressione,
risultato che conferma e consolida per le diverse condizioni operative indagate
risultati ottenuti in altri lavori. I combustibili di tipo paraffinico presentano
velocità di regressione maggiori rispetto agli altri combustibili solidi tipici per la
propulsione ibrida (HTPB) grazie al già citato fenomeno di entrainment e si nota
come nella configurazione che ha mostrato la più elevata velocità di regressione,
si riescano ad ottenere incrementi dell’ordine addirittura del 150% rispetto alle
altre formulazioni studiate. Il risultato è significativo ed esalta in questo caso
l’aggiunta di un additivo non energetico (NF) piuttosto che di uno energetico
(idruro di magnesio).

6.2 Sviluppi Futuri

I possibili sviluppi futuri di questo lavoro possono essere orientati in diverse
direzioni, di seguito descritte.

• i buoni risultati ottenuti additivando la paraffina solida con 3% e 6% di
LiAlH4 spingono a investigare gli effetti dell’additivazione con percentuali
diverse di questo particolare idruro, risultato particolarmente efficace per
l’ottenimento di elevate velocità di regressione del grano combustibile;
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• L’indagine della velocità di regressione a pressioni più elevate sarebbe inte-
ressante per quantificare l’effetto della pressione in camera di combustione
sulle prestazioni balistiche;

• l’introduzione di termocoppie per registrare la distribuzione di temperatu-
ra nel grano combustibile e in camera di combustione durante il processo
di combustione consentirebbe di disporre di un’informazione molto utile
per lo sviluppo e la convalida di modelli di combustione;

• ugualmente, visualizzazioni della struttura di fiamma consentirebbero
un maggiore comprensione dei fenomeni fisico-chimici che hanno luogo
ed interagiscono nella complessa insorgenza e sviluppo della fiamma di
diffusione che interessa la combustione in un endoreattore ibrido, con
significative ricadute negli sviluppi modellistici.
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Appendice A
Cenni Sulla Trasmissione del
Calore per Irraggiamento

A.1 Introduzione

L’irraggiamento differisce dagli0 altri due fenomeni di trasmissione del
calore (conduzione e convezione), in quanto non richiede la presenza di un
mezzo materiale per compiersi. La trasmissione del calore per irraggiamento è
inoltre la più veloce (avviene alla velocità della luce), non ha attenuazione nel
vuoto e si può verificare nei solidi, nei liquidi e nei gas.
Le onde elettromagnetiche che rendono possibile questo tipo di propagazione
del calore viaggiano alla velocità della luce, indicata con c, e sono caratterizzate
dalla frequenza ν e dalla lunghezza d’onda λ, proprietà legate assieme dalla
relazione A.1:

λ =
c

ν
. (A.1)

La velocità della luce in un mezzo è legata alla velocità della luce nel vuoto
dalla relazione A.2:

c =
c0
n

(A.2)

con n che è l’indice di rifrazione del mezzo (solitamente pari ad 1 per i gas), e
c0 = 2, 998 × 108 m/s è la velocità della luce nel vuoto.

La radiazione elettromagnetica che corrisponde alla trasmissione del calore
è la radiazione termica, emessa a causa dei moti vibratori e rotatori delle molecole,
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atomi ed elettroni di una sostanza. All’aumentare della temperatura (che è pro-
prio la misura dell’intensità di questi processi) si ha un aumento dell’emissione
della radiazione termica.
La Luce è la parte visibile dello spettro elettromagnetico, compresa tra 0, 40 µm

e 0, 76 µm (figura A.1) ed è composta da ristrette bande di colore che vanno dal
violetto (0, 40 ÷ 0, 44 µm) al rosso (0, 63 ÷ 0, 76 µm). Il colore di una superficie
dipende dalla sua attitudine a riflettere: una superficie appare bianca se riflette
tutta la luce, mentre è nera se assorbe tutta la luce incidente.

Figura A.1: Spettro della luce visibile all’occhio umano).

