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RIASSUKTO. — Nel presente lavoro si s tudiano, con l 'ausilio di una for-
mulazione appross imata , le fasi p u r a m e n t e gravi tazional i (lella missione: 
r icayate da questo studio le condizioni ai limiti sulle velocita per le fasi pro-
pulse, si considerano le equazioni di queste e si perviene, sulla scorta anehe di 
precedenti lavori, alia relat iva espressione dei rappor t i di niassa. 

Acclarate delle l imitazioni di principio nelle prestazioni dei monostadi , 
si e s tud ia ta la r ipart izione del ve t to re in istadi, pervenendo a delle utili for-
mula per il proget to . L 'appl icazione di queste formule fornisce dei risultati 
numerici clie sono l 'ogget to di una pr ima diseussione. 

SUMMARY. In this work, on t h e basis of an approx ima te formula t ion , 
the merely grav i ta t iona l phases of t he mission are inves t igated; a f te r having 
s ta ted in this way the bounda ry condit ions for the propelled phases, the re-
lated equa t ions are considered in order to reach proper expressions for 
mass ra t io . 

Missile division in stages is the f u r t h e r aim of the work: tlie s tudy fur-
nishes some useful design formulas . By applying these formulas some basic 
results are s t a t ed and discussed. 

1. - I N T R O D U Z I O N E . 

Per una missione lunare completa sono state recentemente proposte 
diverse modalita.. Nella presente ricerca ci si occupera del piii sempliee 
di questi niodelli, cioe (li quello che consta di quattro fasi |)ropulse e (li 
due puramente gravitazionali. 

(*) Xota p resen ta ta ai 2° ( 'ongresso Internazionale Tecnico Scientifico 
dello Spazio, Roma, 19-23 Giugno 19ti2. 

(**) I s t i tu to di Aeronautica. I 'niversi ta ili N'apoli. 
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Tralasciando gli elementi divulgativi, sottolineamo subito l'impor-
tanza di principio clie hanno, per il progetto di un veicolo adeguato alia 
missione, le fasi puramente gravitazionali della traiettoria, poiche proprio 
lo studio di queste dovra fornire le condizioni ai limit! sulle velocita per 
le equazioni differenziali del nioto nelle fasi propulse. 

35 il caso di rilevare anche c-he il campo gravitazionale dovuto alia 
terra ed al suo satellite naturale crea una correlazione, che l'analisi suc-
cessiva precisera quantitativamente, fra tali condizioni ai limiti. Questa 
relazione, che va riguardata come una vera e propria legge naturale, 
impronta i fondamenti del progetto dei veicoli per la missione in esame. 

Essa difatti mostrera che 11011 e possibile giungere in prossimita della 
superiicie lunare con valori arbitrariamente piccoli della velocita, come 
sarebbe desiderabile per ragioni di sicurezza e di economia di massa 
all'atterraggio. In altri termini si dimostrera che esiste un limite inferiors 
per la velocita di impatto non frenato. 

In piu si dimostrera che questa velocita e prossima a quella di eva-
sione dalla superficie lunare, realizzandosi una condizione molto restrit-
tiva con riferimento alle tolleranze da applicarsi alle fasi propulse. 

Prima di entrare nei dettagli della trattazione vogliamo precisare 
l 'ambito entro cui il presente lavoro verra mantenuto. Si cerchera di 
delineare il progetto di un veicolo per la nnssione in esame, Indagando 
sui seguenti aspetti, a nostro avviso fondamentali e in larga misura 
indipendenti dagli altri che non verranno esaminati: 

— determinazione del rapporto di massa globale; 
— questioni relative alia ripartizione del veicolo in stadi; 
— criteri per assegnare le relative dimensioni di ingombro. 
L'esame dei punti predetti, se e ben lungi dall'esaurire il progetto-

del veicolo in esame, ne costituisce tuttavia un'ossatura che diffic.il-
mente altri fat-tori possono modificare. Difatti, aspetti che qui non ver-
ranno trat tat i , quali, ad esempio, la protezione dei missili da radiazioni, 
si tradurranno in definitiva in aumenti del« carico utile » ed eventualmentft 
dei valori dei rapporti strutturali. 

