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Sommario

La presente tesi analizza, mediante simulazioni CFD di tipo RANS, I'influenza della mo-
dellazione del getto propulsivo sui coefficienti aerodinamici medi di un razzo-sonda. Il caso
di studio considerato & il razzo Nemesis, sviluppato da Aurora Rocketry, esaminato in una
configurazione di volo ritenuta significativa dal punto di vista dei carichi aerodinamici. L’o-
biettivo del lavoro ¢ quantificare ’errore introdotto nel calcolo dei coefficienti aerodinamici
medi quando il getto venga trascurato e sostituito da una semplice superficie chiusa.

A tale scopo ¢ stata definita una metodologia numerica coerente per il confronto tra
una configurazione con il getto modellato e una senza getto. La geometria del razzo e stata
semplificata in modo compatibile con la natura differenziale dello studio, mentre il getto &
stato rappresentato come un getto ideale di gas perfetto, imponendo in uscita dall’ugello
condizioni al contorno ricavate tramite una modellazione assialsimmetrica semplificata.
Una parte rilevante del lavoro e stata inoltre dedicata alla verifica della credibilita numerica
dei risultati, attraverso test di indipendenza dal dominio e dalla mesh e controlli sulla
qualita complessiva delle simulazioni.

I risultati mostrano che la presenza del getto ha un effetto contenuto sui coefficienti
medi di portanza e di momento, mentre produce una variazione apprezzabile del coefficiente
di resistenza, pari a circa il 6.8% entro le incertezze stimate. L’analisi dei contributi locali
evidenzia che tale differenza ¢ dovuta quasi interamente alla regione di corona di base, che
nel caso con il getto presenta una pressione media pitt bassa rispetto al caso senza getto.
Nelle condizioni esaminate, trascurare il getto propulsivo porta quindi a una sottostima
della resistenza aerodinamica del veicolo, mentre 'effetto sugli altri coefficienti globali
risulta molto piu limitato.
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1 Introduzione

La stima dei carichi aerodinamici di un razzo-sonda in fase propulsa non dipende soltanto
dalla geometria esterna e dalle condizioni di volo, ma anche dall’interazione tra il flusso
esterno e il getto di scarico. In prossimita della base, infatti, il getto pud modificare il
campo di pressione e la struttura della scia, influenzando i coefficienti aerodinamici globali.
Trascurare il getto e sostituire I'uscita dell’ugello con una superficie chiusa rappresenta
quindi una semplificazione numericamente conveniente, ma non necessariamente trascurabile
dal punto di vista fisico.

La letteratura mostra che l'effetto del getto sulla regione di base dipende in modo
sensibile dalle condizioni di volo, dal rapporto di pressione del getto e dalla geometria
della coda. Studi sperimentali su configurazioni assialsimmetriche con boat-tail eviden-
ziano infatti che il getto pud modificare in misura apprezzabile la pressione di base e, di
conseguenza, la resistenza associata alla regione posteriore. Ne segue che I'influenza del
getto non puo essere valutata in modo generico, ma deve essere stimata in relazione alla
specifica configurazione considerata [25].

In questo contesto si colloca il presente lavoro, dedicato al razzo-sonda Nemesis,
sviluppato dall’associazione studentesca Aurora Rocketry. L’obiettivo della tesi ¢ valutare,
mediante simulazioni CFD di tipo RANS, I'influenza della modellazione del getto propulsivo
sui coefficienti aerodinamici medi del veicolo, confrontando due configurazioni: una con
il getto modellato e una senza getto, nella quale 1'uscita dell’'ugello viene sostituita da
una parete chiusa. Lo scopo non é riprodurre in modo esaustivo tutta la fisica interna
del motore, ma determinare se, e in quale misura, tale semplificazione alteri la stima dei
carichi aerodinamici.

Per rispondere a questo quesito ¢ stato costruito un modello numerico coerente tra
i due casi, in modo da isolare il piu possibile I'effetto della sola modellazione del getto.
Il confronto € stato quindi sviluppato nell’ambito di una procedura numerica verificata,
basata su controlli di indipendenza dal dominio e dalla mesh e su verifiche di coerenza
delle principali scelte di discretizzazione e modellazione.

La tesi e organizzata come segue. Dopo il richiamo dei fondamenti teorici e numerici
necessari alla comprensione del problema, vengono presentati il caso di studio, la model-
lazione del getto e la metodologia CFD adottata. Infine, sono discussi i test di verifica
numerica e i risultati del confronto tra configurazione con il getto e senza getto.



2 Modellazione fluidodinamica

Si introducono i principali concetti di fluidodinamica rilevanti per il presente lavoro, con
particolare attenzione alla modellazione della turbolenza.

2.1 Sistema di Navier-Stokes e modellazione della turbolenza

Il moto di un fluido continuo € descritto dai bilanci di massa, quantita di moto ed energia,
dai quali si ricava il sistema di Navier-Stokes.

Si assume che il fluido sia continuo e descritto dai campi di velocita, pressione, densita
e temperatura, rispettivamente u, p, p e ¥. Inoltre, il fluido & considerato newtoniano, con
viscosita dinamiche molecolari p e A, e il tensore degli sforzi si esprime come [21]:

T=(—pI+AV-u)I+248 (2.1)

dove S ¢ il tensore di deformazione [23]:
1 T
S =3 (Vu+ vu') (2.2)

Per il trasporto di calore si considera la legge di Fourier, con conducibilita termica kg,
[22]:
q=—kn VY (2.3)
Sotto queste ipotesi, i bilanci locali di massa, quantita di moto ed energia, si scrivono
come [21-23]:

dp

E—FV-(pu):O
Ju 9
p E—l—u-Vu =—Vp + pVu + A+p)V(V-u) + pf
oY 0
PCy (({%—i—u'Vﬂ) :—19(65> V-ou + knV2 4+ 2uS:S 4+ A(V-u)? + pQ
p:fs(p719>

(2.4)
dove f e il vettore delle forze esterne, ¢, € il calore specifico a volume costante, Q) ¢ la
sorgente esterna di calore per unita di massa e R = 8.314 J/(mol K) e la costante universale
dei gas. L’espressione (-), indica che la quantita tra parentesi ¢ valutata a volume costante.