A.2 La Radiazione di Corpo Nero

Ogni corpo avente temperatura superiore allo zero assoluto emette radiazio-
ne in tutte le direzioni ed in un vasto campo di lunghezze d’onda. Il corpo nero è
quindi un corpo ideale che serve come riferimento, rispetto al quale confrontare
le proprietà radiative delle superfici reali.
Un corpo nero è un perfetto emettitore ed assorbitore di radiazione, visto che emette
la massima radiazione per ogni temperatura e lunghezza d’onda ed assorbe tut-
ta la radiazione incidente indipendentemente dalla direzione e dalla lunghezza
d’onda. Poiché emette energia radiante in modo uniforme in tutte le direzioni,
viene definito emettitore diffuso.
La potenza radiante emessa da un corpo nero per unità di superficie è espressa
dalla relazione A.3:

En = σT 4 (W/m2) (A.3)

dove σ = 5, 67 × 10−8 W (m2 ·K4) è la costante di Boltzmann, mentre T è la
temperatura assoluta della superficie in gradi Kelvin.
A volte invece è necessario prendere in considerazione il potere emissivo mono-
cromatico (o spettrale) del corpo nero, cioè la potenza radiante emessa dal corpo
nero alla temperatura assoluta T per unità di area superficiale e per unità di lun-
ghezza d’onda nell’intorno della lunghezza d’onda λ. La relazione per il potere
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emissivo monocromatico del corpo nero Enλ è nota come legge di distribuzione di
Plank:

Enλ(T ) =
C1

λ5 [exp(C2/λT ) − 1]
W/(m2 · µm) (A.4)

dove C1 = 3, 742 W · µm4/m2, C2 = 1, 439 × 104 µm ·K, T è la temperatura
assoluta della superficie, λ è la lunghezza d’onda della radiazione emessa e
k = 1, 3805 × 10−23 J/K è la costante di Boltzmann. Questa relazione vale nel
vuoto o in gas che si avvicinano alle caratteristiche del vuoto: per gli altri mezzi
bisogna sostituire la C1 con C1/n

2, con n indice di rifrazione.

La lunghezza d’onda alla quale si verifica il picco delle curve riportate in
figura A.2 è data dalla legge A.5 dello spostamento di Wien:

(λT )maxpotenza = 2897, 8 µm ·K (A.5)

Figura A.2: Il grafico mostra la Legge di Planck e tratteggiata la Legge di Wien
(linea dei massimi).

Mentre il picco di radiazione solare ha luogo a λ = 0, 50µm, che si colloca
quasi al centro del campo visibile, l’equivalente per una superficie a temperatura
ambiente (T = 298 K) si trova a λ = 9, 72µm, nel campo infrarosso dello spettro.
E’ chiaro quindi come il colore di un oggetto è legato alle sue caratteristiche di
assorbimento e riflessione della radiazione visibile incidente proveniente da una
sorgente di luce e non dall’emissione che avviene principalmente nella regione
dell’infrarosso.
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Un altra grandezza importante ai fini della caratterizzazione di un oggetto dal
punto di vista dell’irraggiamento è il potere emissivo totale che si ottiene facendo
l’integrale del potere emissivo monocromatico:

En(T ) =

∫ ∞
0

Enλ(T )dλ = σT 4 (W/m2) (A.6)

mentre si definisce funzione di radiazione di corpo nero (funzione A.7) la fra-
zione di radiazione emessa dal corpo nero a temperatura T nella banda di
lunghezza d’onda da 0 a λ:

fλ(T ) =

∫∞
0 Enλ(T )dλ

σT 4
(A.7)

A.3 Le Proprietà Radiative

La radiazione termica è considerata un fenomeno superficiale per la maggior
parte dei materiali cosiddetti opachi (metalli, legno ...) mentre non può essere
considerata un proprietà superficiale per materiali semitrasparenti (vetro, acqua
...) nei quali l’intero volume interagisce con la radiazione. Poiché i materiali si
comportano in modo diverso a lunghezze d’onda differenti, la dipendenza dalla
lunghezza d’onda è importante nello studio delle proprità radiative dei materiali
come l’emissività e i coefficienti di assorbimento, riflessione e trasmissione.

A.3.1 Emissività

Si definisce emissività di una superficie il rapporto tra la radiazione emessa
dalla superficie e la radiazione emessa dal corpo nero alla stessa temperatura. Si
indica con ε e varia tra zero ed uno (0 ≤ ε ≤ 1) e misura quanto una superficie
reale si approssima un corpo nero (per il quale ε = 1).
L’emissività di una superficie varia con la temperatura, la lunghezza d’onda e la
direzione della radiazione emessa. L’emissività emisferica totale ε di una superficie
è l’emissività media in tutte le direzione e per tutte le lunghezze d’onda e si
esprime tramite la A.8

ε(T ) =
E(T )

En(T )
=
E(T )

σT 4
(A.8)

con E(T ) = ε(T )σT 4 che è il potere emissivo totale della superficie reale
(misurato in W/m2). Si può quindi definire l’emissività monocromatica come
indicato dalla relazione A.9:
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ε(T ) =
Eλ(T )

Enλ(T )
(A.9)

dove Eλ(T ) è il potere emissivo monocromatico della superficie reale. La
figura A.3 mostra il valori di ελ a confronto per diverse tipologie di superficie:

Figura A.3: Confronto dell’emissività di una superficie reale con quella di una
superficie grigia e di una superficie nera.