2 . - S T U D I O D E L L B F A S I P U B A M B N T E G R A V I T A Z I O N A L I . 

II problema del moto di un veicolo nel campo gravitazionale dovuto 
alia terra ed alia luna si riconnette strettamente al classico ed insolubile 
problema di meccanica celeste del moto di tre corpi attraentisi newto-
nianamente. 
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Una formulazione approssimata che a prima vista risulta conveniente 
e quella relativa al cosiddetto problema ristretto dei tre corpi. Ma in 
questa formulazione v'e una limitazione che la rende inaccettabile ai 
nostri lini: i centri dei tre corpi devono muoversi in un piano. 

Le inclinazioni del piano di rotazione della luna attorno alia terra 
e dell'asse di rotazione rerrestre sul piano dell'eclittica creano una confi-
gurazione tale da rendere difficile, da un punto di vista dinamico, inserire 
il mobile nel piano dell'eclittica. 

Sotto altri aspetti, al fine di rintracciare delle proprieta generali 
della traiettoria, la formulazione del problema ristretto dei tre corpi 
puo considerarsi sovrabbondante per i nostri fmi. 

In effetti, come potra controllarsi a posteriori, nel mentre che il 
vcicolo compie la sua traiettoria, la luna descrive un arco limitato del 
suo moto di rivoluzione attorno alia terra. Ricordando, difatti, che un 
mese lunare consta di ventinove giorni e assumendo, compatibilmente 
con le velocita della fase gravitazionale (che saranno di qui a poco cal-
colate), una durata di tre giorni per il percorso terra-luna, risulta che 
durante il tragitto del veicolo, la luna descrive 1111 arco di circa 25°. 

D'altro canto la traiettoria in buona parte non si discostera da una 
kepleriana geocentrica. Quindi, i precedenti 25° verranno ad essere per la 
maggior parte descritti in condizioni in cui la luna non esercita una sen-
sibile influenza sulla traiettoria. 

In definitiva, mentre la luna influenza la traiettoria, essa descrivera 
solo un piccolo arco. 

Queste considerazioni ci sospingono ad adottare la seguente appros-
simazione: considerare la luna ferma (rispetto alia terra) nella posizione 
finale che assumerebbe al termine della durata prescritta per il tra-
gitto (*). 

In queste ipotesi, rispetto ad una tenia geocentrica (non solidale 
alia terra) con l'asse x diretto verso la posizione in c-ui si suppone ferma 
la luna, le equazioni del moto si scrivono (indicate con gli indici I e 2 
grandezze riferite alia terra e alia luna, rispettivamente): 

m-£ = - Q m, m [(iK _ ^ + ^ + vl ~ 
[2.1] 

x x2 — (r rtlo m -1 : ; — ; 
- [a, _ X2r + (y - !h)- + ( z - ztyfl* 

(*) C011 cio si t rascurera la sghembita finale della traiettoria, la quale, 
viceversa, va t enu ta accuratainente in conto in sede di guida. 
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m -—- = — G ml m V - Ih 

G m 2 m 

d-z 
m , = — G m, m 

dt2 

• G in., m 

[ ( » - - xj- + (y — >hY- + - *i)2]3/2 

y -- ?/2 
[ ( « ' - - x2y- + (y - ,(/2)2 + (z - «2)2]3/2 

z -
[Or - ®i)2 + 0/ --,'/l)2 + ~ 2l)'"]3/2 

0 - y 

[2.2] 

[2.3] 

[(« - + (y - i/2)2 + (z - «,)«]"/« 

Eliminata wi ed introdotta una funzione V defmita come segue: 

G m, 1 
V 

[(® - xj* + (y - ihr + ( z - »iH1'1 

(3 »i2 

+ [(« - x2y- + (y - y,y- + (z - s,)*]1/. 

le equazioni si scrivono in forma piu concisa: 

dV 

X = Hx 

<n' dy 

dY 
"dz ' 

G 
Ms 

V, 

[2.4] 

y [2.6] 

Suite [2.5], [2.6] e [2.7] e piu agevole la ricerca di un integrate primo 
della [2.1], [2.2] e [2.3]. 