Integrando nel sistema la funzione di stato fs, esso comprende 6 equazioni scalari e 6
incognite scalari, quindi il problema risulta chiuso.

Le proprieta u, A e ki possono essere assunte costanti oppure dipendenti da .

Il sistema deve poi essere completato con opportune condizioni al contorno. In un
problema esterno si impongono tipicamente condizioni di campo libero per una certa
combinazione delle variabili u, pso, pPoo € Vo-

Non €& necessario imporle tutte indipendentemente: ad esempio, assegnati Yoo € Poos Poo
segue dall’equazione di stato.

Sulla parete solida si impongono inoltre condizioni sui campi trasportati, ad esempio la
condizione di non scivolamento (no-slip) per la velocita, e nel caso di parete adiabatica, un
flusso termico nullo per la temperatura:

ul, =0 ql, =0 (2.5)



Per problemi realistici il sistema non ammette in generale una soluzione analitica, per
cui € necessario ricorrere alla CFD.

Dal punto di vista numerico, il dominio spaziale viene suddiviso in una mesh di
celle, mentre il tempo & discretizzato in istanti separati da un intervallo At, detto time
step. Nei metodi a volumi finiti le variabili vengono generalmente memorizzate in punti
rappresentativi delle celle, in genere i centroidi. I campi non sono quindi noti in forma
continua, ma solo in un numero finito di punti e a tempi discreti.

2.2 Approcci di simulazione della turbolenza

Una risoluzione diretta del sistema di Navier-Stokes richiederebbe di catturare tutte le
strutture del moto turbolento, dalle scale piu grandi fino alla scala di Kolmogorov, con
mesh molto fitte e time steps molto piccoli. Per i numeri di Reynolds (da ora in avanti Re)
tipici delle applicazioni industriali, il costo computazionale risulta quindi proibitivo.

Per rendere la CFD sostenibile si ricorre ad approcci che introducono opportune
approssimazioni, ad esempio tramite filtraggio (LES) o media (RANS) del sistema, seguite
da una chiusura modellistica. Tali metodi si basano su ipotesi e parametri calibrati per
specifiche classi di flussi, e possono quindi risultare affidabili in certi contesti e meno
accurati in altri. Per questo motivo, 1'uso della CFD richiede consapevolezza del campo di
validita del modello adottato.

Gli approcci pit comuni alla simulazione della turbolenza si distinguono in tre famiglie
principali:

o Direct Numerical Simulation (DNS);
o Large Eddy Simulation (LES);
o Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS).

Per ciascun approccio si riporta, a scopo illustrativo, il sistema per gas incomprimibili
in assenza di sorgenti esterne, cosi da evidenziarne le differenze matematiche essenziali.

2.2.1 Direct numerical simulation (DNS)

Nel metodo DNS (Direct Numerical Simulation) il sistema DNS viene risolto senza intro-
durre modelli di turbolenza: tutte le scale del moto, dai vortici piu grandi fino a quelli
dissipativi, sono quindi risolte direttamente dal calcolo numerico.

Il sistema DNS coincide con quello di Navier-Stokes sotto le ipotesi introdotte:

V-u=0

ou 1 9

§+u-Vu— —;VP+VV u (2.6)
0 k 2

9 vy = PGy 2V g g

ot pCy Cy

La DNS richiede una risoluzione spaziale dell’ordine della scala di Kolmogorov e passi
temporali molto piccoli; di conseguenza, il costo computazionale cresce rapidamente e
risulta in genere proibitivo per i numeri di Reynolds di interesse applicativo. Per questo
motivo trova impiego soprattutto in ambito di ricerca, su geometrie relativamente semplici
e per valori moderati di Re, ad esempio nello studio di casi canonici utili all’analisi dei
meccanismi della turbolenza [24].



Un esempio di flusso risolto tramite approccio DNS & riportato in Fig. 1 [14]:

Figura 1: Flusso risolto tramite DNS.

2.2.2 Large Eddy Simulation (LES)

Nel metodo LES (Large Eddy Simulation) il sistema LES si ottiene sottoponendo il sistema
di Navier-Stokes a un’operazione di filtraggio che separa le strutture risolte da quelle
non risolte. Il filtro attenua le fluttuazioni associate a scale spaziali inferiori a una scala
caratteristica A, spesso legata implicitamente alla dimensione locale della mesh. I campi
di moto possono quindi essere interpretati come somma di una componente filtrata e di
una componente di sottogriglia (subgrid-scale, SGS).

Assumendo la forma incomprimibile a proprieta costanti, il sistema LES puo essere
scritto come [19]:

V-u=0
ou 1
A G Vi=—-Vp+rViu— V. 7568
ot p (2.7)
09 — k _ 2u_ _
tavi= -ty 4 208§ v. ¢
ot pCy Co
dove 7565 ¢ il tensore degli sforzi di sottogriglia e g5 & il vettore del flusso di calore

turbolento di sottogriglia [19]:

P —uRu-—ueu q°% =ud —uv (2.8)

Questi termini rappresentano 'effetto non noto delle scale non risolte sul trasporto di
quantita di moto e di calore delle scale risolte e richiedono quindi modelli di chiusura, detti
modelli SGS.

Poiché le scale inferiori a A non vengono risolte, la LES richiede mesh meno fini della
DNS. Restano pero necessarie griglie di elevata qualita, soprattutto in prossimita delle
pareti e nelle regioni a forte gradiente, oltre a passi temporali sufficientemente piccoli.
Il costo computazionale, pur inferiore a quello della DNS, resta quindi spesso elevato in
ambito industriale. La LES e particolarmente adatta quando interessano le grandi strutture
vorticose e la loro evoluzione temporale, come in scie, separazioni complesse e carichi
aerodinamici non stazionari [20].

Un esempio di flusso risolto tramite approccio LES é riportato in Fig. 2 [14]:



Figura 2: Flusso risolto tramite LES.