Essendo l’irraggiamento un fenomeno complesso, nei calcoli si utilizzano
comunemente l’approssimazione di superficie grigia e diffondente. Una superficie
si dice diffondente se le sue proprietà sono indipendenti dalla direzione e grigia
se le sue proprietà sono indipendenti dalla lunghezza d’onda.
Siccome una superficie grigia dovrà emettere la stessa potenza radiante della
superficie reale che rappresenta, a parità di temperatura le aree sottese dalle
curve di emissione delle superfici, reale e grigia, dovranno avere lo stesso valore:

ε(T )σT 4 =

∫ ∞
0

ελ(T )Enλ(T )dλ (A.10)

e questo vincolo porta all’espresione A.11

ε(T ) =

∫∞
0 ελ(T )Enλ(T )dλ

σT 4
(A.11)

A.3.2 Coefficienti di Assorbimento, Riflessione e Trasmissione

Conseguentemente al fatto che tutti i corpi emettono costantemente radia-
zione in relazione alla loro emissività, ogni oggetto è costantemente colpito
dalla radiazione chge arriva da tutte le direzioni. La radiazione incidente su
una superficie per unità di area e per unità di tempo è detta irradiazione e viene
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indicata con G (Questa simbologia è valida solo nell’ambito delle appendici: in
questo lavoro di tesi con la lettera G è stato indicato il flusso di ossidante).
Quando una radiazione colpisce una superficie parte di essa viene assorbita,
parte riflessa e parte vieni trasmessa (si veda figura A.4).

Figura A.4: Assorbimento, riflessione e trasmissione di una radiazione incidente
da parte di un materiale semitrasparente.

La frazione di irradiazione assorbita dalla superficie è detta coefficiente di
assorbimento α, la frazione riflessa è detta coefficiente di riflessione ρ e la frazione
trasmessa è detta coefficiente di trasmissione τ . Questi coefficienti li possiamo
quindi definire come:

coefficiente di assorbimento: α = radiazione assorbita
radiazione incidente = Gass

G , 0 ≤ α ≤ 1

coefficiente di riflessione: ρ = radiazione riflessa
radiazione incidente =

Grif

G , 0 ≤ ρ ≤ 1

coefficiente di trasmissione: τ = radiazione trasmessa
radiazione incidente = Gtr

G , 0 ≤ τ ≤ 1

Per il primo principio della termodinamica la somma della radiazione assor-
bita, riflessa e trasmessa deve essere uguale alla radiazione incidente, per cui
vale la relazione A.12:

Gass +Grif +Gtr = G (A.12)
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e dividendo il tutto per l’irradiazione si ha la A.13:

α+ ρ+ τ = 1. (A.13)

Le superfici in pratica riflettono la radiazione in modo perfettamente specula-
re o diffuso. Nel primo caso l’angolo di riflessione uguaglia l’angolo di incidenza
del fascio id radiazione, mentre nel secondo la radiazione viene riflessa unifor-
memente in tutte le direzioni.
Contrariamente all’emissività, il coefficiente di assorbimento di un materiale
risulta praticamente indipendente alla temperatura della superficie ma dipende
dalla temperatura della sorgente radiante.