Moltiplicando le [2.5], [2.6] e [2.7] per x, y, z, rispettivamente e som-
mando, si ha: 

d 
dt 

(ir« + + *2; dY 
dt 

donde: 

F 2 = G mi + ^ 
r, 1 r. 

[2.8] 

[2.9] 

La [2.9] vale quale che sia la geometria della traiettoria e si presta 
a considerazioni molto importanti ai flni che qui interessano. 

V2 non pud diventare negativo. Occorre quindi che il secondo mem-
bro della [2.9] si mantenga durante la traiettoria essenzialmente positivo. 

Cominciamo col prendere in esame 1'unica traiettoria di c.ui si conosca 
la geometria: quella rettilinea, lungo la congiungente i centri della terra 
e della luna. 
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Tale traiettoria non e certo quella clie pud essere descritta dal veicolo, 
ma, come si dimostrera, gode della proprieta che, le grandezze che inte-
ressano, assmnono in corrispondenza di essa i loro valori minimi. 

Con riferimento alia traiettoria rettilinea det ta d ( = 384.000 km) 
la distanza media terra-luna, la [2.9] si scrive: 

V- = 2 G 
Mo 

<1 — X 
lc 

ffTj-2G[?- + 7£H 
12 

10 

(k = 2h) . 

200 300 
Fig. 1 

[2.10] 

Eappresentiamo nel diagramma di Fig. 1 la funzione: 

2 G 
d — x 

ove: 

G, costante gravitazionale universale 
0,67 m-1 

10 u kgm sec2 

mL, massa della terra = 5,975 X 1024 kgm 

m2. massa della luna = 7,5 X 1022 kgm . 
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Da questo diagramma si rileva che, se non si vuole che il moto diventi 
retrograde nel t ra t to tra la terra e la luna, il massimo valore che la co-
stante k puo assumere e espresso da: 

m2 

2,50 • 106 

sec2 

Leggendo le ordinate del diagramma a partire dalla nuova fondainen-
tale AB, si traggono le due seguenti important! conclusioni: 

a) La minima velocita di caduta libera del veicolo sulla luna e 
circa 2350 m/sec. 

b) La minima velocita di abbandono alia fase gravitazionale dopo 
il lancio deve essere di circa 11,1 X 10s m/sec. 

Sofl'ermiamoci ora brevemente a discutere i risultati precedenti, 
relativi alia traiettoria rettilinea, in relazione ad una qualsivoglia altra 
traiettoria gravitazionale. 

Bitorniamo alia equazione [2.9] e rileviamo clie in prossimita della 
terra e della luna la funzione F soddisfa all'eguaglianza: 

llH m2 = G »h m2 
- = G "" d - x\ . r i /•2 

= G X "" d - x\ 

mentre, detta x la proiezione di un punto generico della traiettoria schc-
matizzata in Fig. 3, sara certamente: 

; r2 ^ (d—x) . 

Pertanto la funzione Tr assumera in un punto generico della traiet-
toria valori inferiori ai corrispondenti valori che la funzione F assume 
nel caso di traiettoria rettilinea (*). 

d 1 

Quindi il diagramma della funzione F, analogo a quello <li Fig. 2, 
tracciato per la generica traiettoria (in funzione, ad esempio dell'ascissa 

(*) Al limite, vi potrebbero essere valori uguali nel caso che la t raiet toria 
ourva intersecasse in qualclie punto quella rettilinea. 
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curvilinea) presenterebbe gli stessi valori della traiettoria rettilinea agli 
estremi e valori inferiori nei punti interraedi. Cio comporterebbe un valore 
ammissibile minore per I: (cioe, sul diagramma, un abbassamento della 
fondamentale AB) e quindi valori della velocita agli estremi maggiori di 
quelli relativi alia traiettoria rettilinea. 

Dall'analisi precedente restano dunque cliiariti: 

a) il legame esistente tra le condizioni iniziali e finali della fase 
gravitazionale, espresso dalla (2.9); 

b) l'impossibilita di abbassare oltre il limite di 2300 m/sec la 
velocita di arrivo in prossimita della luna. 