2.2.3 Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS)

L’approccio RANS (Reynolds-Averaged Navier-Stokes) ¢ quello di maggiore interesse per il
presente lavoro. Esso si basa sulla decomposizione di Reynolds delle grandezze di campo e
sulla soluzione del sistema in termini di valori medi. Ogni quantita scalare o vettoriale ¢
viene infatti scomposta in una parte media e in una fluttuazione [11]:

o= (p)+¢ (2.9)

dove () rappresenta il valore medio e ¢’ lo scostamento rispetto alla media.
Assumendo la forma incomprimibile a proprieta costanti, il sistema RANS puo essere
espresso come [11]:

V-(u)y=0
M )V = - L) vV - R 2.10)
() kg 2v ‘ '

dove R ¢ il tensore degli sforzi di Reynolds e q° ¢ il vettore del flusso di calore turbolento
associato alle fluttuazioni [11]:

R=-{ou) q' = W) (2.11)

Questi termini rappresentano 'effetto delle fluttuazioni sul campo medio e introducono
nuove incognite; per chiudere il sistema & quindi necessario adottare opportuni modelli di
turbolenza.

Tra i modelli piu diffusi e computazionalmente convenienti vi sono quelli di tipo
eddy-viscosity, basati sull’ipotesi di Boussinesq.

Ipotesi di Boussinesq

Il trasporto molecolare di quantita di moto ed energia dipende dalle proprieta fisiche del
fluido, in particolare dalla viscosita dinamica molecolare u e dalla conducibilita termica
kin -

La turbolenza introduce perd un trasporto aggiuntivo, generalmente molto piu intenso
e complesso da descrivere nel dettaglio. Entro ’ambito di validita dell’ipotesi di Boussi-
nesq, questo contributo viene modellato introducendo una viscosita turbolenta p; e una
conducibilita termica turbolenta ky,, che dipendono dallo stato turbolento locale [11].

A livello matematico, il sistema adotta per gli sforzi turbolenti R e per il flusso termico
turbolento qt equazioni costitutive formalmente analoghe a quelle molecolari [11]:

2
R =2, (S) — 3 pkl q' = —kw, V(0) (2.12)



e poiché si puo esprimere kyp,, in funzione di y; dalla definizione del numero di Prandtl
turbolento Pr; costante [11]:
MGy

= kg, = (2.13)

PTt = Lt Cp Pr
t

Ktn,

e possibile esprimere i termini di chiusura del sistema in funzione di una singola incognita
scalare, p, riducendo drasticamente la complessita del problema. Il vantaggio & evidente:
si passa da un tensore di Reynolds e da un flusso di calore turbolento a una sola grandezza
scalare. Il limite e che un singolo scalare non puo rappresentare in modo completo effetti
anisotropi e assume, in prima approssimazione, un comportamento isotropo del trasporto
turbolento.

Inoltre, non € sempre vero che gli sforzi turbolenti siano proporzionali al tasso di
deformazione come quelli molecolari. In presenza di separazioni tridimensionali complesse o
forte curvatura delle linee di corrente, questa ipotesi tende a sovrastimare u:, aumentando
eccessivamente la diffusione turbolenta e riducendo l'affidabilita del modello [17].

I modelli di turbolenza di tipo eddy-viscosity adottano quindi I'ipotesi di Boussinesq e
si differenziano per il modo in cui determinano ;. Tra i modelli piu diffusi si ricordano:

e Modello k-¢ standard;
e Modello k-w standard;

e Modello k-w SST.

Modello k- standard

Nel modello k-¢ standard la viscosita turbolenta u; € espressa in funzione dell’energia
cinetica turbolenta k, che rappresenta I’energia contenuta nelle fluttuazioni di velocita, e
del tasso di dissipazione €, che quantifica la velocita con cui tale energia viene dissipata
[17]:
k‘2
v = C, > (2.14)

dove C), ¢ una costante del modello.
Le grandezze k e € sono quindi due incognite aggiuntive e richiedono I'introduzione di
due equazioni di trasporto supplementari [17]:

Sistema RANS

%—l—(u)-Vk:Pk—s—i-V- KV—FW)V/’{:}

. (2.15)

2
gi+<u>'V€=Ca1ZPk—Cezek+V‘ [(V—l-:;) Vs}
dove P, = Pi(u, k) ¢ il termine di produzione di energia cinetica turbolenta e C.1, Ceo, o,
0. sono costanti calibrate su flussi turbolenti canonici.

Il modello k-¢ standard fornisce generalmente buone prestazioni in flusso libero, ma
non e adatto a risolvere direttamente lo strato limite fino alla parete senza modellazione
aggiuntiva; per questo viene spesso accoppiato a funzioni di parete. Inoltre, richiede
I’assegnazione di opportune condizioni al contorno, ad esempio koo ed €.



Modello k-w standard

Nel modello k-w standard la viscosita turbolenta ¢ espressa in funzione di k e di w, detta
frequenza specifica di dissipazione [17]:

k
vy = — 2.16
L= (2.16)
Anche in questo caso k e w sono incognite aggiuntive e richiedono due equazioni di trasporto

supplementari [17]:

Sistema RANS

ok Ut

o Vk =P, — 8* . -t

g1+ (W) k= Bkt V- (4 2 ) i (217)
ow . w 2 2
E—i—(u)-Vw—awng—ﬂw —i—V-[(V—F%)Vw}

Le equazioni aggiuntive hanno struttura analoga a quelle del modello k- standard, ma
la seconda € scritta in termini di w anziché di € e impiega costanti di calibrazione diverse.

Rispetto al modello k-¢ standard, il k-w standard descrive meglio la regione di parete e
puo essere impiegato per risolvere lo strato limite turbolento fino alla parete senza ricorrere
necessariamente a funzioni di parete. Di contro, € generalmente piu sensibile alle condizioni
turbolente in campo libero: piccole variazioni nella scelta di ws, possono propagarsi nel
dominio e influenzare in modo significativo la soluzione [17].

Modello k-w SST

I due modelli standard si compensano a vicenda: il k-¢ standard € in genere robusto in
flusso libero ma meno affidabile vicino alla parete, mentre il k-w standard descrive bene
lo strato limite fino alla parete ma risulta piu sensibile alle condizioni in campo libero. 11
modello k-w SST (Shear Stress Transport) nasce per combinarne i punti di forza, ottenendo
un comportamento di tipo k-w in prossimita della parete e di tipo k- lontano da essa
tramite opportune funzioni di blending.