A.4 Fattore di Vista

Per tenere conto del’effetto dell’orientamento sulla trasmissione del calore
per irraggiamento tra due superfici, viene definita una grandezza puramente
geometrica ed indipendente dalle proprietà superficiali: il fattore di vista. Il fatto-
re di vista tra una superficie i ed una superficie j si chiama Fi→j :

Fi→j=frazione della radiazione emessa dalla superficie i che incide diretta-
mente sulla superficie j

Fi→i=frazione della radiazione uscente dalla superficie i che colpisce diretta-
mente la stessa superficie

Il fattore di vista F1→1rappresenta quindi la frazione della radiazione emes-
sa dalla superficie 1 che incide direttamente sulla superficie 2, mentre F2→1

rappresenta la frazione della radiazione emessa dalla superficie 2 che incide
direttamente sulla superficie 1.
Di seguito sono riportati i grafici con cui ricavare il fattore di vista nel caso di
due cilindrici concentrici, come per il caso di provini di combustibile in geome-
tria radiale (figura A.5) e di due rettangoli affacciati ed allineati, come per il caso
di provini combustibili in configurazione double slab (figura A.6).
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Figura A.5: Fattore di vista fra due cilindri concentrici della stessa lunghezza L
(tratto da Termodinamica e Trasmissione del Calore, di A.Y.Cengel).

Figura A.6: Fattore di vista fra due rettangoli uguali, paralleli e allineati a
distanza L (tratto da Fisica Tecnica Ambientale, di G.V.Fracastoro).
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Appendice B
Codice Matlab

B.1 voltaggiDSLAB.m

Codice sorgente del programma MATLAB utilizzato per il calcolo della ve-
locità di regressione, della pressione media in camera durante la combustione
e del tempo di combustione. Riceve in ingresso un file .txt, contenente l’an-
damento della pressione della camera di combustione in funzione del tempo
durante le prove effettuate, e restituisce un grafico da rielaborare per ottenere la
rf scegliendo opportunamente l’offset, la pressione iniziale in camera ,il tempo
iniziale e quello finale di combustione.
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%-------------------------------------------------------------------------- 

%CARICAMENTO FILE SORGENTE DELL'OSCILLOSCOPIO 

%-------------------------------------------------------------------------- 

dati = input('Dare nome file sorgente: ','s'); 

fid = fopen(dati); 

while fid == -1 

    dati = input('Nome file errato! Controllare e riprovare: ','s'); 

    fid = fopen(dati); 

end 

disp('Caricamento file...') 

fseek(fid,0,-1); 

line1=fgets(fid);       % Legge prima riga file 

line2=fgets(fid);       % Legge seconda riga file 

line3=fgets(fid);       % Legge terza riga file 

line4=fgets(fid);       % Legge quarta riga file 

line5=fgets(fid);       % Legge quinta riga file 

line6=fgets(fid);       % Tempo del primo campione (offset temporale dell'oscilloscopio) 

line7=fgets(fid);       % Legge settima riga file 

line8=fgets(fid);       % Intervallo di campionamento dell'oscilloscopio 

line9=fgets(fid);       % Legge nona riga file 

line10=fgets(fid);      % Legge decima riga file 

line11=fgets(fid);      % Legge undicesima riga file 

line12=fgets(fid);      % Numero di campioni dell'oscilloscopio 

line13=fgets(fid);      % Legge tredicesima riga file 

trigger_t=sscanf(line6,'%g',1); 

delta_t=sscanf(line8,'%g',1); 

n_samples=sscanf(line12,'%g',1); 

% La funzione sscanf permette di leggere i dati da una variabile 

% stringa di matlab (in questo caso 'line6', 'line8', 'line12'). 

volt=fscanf(fid,'%f');  % Variabile temporanea che assume il valore della riga letta attualmente 

% La funzione fscanf permette di leggere i dati direttamente dal file 

% specificato (fid). '%f' permetee di acquisire solo i dati float 

fclose(fid); 

disp('File caricato!') 

disp('--------------------------------------------------------------------------------') 

%------------------------------------------------------------------------------------ 
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%------------------------------------------------------------------------------------------------- 

%ANDAMENTI DELLA TENSIONE E DELLA PRESSIONE IN CAMERA 

%------------------------------------------------------------------------------------------------- 

t=[0:delta_t:n_samples*delta_t-delta_t];  % Tempo di acquisizione dati dell'oscilloscopio 

%Dati ottenuti con la bilancia ad olio per la calibrazione del trasduttore 

%di pressione in camera (prove 9 Marzo 2009, file Cali.txt). 

volt_cali=[0.216 0.374 0.694 1.334 1.973 1.337 .7 .383 .225]; %[V] 

p_bilancia=[1 2 4 8 12 8 4 2 1]; %[bar] 

volt_cali_fine=[0:0.01:2]; 

coeff=polyfit(volt_cali,p_bilancia,1); %valutazione dei coefficienti della retta di regressione 

p_bilancia_plot=polyval(coeff,volt_cali_fine); 