Inoltre l'analisi ha consentito di determinare quali siano le condi-
zioni ai limiti da applicare alle velocita al termine della fase di lancio e 
all'inizio della fase di frenamento per l'atterraggio sulla superficie lunare. 

Tali condizioni si scrivono: 

a) fase di lancio (VL velocita finale della prima fase propulsa): 

V0 = 0 VL = (x + y-L + sL) l/2 ^ 11.000 m/sec 

b) Fase di atterraggio lunare (F„, velocita all'inizio della mano-
vra di atterraggio sulla superficie lunare): 

Va = + j/~a + > 2300 m/sec V, = O . 

Tali condizioni, a parte l'ovvia inversione, valgono anclie per la 
traiettoria di ritorno, con riferimento alle due altre fasi propulse: decollo 
dalla luna (condizione b) e rientro (condizioni a). 

3 . - S T U D I O D E L L E F A S I P R O P U L S E . 

L'aspetto che qui interessa e la determinazione del «rapporto di 
massa» tra la massa iniziale e la massa finale del veicolo, relativamente 
ad una fase propulsa. 

A) Fase di lancio. 

I) Influenza del momento della quantila di moto dovuto alia rotazione 
della terra. 

La traiettoria risultera generalmente curva. Non sono, infatti, nem-
meno teoricamente realizzabili traiettorie rettilinee, per la presenza di un 
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inomento della quantita ili moto da cui e affetto il missile all'istante del 
suo lancio, per essere, prima <li questo, solidale con la terra. 

Tale momento della quantita di moto, calcolato rispetto al eentro 
della terra, vale, per unita di massa: 

K, = <o It*-,- [3.1] 
ove: 

rad , 
(o = 27i — e B-t = 03(0 km 

giorno 

e non sara istantaneamente annullabile se 11011 applicando un momento 
esterno infiiiito. 

11) Discussione della traiettoria ascensionalc. 

Se si assume una tenia di riferimento solidale alia terra, sono possi-
bili traiettorie ascensionali apparentemente rettilinee (trascurando la 
variazione della components della velocita derivante dalla conservazione 
del momento della quantita di moto, di cui alia [3.1]). 

Quindi sono considerabili le usuali traiettorie apparenti di lancio, 
costituite da un trat to rettilineo cui si raccorda un t ra t to curvo. 

L'equazione della traiettoria rettilinea ascensionale, scritta in forma 
clic consenta di esaniinarne la struttura matematica e la seguente: 

z + f(z, z, t)z2 + (j (z, t) = 0 [3.2] 

avendo indicato con z l'ascissa lungo la traiettoria. 
Tale equazione non consente speranze di soluzione in forma chiusa e 

va integrata numericamente, con lo svantaggio di (lover procedere per 
tentativi nell'assegnare la portata massima m (vedi [3.3]). 

L'impossibilita di una risoluzione in forma chiusa deriva essenzial-
mente dal termine 

/ {z, z, t) z-, 

che rappresenta la resistenza aerodinamica. 
Ora, per6, soffermiamoci a fare qualche considerazione che, pure 

nell'oscurita della soluzione generale della [3.2] consenta tut tavia di 
acclarare qualche elemento. 

Poiche, come e a priori intuibile e come calcoli preliniinari dimostra-
110, verremmo a trovarci in un campo inusitato di ordini di grandezza per 
le variabili in gioco, e il caso di effettuare un controllo relativo all'impor-
tanza dei varii termini dell'equazione di equilibrio. 
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Questa, nei simboli usuali, si scrive: 
dV 

m (j (z) + Cr o S V2 + m Ve = m — (m < 0) [3.3] 

oppure, in termini di accelerazioni: 

dV v CroSV2 T 
- = — g (z) — + . [3.4] 
dt v

 OT m L 1 

Assumendo per m un online di grandezza delle migliaia di tonnellate,. 
da controllarsi a posteriori, si ha durante la fase atmosferica: 

— Ordine di grandezza di y (z) = 10 m/sec2 

—• Ordine di grandezza di | TJm \ > 10 m/sec2 (per esempio 25 m/sec2). 