Un primo elemento caratteristico ¢ la definizione della viscosita turbolenta [17]:

. al k
max (a1 w, [[(S)[| F2)

(2.18)

dove a; € una costante del modello, ||S|| ¢ una misura del tasso di deformazione del campo
medio e F, & una funzione di blending che dipende principalmente dalla distanza dalla
parete. Questa forma limita la sovrastima di y; in regioni critiche, ad esempio in presenza
di gradienti avversi di pressione o separazioni, risolvendo in parte le limitazioni dell’ipotesi
di Boussinesq.

Per ottenere il passaggio controllato tra il comportamento k-w vicino alla parete e
quello equivalente al k-¢ in campo libero, il modello impiega una funzione di blending F}
tale che [17]:

%

Fy

{1 vicino alla parete (2.19)

0 in campo libero

e definisce i coefficienti del modello come combinazione dei due insiemi di costanti [17]:

¢ssT = Fi ¢ + (1 — F1) Ppc (2.20)



dove ¢gsT € un generico coefficiente del modello.

Un ulteriore elemento chiave ¢ il termine di cross-diffusion nell’equazione di w, intro-
dotto per ridurre la sensibilita del modello alle condizioni in campo libero e favorire il
comportamento di tipo k-¢ lontano dalla parete [17]:

2 1
CDSST == (1 - Fl) — —Vk-Vw (221)
02 W
dove il fattore (1 — F) rende il termine principalmente attivo fuori dalla regione di parete.
Il sistema risultante & quindi costituito dal sistema RANS e da due ulteriori equazioni
di trasporto per k e w [17]:

Sistema RANS

ok Ht

or Vk = P. — 3 ) Hi

ot + (u) Vk L /BSST kw+V [(l/ + Ok, SST ) ) Vk‘] (2.22)
Ow w 2 Ht
§+<u>’VW:aSSTEPk_ﬁSSTW +V. V‘i‘Uw,SST? Vw| + CDgst

Nel complesso, il modello SST risulta in genere pitl robusto in flusso libero rispetto al
k-w standard e piu affidabile in prossimita della parete rispetto al k-¢ standard. Richiede
infine 'assegnazione di condizioni al contorno per le variabili turbolente in ingresso, ad
esempio koo € woo [17].

Conclusioni sull’utilizzo della RANS

Il principale limite dei modelli RANS di tipo eddy-viscosity € che una viscosita scalare
puo risultare inadeguata in presenza di forte anisotropia o di fenomeni tridimensionali
complessi, come separazioni 3D, swirl o forte curvatura delle linee di corrente. In tali casi i
risultati possono perdere affidabilita anche con mesh fitte, e puo essere necessario ricorrere
a modelli pitt avanzati o ad approcci alternativi, come LES o metodi ibridi RANS-LES.

Poiché RANS restituisce grandezze mediate, non risolve esplicitamente i dettagli
istantanei della turbolenza. L’approccio ¢ quindi adatto soprattutto alla stima di carichi
aerodinamici medi e alla descrizione del moto medio, mentre ¢ meno indicato quando la
fisica dipende in modo sostanziale da fenomeni istantanei.

Dal punto di vista computazionale, non essendo richiesta la risoluzione delle scale
turbolente istantanee, i modelli RANS risultano molto meno onerosi di DNS e LES e
consentono I'impiego di mesh e time steps piu grossolani. Questo ne giustifica ’ampio
utilizzo in ambito industriale, purché i risultati siano interpretati criticamente e supportati
da un’adeguata verifica numerica [17].

Un esempio di flusso risolto tramite approccio RANS é riportato in Fig. 3 [14]:

Figura 3: Flusso risolto tramite RANS.



3 Trattamento della parete

Nei modelli RANS e LES il trattamento della parete non viene sempre gestito tramite
risoluzione diretta dello strato limite fino alla parete, principalmente a causa dell’elevato
costo computazionale richiesto per descrivere con sufficiente dettaglio tale regione. Poiché
in questo capitolo il problema ¢ discusso nell’ambito di formulazioni mediate o filtrate, le
variabili dovrebbero formalmente essere indicate con i corrispondenti operatori di media o
di filtraggio. Per semplicita, tuttavia, nel seguito si adottera una notazione piu compatta,
utilizzando i campi “nudi” invece di quelli mediati o filtrati; essi saranno quindi da intendersi,
di volta in volta, come grandezze mediate in RANS o filtrate in LES.

3.1 Funzioni di parete per la velocita

In ambito CFD, le interazioni tra fluido e parete sono particolarmente importanti anche
per il calcolo dei carichi aerodinamici, esprimibili come [11]:

F:/S(—pwn—{—Tws) ds (3.1)

dove S & la superficie di integrazione, p,, n € la componente normale della tensione a parete
e Ty S € la componente tangenziale, in cui n & il versore normale alla superficie e s & il
versore tangenziale in direzione del flusso.

La pressione a parete p,, € ottenuta direttamente dalla soluzione del sistema RANS o
LES con le opportune chiusure, mentre la tensione tangenziale 7,, dipende dal gradiente di
velocita in prossimita della parete. In forma scalare, lungo la direzione normale alla parete,
si puo scrivere [11]:

Tw = [ ?;Z (3.2)
w

dove u; ¢ la componente tangenziale della velocita. Una stima accurata dei carichi richiede
quindi una buona predizione sia di p,, sia del gradiente di velocita vicino alla parete.

Poiché cio impone una discretizzazione molto fitta e quindi costosa, per il calcolo di
Tw Si ricorre spesso a trattamenti alternativi, come le funzioni di parete, che modellano la
regione di parete senza risolverla integralmente.

Per introdurre tali metodi si definiscono una velocita caratteristica e una distanza
adimensionalizzata dalla parete.

Velocita caratteristica e adimensionalizzata

La velocita caratteristica u, € una scala di velocita costruita a partire dalla tensione tangen-
ziale a parete 7, e dalla densita p. Essa consente di definire la velocita adimensionalizzata

uwt [11]:
w = JT =M (3.3)
p ur

dove u; € valutata nel punto considerato all’interno dello strato limite.