%Pressione in camera rilevata tramite il trasduttore di pressione 

p_camera_osc=coeff(1)*volt+coeff(2); %[bar] 

k=100;  %frequenza di campionamento per la pulizia 

delta_t_pulizia=delta_t*k; 

t_pulizia=[0:delta_t_pulizia:n_samples*delta_t-delta_t]; 

p_camera_pulizia=p_camera_osc(1:k:end); 

%Plottaggio delle pressioni in camera (tensioni lette dall'oscilloscopio 

%e portate in pressione tramite calibrazione del trasduttore). 

figure(3) 

hold on 

grid on 

zoom on 

plot(t_pulizia,p_camera_pulizia,'r','linewidth',2) 

xlabel('Time [s]') 

ylabel('relative chamber pressure [bar]') 

%-------------------------------------------------------------------------- 

%ELABORAZIONE DATI 

%-------------------------------------------------------------------------- 

t_iniziale_grafico=input('Istante iniziale del grafico [s]:  '); 

t_finale_grafico=input('Istante finale del grafico [s]:  '); 

i_t_iniziale_grafico=t_iniziale_grafico/delta_t_pulizia; 

i_t_finale_grafico=t_finale_grafico/delta_t_pulizia; 

t_new=[0:delta_t_pulizia:t_finale_grafico-t_iniziale_grafico]; 

p_camera_pulizia=p_camera_pulizia(i_t_iniziale_grafico:i_t_finale_grafico); 

disp('--------------------------------------------------------------------------------') 

p_camera_offset=input('Inserire l''offset di pressione [bar]:  '); 
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name=input('Inserire titolo grafico:  ','s'); 

disp('--------------------------------------------------------------------------------') 

p_camera=p_camera_pulizia+p_camera_offset; 

p_iniziale=input('Pressione in camera prima dell''accensione [bar]:  '); 

p_combustione_iniziale=(max(p_camera)-p_iniziale)*0.5+p_iniziale; 

p_combustione_finale=(max(p_camera)-p_iniziale)*0.8+p_iniziale; 

figure(4) 

plot(t_new,p_camera,'b','linewidth',2) 

hold on 

zoom on 

plot([0,t_finale_grafico],[p_combustione_finale,p_combustione_finale]) 

hold on 

plot([0,t_finale_grafico],[p_combustione_iniziale,p_combustione_iniziale]) 

grid on 

xlabel('Time [s]') 

ylabel('Relative chamber pressure [bar]') 

title(name) 

disp('Stabilire l''istante iniziale e quello finale della combustione.') 

t_iniziale=input('Istante iniziale della combustione [s]:  '); 

t_finale=input('Istante finale della combustione [s]:  '); 

figure(5) 

plot(t_new,p_camera,'b','linewidth',2) 

hold on 

zoom on 

plot([t_iniziale,t_iniziale],[0,max(p_camera)],'k--') 

hold on 

plot([t_finale,t_finale],[0,max(p_camera)],'k--') 

xlabel('Time [s]') 

ylabel('Relative chamber pressure [bar]') 

axis ([0 t_new(end)+delta_t_pulizia min(p_camera)-0.2*abs(min(p_camera)) max(p_camera)+0.2*max(p_camera)]) 

title(name) 

grid on 

disp('--------------------------------------------------------------------------------') 

for i=round(t_iniziale/delta_t_pulizia):round(t_finale/delta_t_pulizia) 

    A(i)=(p_camera(i)+p_camera(i+1))*delta_t_pulizia/2; 

end 

densita=input('Densità del provino[g/mm^3]:'); 
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A_b=950; %area superficiale di combustione 

delta_massa= input('Massa consumata [g]: '); 

r_b=delta_massa/(densita*A_b*(t_finale-t_iniziale)) %[mm/s] velocità di combustione media massica 

disp('Pressione media in camera di combustione [bar]:') 

p_camera_media=sum(A)/(t_finale-t_iniziale) %[bar] pressione in camera media 

figure(5) 

hold on 

plot([t_iniziale,t_finale],[p_camera_media,p_camera_media],'r--') 

p_media_all_orifizio_psi=(1.049*p_camera_media+0.329)*14.5; 

p_iniziale_all_orifizio_psi=(1.049*p_iniziale+0.329)*14.5; 

p_media_su_p_iniziale=p_camera_media/p_iniziale; 

disp('--------------------------------------------------------------------------------') 

%------------------------------------------------------------------------------------ 
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