•—• Ordine di grandezza di LL? ^ L _ 2 5 m/sec2. m 

Difatti, assumendo i seguenti ordini di grandezza per i varii fattori 
della resistenza: 

Cr = 0,1 ; Q ~ k f i f — ; S - 71 r- = jr-42 = 50 m2 ; V = 103m/sec 
' L 10 m 4 ' 

si ha: 
CroSV2 5 • 106 N — 5 = • = 2,o m/sec2 . 

m 2-10" kgm 

Quindi, nel campo delle costruzioni in esame, il contributo all'accele-
razione del mobile dovuto alia resistenza aerodinamica risulta, anche per 
valutazioni abbastanza accurate, trascurabile, essendo dell'ordine dei 
metri per sec2 rispetto alle diecine di metri per sec2 cui da luogo la (liffe-
renza tra gli altri termini. 

La soluzione della [3.4], negligendo il teiinine dovuto alia resistenza 
e assumendo una spinta costante, risulta dopo semplici calcoli: 

l ri = Ve hi "'". , - g,J . [3.5J mn + nit 

Detta tp la durata della fase propulsa, si ha dalla [3.5] l'espressione 
del rapporto di massa nella fase di lancio: 

»in 
H = - =" exp 

m„ + mtp 
Y j , VP 
Ve Ve 

[3.6] 

Alia traiettoria quasi verticale nel moto relativo alia terra, corri-
sponde una traiettoria curva: la rotazione della terra contribuisce a 
direzionalizzare il moto. 
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H) Fasi di atterraggio sulla superficie lunare e di decollo da earn. 

II problema dell'atterraggio non distruttivo e, implicitamente, quello 
del decollo dalla superficie lunare e stato gia studiato (4). Di questa 
ricerca si riportano qui brevemente i risultati principali. 

Le equazioni del moto rispetto al riferimento intrinseco della traiet-
toria sono le seguenti (Fig. 3): 

m — = tnqi cos a 
T 

m Ye cos t) 

m s = — mgL sen a — nil Yt sen 0 . 

Dalla seconda di queste equazioni si trae: 

s 

•donde: 

m 
m 

VI f in -
m, 

1 
Ye 

• sin {} 

s dt 
sen 0 

gL sen a 
Ve sen (9 

Ye 

sen a 
sein? 

dt 

[3-7] 

[3.8] 

[3.9] 

[3.10] 

U U 

Nel lavoro citato fu in dettaglio studiata la fase di atterraggio lungo 
una traiettoria avente la geometria di una spirale logaritmica. In questo 

•caso a = cost e si puo porre & = cost, e la [3.10] diviene: 
[3.11] 

, Die I -In — = — — :—-m i Ye sin t> 
h gi. sen a 
h Ye sin d 

I 
sen 0 

(j i. sen a 
Ye 

avendo ancora indicato con tp la durata della fase propulsa. 
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Dalla [3.11] segue che, purche la manovra non sia di lunga durata, 
il secondo termine dell'ultimo membro della [3.11] e prevalente rispetto 
al primo (*). In definitiva il valore ininimo del rapporto di massa richie-
sto si pud determinare per difetto dalla [3.8] trascurando il termine gra-
vitazionale e ponendovi d = 90° (spinta tangenziale). Si ha allora: 

1 mj 
mi 

supposta Ve 

= exp 

3500 m/sec, si ha: 

exp [— 0,57] -
nif 
m i 

Considerazioni del tut to analoghe portano ad attribuire per la fase 
di decollo lo stesso valore del rapporto di massa. 

C) Fane di lancio. 

In questa delicatissima fase il veicolo si presenta con un'energia 
cinetica per unita di massa, ammontante, secondo la [2.9] a 0,1 -10' 
Joule/kg. 

Cercliiamo ora di orientarci circa le modalita della traiettoria di rien-
tro. Appare evidente la necessita di evitare al veicolo e all'equipaggio, 
gia sottoposti durante la missione a duri cimenti, pericolose sollecitazioni 
inerziali e termiche. 

Cio porta alia considerazione di una frenatura extra atmosferica 
lino a valori della velocita tali da evitare condizioni di volo ipersoniche 
nell'arco atinosferico della traiettoria di rientro. 