Distanza dalla parete adimensionalizzata

La distanza adimensionalizzata dalla parete yT si definisce normalizzando la distanza y
dalla parete tramite u, e la viscosita cinematica v [11]:

Ury
yt=— (3.4)




L’uso di u™ e yT & utile perché, sotto ipotesi ideali come parete liscia, strato limite
turbolento in equilibrio e gradiente di pressione trascurabile, il profilo di velocita vicino
alla parete puo essere descritto in forma universale tramite una legge di parete:

vt oyt <yl
ut ~ { buffer y:;itl <yt < y;itQ (3.5)
Iny™  yt >yl

Le espressioni matematiche che descrivono questo andamento sono dette funzioni di
parete. La formulazione standard modella il solo tratto logaritmico [11]:

1
ut=—Iny" +B (3.6)
KR

dove k ¢ la costante di von Karmén e B ¢ una costante empirica, mentre formulazioni piu
recenti descrivono anche la parte lineare, come mostrato in Fig. 4 [2]:

/u+

20

15

ut =1/k. In(y*)+B

10

5 Logarithmic

region
0 T T T T : T T
1 2 5 10 20 50 100 y*

Figura 4: Funzione di parete.

L’uso di grandezze adimensionali rende la legge di parete piul generale, poiché assorbe
la dipendenza dai parametri locali dello strato limite.

Per quantificare I'infittimento della mesh necessario a catturare lo strato limite si utilizza
il parametro y*. Nel caso della risoluzione wall-resolved, che non prevede 1'utilizzo di
funzioni di parete, si richiede tipicamente che i centroidi del primo strato di celle si trovino
a una distanza adimensionale y;” < 1. Inoltre, la regione vicina alla parete, indicativamente
yT < 20, deve essere discretizzata con un numero adeguato di celle, cosi da rappresentare
correttamente il profilo di velocita.

Quando invece si dispone di un’opportuna funzione di parete f,, ¢ possibile evitare
la risoluzione esplicita della fascia piu interna dello strato limite; si passa quindi alla
risoluzione wall-modeled. In tal caso, la tensione tangenziale a parete puo essere stimata
imponendo [11]:

utl

ud =huh = =g () (3.7

Uy v

dove us,1 ¢ la componente tangenziale della velocita nel centroide della prima cella. La
relazione fornisce un’equazione per determinare u,, da cui la tensione a parete:

Tw = puZ (3.8)

Nel contesto numerico, us,1 € disponibile come valore di soluzione e viene utilizzato per
aggiornare la stima di 7, tramite la funzione di parete.
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Le funzioni di parete permettono cosi di evitare valori molto piccoli di ", consentendo
di collocare il primo centroide anche a yf 2100, a seconda del trattamento adottato, con
un costo computazionale inferiore. In tali condizioni, 7, pud essere comunque stimata
con buona accuratezza, purché siano rispettati i limiti di validita della funzione di parete
impiegata.

Una volta stimata 7, € possibile ricostruire la trazione a parete t,, e quindi il contributo
ai carichi aerodinamici tramite l'integrale di superficie.

3.2 Funzioni di parete per la temperatura

In modo del tutto analogo al caso della velocita, le funzioni di parete possono essere estese
anche al problema termico. Infatti, per determinare il flusso di calore tra fluido e parete
quw sarebbe necessario valutare accuratamente il gradiente di temperatura [10]:

Qv = —kth — (39)

on |y

Questa quantita e rilevante poiché la condizione al contorno termica ¢ spesso espressa
proprio in termini di flusso, ad esempio ¢, = 0 nel caso di parete adiabatica.

Come per la tensione tangenziale a parete, una risoluzione diretta del gradiente termico
richiede una discretizzazione molto fine vicino alla parete. Quando invece si adottano
funzioni di parete, il flusso di calore puo essere stimato tramite una legge di parete per la
temperatura, costruita in modo analogo a quella per la velocita e valida entro il medesimo
campo di ipotesi. In questo senso, le funzioni di parete termiche consentono di evitare
la risoluzione esplicita della regione piu interna dello strato limite anche per il problema
termico, riducendo il costo computazionale.

3.3 Validita delle funzioni di parete

Le funzioni di parete sono derivate sotto ipotesi specifiche sullo strato limite; il loro impiego
¢ quindi affidabile solo finché tali ipotesi risultano ragionevolmente soddisfatte. Alcune
formulazioni includono correzioni per rugosita o separazioni deboli, ma restano comunque
approssimazioni basate su profili medi idealizzati.

Un uso improprio delle funzioni di parete si manifesta principalmente in due casi:

e Le condizioni locali di flusso non sono compatibili con le ipotesi alla base della
funzione di parete;

e La discretizzazione vicino alla parete, in particolare il posizionamento del primo
centroide, non € coerente con il trattamento adottato.

3.3.1 Condizioni di utilizzo non compatibili

L’errore consiste nell’applicare funzioni di parete in condizioni per le quali I'ipotesi di
profilo logaritmico non e valida, ad esempio in presenza di strato limite laminare o in
transizione, forti gradienti avversi di pressione, separazioni marcate o pareti rugose senza
un adeguato trattamento dedicato. In tali casi il profilo medio di velocita puo discostarsi
sensibilmente dalla legge logaritmica, con possibili errori non trascurabili nelle grandezze
derivate, come 7, € q,, [17, 24].
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3.3.2 Mesh non compatibile

Anche quando le condizioni di flusso sono compatibili con le ipotesi near-wall, una di-
scretizzazione inadatta pud compromettere 1'uso delle funzioni di parete. Nel caso delle
funzioni di parete standard, 7, & ricavata imponendo al primo centroide una relazione di
tipo logaritmico, quindi il primo punto deve ricadere nella regione logaritmica, tipicamente
[17]:

yi € [20,400] (3.10)

Se invece y;" cade nella fascia di buffer o a profilo lineare, 'ipotesi logaritmica al primo
punto non & piu coerente. In questi casi si adottano trattamenti alternativi, ad esempio
formulazioni all-y™, che includono anche il comportamento lineare e il raccordo verso la
fascia logaritmica.

Il solo rispetto di y;{ non garantisce comunque l'accuratezza: & infatti necessario
discretizzare lo strato limite con un numero sufficiente di strati di boundary layer [17].