Rimandando ad altri studi per la determinazione delle caratteristi-
che dinamiche e cinematiche di una siffatta traiettoria, facciamo adesso 
le seguenti assunzioni che non dovrebbero alterare sostanzialmente i 
valori delle grandezze che interessa conoscere: 

— La traiettoria di avvicinamento del veicolo alia superficie terre-
stre, rispetto ad una tenia ruotante solidalmente alia terra, abbia un 
andamento non molto discosto da quello rettilineo. 

— Si realizzi una frenatura extra-atmosferica che riduca la velocita 
del veicolo sino a circa 800 m/sec intorno ai 50 km di quota. 

(*) Difatt i , supponendo la durata della fase propulsa pari a t re minuti 
prinii, si ha: 

l"i ^ 2000 m/sec 
<]L sen a tp < gLtp = 1,75 m/sec2 x ISO sec. = 314 m/sec . 
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— Si sappia realizzare una traiettoria non distruttiva, planata o 
sempliceniente frenata con mezzi aerodinamici, per un missile abbando-
nato nelle condizioni di cui al punto precedente in prossimita degli strati 
densi dell'atmosfera. 

Supposte soddisfatte queste condizioni le equazioni della frenatura 
per la fase di rientro si riducono, mutatis mutandis, alle [3.5] e [3.6].. 

4 . - R A P P O R T I D I MASSA N E L L E F A S I P R O P U L S E . 

Designando con /xi (i = 1,2,3,4) i rapporti di massa relativi alle 
quattro fasi propulse, in applicazione delle ipotesi e dei risultati del prece-
dente § 3 e delle condizioni ai liniiti di § 2, si ottiene una prima valutazione 
(lei f/i, assumendo un impidso specifico del propellente pari a 300 m/sec.^ 

l a fase: 
/<! = exp (3,9 ) = 50 

2i fase: 
/j,2 = exp (0,53) = 1.7 

3a fase: 
/<:1 = exp (0,53) = 1.7 

4a fase: 
ih - exp (3,2 ) = 25 

5 . - L L N E A M E N T I D E L P R O G E T T O D E L V E I C O L O C O M P L E T O . 

In linea generale, entro campi di variazione non troppo ampi della 
massa di propellente mc e della spinta, si puo ritenere che la massa della 
struttura ms sia legata alle due precedenti grandezze dalla seguente 
relazione: 

T 
ms = r mi + )\ ^ . [5.1] 

Nel Ciimpo di costruzioni in studio sembra lecito ammettere che il 
secondo termine del secondo membro della [5.1] sia trascurabile rispetto 
al primo; inoltre la pratica costruttiva sovietica ed americana ha mo-
strato che: 

r = 0,1 
e un valore scattabile. 



L I N E A M E N T I P R 0 G E T T 0 VEICOLO .MISSIONE LUNA RE COMPLETA 1 3 

Indichiamo ora con nii,r la massa di un missile all'inizio della com-
bustione dell '(r+l)-esinio stadio e cerchiamo di stabilire un'espressione 
della massa di propellente dellV-simo stadio in funzione del rapporto di 
massa relativo alio stadio r-esimo e della massa m,ir + 1 . 

Si ha: 

_ nil, r _ M l , , r 4- 1 + >nc, r + ms, r 

n i f , r m,it r + i + mSj r nii, 
1 = 

donde: 

^ + 1 , mit r + i + r mc 

fir — 1 

e: 

1 — /' {/jlr ~ 1) m'' ' + 1 ' [ 5 ' 3 ] 

' f r - D [5.-11 
/»,,,. + ! 1— r([lr — 1) 

Effettuiamo adesso la determinazione della massa iniziale di un 
missile a tre stadi, per ciascuno dei quali sia stato previamente deter-
minate il rapporto di massa fir (indici i ed / per condizioni iniziali e finali 
rispettivamente). 

L'algoritmo e il seguente: 

»(,, 4 = »i„ [5.5J 

mfi3 niu + »i s > 3 = MI« + / (/x3) • mn , 

Ml/, 3 = ,«3 • Ml/, 3 = /U3»>1I + /W (;"3) • »i„ , ecc. 

L'llgoritmo precedente si generalizza nella seguente formula: 

.7 = " 

/< = 71 U 
J = ' J 1 + / (,«./) [5.7] 

ove col simbolo 71 si indica il prodotto di n fattori e j (/i j) e la funzione 

definita dalla [5.4]. 
La [5.7] e una formula fondamentale per il progetto di un veicolo di 

assegnato carico utile m„. 
Un'iinportante osservazione va fat ta sulla espressione [5.3] della 

massa di propellente neeessaria a produrre una. prestazione definita dal 
valore del rapporto di massa ju: 

!-' — 1 15 SI mc = r ))iu . 1°-°J 
1 — r (u — 1) 
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II dover essere la massa mc non negativa impone che sia: 

1 - r (/j. - 1) > 0 . [5.9] 

La precedente relatione definisce un valore limite del rapporto di 
massa espresso da: 

fiKm = 1 + 1 • [5.10] 
r 

Per r = 0,1, secondo l'indicazione relativa alio stato attuale della 
tecnologia, la [6.3] definisce il seguente valore limite del rapporto di massa: 

/ilim = + 1 = 11 • [5.11] 

D'altra parte il valore fx\\m espresso dalla [6.3] rappresenta di per se 
un valore inaccessibile, poiclie ad esso corrisponde un valore infinito della 
massa di propellente. 

In definitiva, per ogni stadio r-esimo occorre che sia: 

/Xr < /tun, • [5-12] 

6 . - C R I T E R I A P P L I C A T I V I . 

Tenendo in conto la limitazione enunciata nel precedente paragrafo, 
riesaminiamo i valori numerici del § 4. 

Da quest'esame risulta immediatamente che non e, nemmeno in 
linea di principio, possibile che le due fasi propulse da effettuarsi in 
prossimita della terra possano realizzarsi mediante l'uso di un solo stadio 
per ciascuna di esse. 

Quindi per una missione completa elie si svolga secondo le modalita 
illustrate al § 1, occorre riferirsi ad un vettore a numero di stadi non 
inferiore a sei. 

Studiamo ora come vada adeguato il progetto ai dati del § 4. Ripren-
diamo la relazione [3.6], nella quale in sede di calcoli orientativi neglige-

remo il termine g e che, quindi, si serive: 
' e 

mi \VX 

r J mf Ve 

Un esame del significato della [6.6] mostra che, se f i j > /<lim , per 
realizzare al termine della j'-esima fase propulsa la velocita F u occorre e 

[6.6] 
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basta che, detto s il numero di stadi con ciii si realizza detta fase e 
f-ij.t il rapporto di massa relativo al /-esimo di questi stadi, sia: 

_ l = s 
/<. = 71 fl : [0.7] J t =1 

ove [ i ] t e il rapporto di massa per la fase j-esima, calcolato al § 3 
ed esemplificato al § 4. 

Ad esempio, supposta realizzata la prima fase niediante l'uso di 
due stadi deve essere (§ 4): 

Hi = 50 = /<i.i • fha • 

Una possibile scelta e: = jui.z = ) ^ 7 . 
Naturalmente la scelta della coppia di valori soddisfacenti la [6.7] 

va fa t ta in relazione a criteri di sicurezza del volo negli strati densi del-
l'atmosfera e di ottimalizzazione del rapporto di massa globale. 

Occorre notare che quando > /unm e quindi e necessario scindere la 
fase j-esima in piu stadii, il rapporto di massa effettivo relativo all'intera 
fase j-esima risulta maggiore di quello teorico /.ij . Cio risulta immediata-
mente dal confronto tra la [5.7] e la [6.7]. 

7 . - D E T E R M I X A Z I O N I . N U M E R I C H E . 

Risei'vandoci di applicare in un'ulteriore ricerca dei processi di 
ottimalizzazione in merito al problema della ripartizione del veicolo in 
stadi, effettuiamo adesso delle prime determinazioni numeriche, tencndo 
pero in conto la hmitazione, espressa dalla [5.9] delle masse dei singoli 
stadi. 

Kiferiamoci ad un missile avente il minimo numero possibile di 
stadi, cioe a sei stadi. Assumiamo per le fasi iniziale e finale i seguenti 
valori dei rapporti parziali di massa (§ 4): 

^1.1 = fJ-i.2 = lVi = 7 

/U4,i = !-h.i = I LU = 5 . 