3.4 Funzioni di parete e approcci di turbolenza

La scelta del trattamento di parete e strettamente legata all’approccio di modellazione della
turbolenza, perché determina se la regione vicino alla parete venga risolta direttamente
oppure modellata tramite una funzione di parete. Per questo, sia in LES sia in RANS
si distinguono formulazioni wall-resolved e wall-modeled, mentre nella DNS I'impiego di
funzioni di parete ¢ concettualmente incompatibile, poiché tutte le scale del moto devono
essere risolte fino alla parete [24].

Nel caso RANS si distinguono in particolare modelli formulati per risolvere il sistema
fino alla parete e modelli che richiedono un trattamento dedicato:

e Low-Re: il modello ¢ formulato per risolvere il sistema fino alla parete, risolvendo
direttamente lo strato limite;

« High-Re: la regione vicino alla parete ¢ modellata tramite funzioni di parete e il
sistema viene risolto principalmente nel campo esterno allo strato limite.

Ad esempio, il modello k-¢ standard ¢ tipicamente impiegato in configurazione high-Re,
poiché non & progettato per la risoluzione diretta fino alla parete senza uno specifico
trattamento. [11, 17].
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4 Metodologia numerica

Per ottenere risultati CFD affidabili non basta definire correttamente la geometria e le
condizioni al contorno: anche la metodologia numerica e le impostazioni del solutore
influenzano stabilita, accuratezza e costo computazionale. Scelte quali lo schema temporale,
la discretizzazione spaziale, ’accoppiamento pressione-velocita e i criteri di convergenza
possono infatti introdurre smorzamento numerico, instabilita o errori sistematici. In questa
sezione si richiamano i concetti essenziali che motivano le scelte adottate nello studio,
ragionando direttamente in termini del sistema di Navier-Stokes; tuttavia, i concetti
illustrati si estendono anche ai casi in cui il sistema governante & costituito dalla sua forma
filtrata o mediata, con le opportune chiusure.

4.1 Discretizzazione temporale
4.1.1 Schema esplicito e implicito

Nel modello continuo e non stazionario si definisce ¢ come vettore delle incognite:

e = (u,v,w,9,p) (4.1)
dove ¢ € una sua componente generica. Manipolando algebricamente il sistema, le equazioni
di continuita, quantita di moto ed energia possono essere ricondotte alla forma generale [5]:

%~ 1) (42)

dove ¢ coincide con p per la continuita, con u,v,w per la quantita di moto e con ¥ per
I’energia, mentre la pressione p si assume determinata tramite I’equazione di stato.

Una volta discretizzato spazialmente il dominio, la discretizzazione temporale puo essere
eseguita con schema esplicito o implicito.

Schema esplicito

Nello schema esplicito si scrive [5]:

"2 — ¢
% = fo(t) = Pi11 ~ o+ At fo(pt) (4.3)

dove t e l'indice temporale. Le grandezze al nuovo time step sono quindi calcolate
direttamente a partire da quelle note al passo precedente. Lo svantaggio principale e che,
per ragioni di stabilita numerica, intesa come la capacita del solutore di non amplificare
errori numerici dovuti a troncamenti, arrotondamenti e approssimazioni, questo approccio
richiede in genere passi temporali molto piccoli, soprattutto su mesh fitte o in presenza di
velocita elevate.

Schema implicito

Nello schema implicito si scrive [5]:

Pt+1 — Pt
e p— 4-4
L2 = fo(orsn) (44)
La presenza del termine f(¢™!) rende necessario determinare iterativamente, o tramite
linearizzazione, le incognite al time step n + 1. Questo richiede iterazioni interne a ogni
passo temporale, ma consente in genere di utilizzare At piu grandi rispetto allo schema
esplicito.
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4.1.2 Flusso non stazionario e stazionario
Flusso non stazionario

Nel caso non stazionario, le grandezze di campo ¢ evolvono nel tempo e la discretizzazione
temporale introduce un time step At. Ad esempio, con formulazione implicita:

Pir1 — P
S = felenn) (4.5)

In una simulazione non stazionaria, At deve essere scelto in modo da risolvere adegua-
tamente la dinamica temporale di interesse.

Nel seguito, tuttavia, non vengono eseguite simulazioni non stazionarie: questo richiamo
serve solo a distinguere il passo fisico At dal pseudo-passo A7 impiegato nelle simulazioni
stazionarie.

Flusso stazionario e pseudo-transiente

Sotto ipotesi di stazionarieta, le derivate temporali si annullano e il problema discreto si
riduce a [32]:
fele) =0 (4.6)

Per migliorarne la robustezza numerica si introduce spesso un pseudo-tempo 7 e si
risolve iterativamente [32]:

Pn+1 — Pn

A T felent1) =0 (4.7)

dove n & l'iterazione numerica e A7 & un pseudo-passo privo di significato fisico. Formal-
mente 'equazione ha la stessa struttura del caso non stazionario, ma qui A7 non serve a
risolvere una dinamica reale, ma a guidare il solver verso la soluzione stazionaria.

La soluzione & raggiunta quando il termine in pseudo-tempo tende ad annullarsi:

Pnt+l — Pn
AT —0 = f@(cp) — 0 (4.8)

In modo coerente, si puo definire un residuo dell’equazione stazionaria come [32]:

n = fo(n) (4.9)

che idealmente tende ad annullarsi al convergere della soluzione. In pratica, la convergenza
si valuta combinando la riduzione dei residui con la stabilizzazione delle grandezze integrate,
ad esempio i coefficienti aerodinamici.

Eventuali oscillazioni dei coefficienti aerodinamici durante l’avanzamento in pseudo-
tempo non rappresentano frequenze fisiche, poiché A7 non e scelto per risolvere la dinamica
reale; esse indicano piuttosto convergenza incompleta o una possibile tendenza del problema
verso un comportamento intrinsecamente non stazionario.

Numeri di Courant e pseudo-Courant

Si definiscono, in forma scalare di riferimento [1, 8]

[[uf| At
Ax

[ul| AT

FL =
¢ Ax

pCFL = (4.10)
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dove Az & una misura della dimensione locale di cella. Nel caso non stazionario, CF L puo
essere interpretato come il numero di celle percorse da una particella fluida in un time step,
come illustrato in Fig. 5 [29]:

| CourantiNumberg=s |

Figura 5: Numero di Courant.