Per il vettore considerato assumiamo un rapporto strutturale r 
eguale per tu t t i gli stadi e pari a 1/10. 
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I rapporti di massa per i singoli stadi, attribuendo una numerazione 
progressiva sono dunque: 

/'i = 7 

^2 = 7 

|U3 — 1 ?7 
/< 4 = - 1,7 
IH = 5 

H 0 = 5 

Si ha inoltre: 

/ (/«i) = / (th) = 1,5 

/ (A*) = / - 0,075 
/ (^5) = / (jUa) = 1,665 . 

Applicando la [5,7], tenendo conto delle precedenti uguaglianze, 
si ottiene: 

m, J 6 
: 71 (I'. 

m u 7 = 1 
1 + /(/*y) 

1 + /( /*.) 

1 + / (Pi) 

1 + / (iU.) 

[7.1] 
= 8 4 - 1 0 3 

8 . - C O N S I D E R A Z I O X I SUX E I S U L T A T I . 

I risultati stabiliti mettono in risalto l'importanza tecnica delle 
eonsiderazioni che seguono. 

a) Indaghiamo l'influenza del rapporto strutturale r sul rapporto di 
massa totale espresso dalla [5.7]. .VI rapporto strutturale r si e att.ribuito 
un valore costante e pari ad 1/10. Tale valore deve ritenersi gia notevol-
mente basso. Tuttavia calcoliamo il limite del rapporto totale di massa 
per r > 0. 

Tale valore limite e espresso semplicemente da: 
j = „ 

/(* = 71 fl 
7 = 1 

e, nel caso specifico, particolarizzando la [7.1], si ha: 

H* = /u'-i • fi-2 • fx2
a = 3700 . 
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Iii tali condizioni limiti, per ogni kg di carico rientrante, basterebbe 
predisporre all'istante del lancio 3,7 tonnellate in luogo delle 80 calcolate 
in base alia [7.1]. 

La riduzione dei rapporti strutturali a valori niinori del 10% rap-
presenta quindi l'obbiettivo fondamentale, dal punto di vista delle strut -
ture della tecnologia. 

b) Per costruzioni molto spinte quali quelle richieste per una simile 
missione, in relazione soprattutto all'atterraggio su un suolo accidentato 
quale quello della superficie lunare, l'ordinaria disposizione in stadi di-
sposti l'uno dopo l'altro, dovra essere probabilmente abbandonata, 
ricorrendo ad accoppiamenti del tipo di quello esemplificato in Fig. 1 a 
coppie concentriche di stadi. 

Fig. 4 

c) La scoraggiante entita del rapporto globale di massa richiesto per 
una simile missione avvalora la tecnicbe di «rendez-vous », verso le quali 
sembra orientata la tecnica americana e russa, in relazione al tipo di mis-
sione lunare piu inipegnativo, cioe quello comportante l'invio di esseri 
uniani. Questa tecnica, estremamente difficile, presenta il fondamentale 
vantaggio di comportare, nelle varie fasi n veicoli di dimensioni piu 
ridotte. 
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C O N C L U S I O N I . 

Nel presente lavoro, acclarata l'importanza tlello studio delle fasi 
gravitazionali in relazione al dimensionamento del vettore, si e svolta 
una trattazione approssimata delle medesime che ha consentito la deter-
ininazione delle condizioni iniziali e finali per le velocita nelle fasi propulse. 

Si e quindi studiata la dinamica delle fasi propulse, alio scopo di 
pervenire, avvalendoci anche dei risultati di un precedente lavoro, ad 
espressioni del rapporto di massa in funzione delle condizioni ai limiti 
dianzi determinate. 

Si sono poi discussi i criteri di ripartizione del missile in stadi, 
sottolineando talune limitazioni di principio nelle prestazioni dei razzi 
nionostadi e stabilendo delle utili formule di progetto. 

In applicazione dei precedenti risultati si sono effettuate delle prime 
determinazioni numeriche. Queste mettono in risalto l 'importanza di 
alcune considerazioni svolte al § 7. 
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