Nel caso stazionario, pCF L ha lo stesso significato, solo espresso in termini di pseudo-
tempo.

CFL e pCFL giocano un ruolo centrale nella stabilita del solutore, poiché consentono
di quantificare i vincoli degli schemi espliciti e impliciti e di metterli in relazione con i
valori adottati.

Per schemi espliciti, la stabilita impone tipicamente un vincolo del tipo CFL <1 o
pCFL < 1 nel caso pseudo-transiente. Negli schemi impliciti non esiste un vincolo rigido
analogo, ma valori troppo elevati di CF'L e pC'F L possono degradare la robustezza della
convergenza e condurre a oscillazioni o divergenza. Per questo motivo, in simulazioni
stazionarie € spesso utile adottare una strategia di incremento graduale del pC'F'L, iniziando
da valori moderati e aumentandoli solo quando la soluzione mostra un comportamento
regolare.

4.2 Discretizzazione spaziale

Il solutore CFD risolve il sistema in forma discretizzata, e il campo puo considerarsi
numericamente risolto quando, in ogni cella, ciascuna equazione risulta soddisfatta.

Si dimostra che ogni equazione di Navier-Stokes puo essere scritta nella seguente forma
[5]:

/8((% )dv+7§ pou-ndA _7§ I, Ve ndA +/5 v (411)
v SR —

Accumulo Convezione Diffusione Sorgente

dove I'y, ¢ il coefficiente diffusivo e S, ¢ la sorgente volumetrica.

Per un dato volume di controllo V, la variazione del campo ¢ dipende quindi dai
contributi di accumulo, convezione, diffusione e sorgente.

Discretizzando il dominio, il volume di controllo V. coincide con la generica cella ¢, con
cui si indica anche il relativo centroide, mentre la sua superficie ¢ rappresentata dall’insieme
delle facce f, in numero N¢. Le equazioni discretizzate si possono allora scrivere come [5]:

Ny
Ve %Cfc +ZW u-n)y Ay =3 Ty (Vo-n)pAr + Sy, Ve (4.12)
%,_/ f 1 | S
Accumulo - — Sorgente
Convezione Diffusione

Il campo risulta quindi numericamente risolto quando, per ogni cella, le equazioni
discretizzate del sistema sono soddisfatte. L’accuratezza dei singoli termini dipende percio
anche dalla qualita della mesh.
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4.2.1 Calcolo dei gradienti nei centroidi e skewness

La skewness ¢ particolarmente rilevante nella discretizzazione del termine convettivo, nel
quale compare ¢y, cio¢ il valore del campo ¢ sulla faccia f.

Poiché il campo é risolto nei centroidi delle celle, i valori sulla faccia devono essere
ricostruiti a partire dai valori noti nei centroidi. I metodi pitt comuni sono il first order
upwind e il second order upwind.

Nel primo caso, ¢y viene assunto uguale al valore nella cella sopravvento rispetto alla
direzione del flusso, il cui centroide ¢ indicato con cyuy [5]:

Pf = Peuw (4.13)

Questo approccio ¢ semplice e robusto, ma introduce una diffusione numerica elevata,
tendendo ad appiattire i campi.

Per questo motivo si preferisce spesso il second order upwind, che stima ¢ tramite
un’interpolazione lineare a partire dal valore e dal gradiente nella cella sopravvento [5]:

Pf = Peww T VePeuy * (X5 — Xeyy) (4.14)

dove x. e xy sono rispettivamente le posizioni del centroide di cella e del centro della faccia.

Questo schema richiede una stima del gradiente V.. Un metodo molto usato € il least
squares cell based, che ricava il gradiente imponendo un sistema costruito sulle differenze
di ¢ tra la cella di centroide ¢ e le N, celle adiacenti [31]:

¥1 _(Pc:V(Pc‘ (Xl _Xc)
(PQ_(PCZVQOC’(X2_XC)

(4.15)
ON. — Pe =V e (XN, — Xc)

Poiché V ¢, contiene tre componenti scalari e in genere N > 3, il sistema risulta
sovradeterminato e viene normalmente risolto in senso ai minimi quadrati.

L’accuratezza della procedura dipende anche dalla disposizione geometrica delle celle
adiacenti attorno a ¢: quanto pit esse risultano distribuite in modo regolare, tanto piu la
stima del gradiente tende a essere affidabile. Per questo si introduce la skewness, parametro
di qualita che misura quanto la forma della cella si discosti da quella ideale. Valori prossimi
a 0 indicano celle di buona qualita, mentre valori vicini a 1 corrispondono a celle fortemente
distorte, come illustrato in Fig. 6 [9]:

e

Equilateral Triangle Skewed Triangle

Figura 6: Skewness.

4.2.2 Calcolo dei gradienti alle facce e orthogonal quality

L’orthogonal quality & invece particolarmente importante nella discretizzazione del termine
diffusivo, in cui compare il prodotto scalare:

(V(,O . n)f = (Vgo)f Ry (4.16)
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Il problema e che il gradiente viene tipicamente stimato nei centroidi, mentre qui serve
una sua componente normale sulla faccia.

Una strategia semplice consiste nello stimare (V- n)s tramite la differenza tra i valori
di ¢ nei centroidi ¢; e ¢o delle due celle adiacenti alla faccia, divisa per la loro distanza [18]:

(Vo -n)p =~ Pz " P (4.17)
||XCQ — Xe H

Questa relazione & esatta solo se la faccia & perpendicolare al segmento che congiunge i
due centroidi. In una mesh reale tale condizione non & perfettamente verificata, e I’errore
cresce al diminuire dell’ortogonalita geometrica.

Per questo si monitora la orthogonal quality, indicatore compreso tra 0 e 1 che misura
quanto le facce risultino ortogonali rispetto ai segmenti che collegano i centroidi delle
celle adiacenti: valori vicini a 1 indicano una buona ortogonalita, mentre valori bassi
corrispondono a celle piu distorte. La differenza tra configurazioni favorevoli e sfavorevoli
¢ osservabile in Fig. 7 [29]:

Face shared by Vector Perpendicular
same cell toshared Cell Face Faco sharedby
Neighbor Cell same cell

Centroid Owner Cell
Centroid

Owner Cell
Centroid

Vector Perpendicular
to shared Cell Face

Neighbor Cell
Centroid

Cell1 Cell2 Cell 1 Cell2

Rectangular Cell = Orthogonal Skewed Cell = Non-Orthogonal

Figura 7: Orthogonal quality.

I solutori moderni includono correzioni di non-ortogonalita per migliorare la stima del
gradiente sulle facce, ma tali correzioni diventano pit sensibili al rumore numerico all’au-
mentare della distorsione geometrica. Di conseguenza, mantenere una buona orthogonal
quality resta una priorita nella generazione della mesh.

4.3 Solutore pressure-based e density-based

Nel solutore density-based le equazioni di continuita, quantita di moto ed energia vengono
risolte in modo accoppiato, determinando tipicamente u, ¥ e p, mentre la pressione p si
ricava tramite I’equazione di stato. Questa formulazione risulta in genere particolarmente
robusta nei regimi transonici e supersonici, nei quali la fisica del problema ¢ fortemente
influenzata dalla propagazione delle onde di pressione e dalla possibile presenza di onde
d’urto.

Nel solutore pressure-based, invece, I’equazione dell’energia ¢ in genere trattata in modo
disaccoppiato rispetto al blocco continuita-quantita di moto: si risolvono iterativamente
pressione e velocita, quindi si aggiorna la temperatura e, di conseguenza, lo stato termo-
dinamico del fluido. All’interno del blocco continuita-quantita di moto, I’accoppiamento
pressione-velocita puo essere gestito con approccio segregato o accoppiato.

Nel pressure-based la densita non ¢ una variabile primaria, ma viene ricavata tramite
I’equazione di stato. Per questa struttura il metodo & tradizionalmente adatto a flussi
incomprimibili e comprimibili subsonici, ma con opportune impostazioni numeriche puo
essere applicato anche a regimi comprimibili piu spinti. In presenza di onde d’urto
marcate, rispetto al density-based puo richiedere maggiore attenzione nella discretizzazione
e nelle impostazioni numeriche per limitare la dissipazione e catturare correttamente le
discontinuita.
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5 Presentazione del problema

L’obiettivo dello studio e quantificare, per la configurazione di volo considerata del
razzo-sonda Nemesis, le differenze nei carichi aerodinamici calcolati al variare della fisica
rappresentata.

Nel caso reale, quando il motore ¢ acceso, il moto del razzo ¢ influenzato anche dalla
presenza del getto. La sua modellazione introduce perd complessita aggiuntive nell’imposta-
zione delle simulazioni CFD e, in molti casi, il getto viene trascurato, sostituendo I'uscita
dell’ugello con una semplice superficie chiusa. Questa semplificazione puo introdurre errori
dovuti a una rappresentazione incompleta della fisica; lo scopo del lavoro ¢ quindi stimare
I’errore atteso sui coefficienti aerodinamici medi qualora il getto venga completamente
trascurato.

5.1 Geometria

La geometria considerata nel problema ¢ il razzo-sonda Nemesis, presentato in Fig. 8:

Figura 8: Nemesis reale.

Il razzo presenta una lunghezza pari a [ = 2930 mm, un diametro di fusoliera pari a
d = 150 mm e una massa a pieno pari a m = 27.1 kg. E stato progettato e realizzato
dall’Associazione Studentesca Universitaria Aurora Rocketry nell’anno 2025. 1l telaio e
prevalentemente realizzato in alluminio ed € progettato per raggiungere una quota nominale
di 3000 m.

Ai fini delle simulazioni non ¢ stata adottata la geometria completa in ogni suo dettaglio
costruttivo, ma una versione semplificata e pulita. In particolare, sono stati trascurati
elementi secondari come viteria, rail buttons e rugosita superficiale. Tale scelta ¢ coerente
con la natura differenziale dello studio, che mira a confrontare i casi con il getto e senza
getto: si e infatti ipotizzato che il contributo aerodinamico di questi dettagli sarebbe
risultato pressoché identico in entrambe le configurazioni, cancellandosi in larga parte nel
confronto finale.

Questa semplificazione consente inoltre di ridurre la complessita geometrica e la difficolta
di generazione della mesh, evitando un appesantimento computazionale non giustificato
rispetto alle grandezze di interesse.

Il razzo viene infine posizionato in un opportuno sistema di riferimento, dove:

o L’origine O ¢ posta sull’asse longitudinale del razzo, in corrispondenza dell’estremita
posteriore;

o L’asse x ¢ lungo la direzione di una delle tre alette, entrante nel foglio;

e L’asse y e perpendicolare alla stessa aletta, verso ’alto nel foglio;

e L’asse z € lungo la direzione del flusso, verso destra nel foglio.

La geometria effettivamente utilizzata nelle simulazioni € dunque quella riportata in

Fig. 9:
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Figura 9: Nemesis pulito.

Per questa applicazione risulta utile suddividere il razzo in tre zone, al fine di distinguere
contributi aerodinamici associati a parti differenti del velivolo:

e Fusoliera: zona comprendente il nose-cone e il corpo del razzo, fino alla radice del
bordo di attacco delle alette.

e Coda: zona comprendente le alette, la porzione di fusoliera da esse interessata e il
boat-tail.

o Base: superficie posteriore comprendente sia la sezione su cui viene imposta 1'uscita
del getto di scarico, sia ’anello circostante, detto corona di base.

Quando si fara riferimento alla base, si intendera 1’unione tra la sezione di uscita del
getto e la corona di base.

5.2 Definizione dei parametri di output dello studio

Per definire i coefficienti aerodinamici di interesse, si anticipa che la configurazione
considerata presenta un angolo di attacco, ottenuto ruotando Nemesis attorno all’asse .
In tale configurazione il razzo risulta simmetrico rispetto al piano d’attacco, quindi
si puo assumere nullo il contributo di forza aerodinamica lungo x e, idealmente, anche i
momenti associati a tale direzione.
Le azioni aerodinamiche di forza F e momento M possono quindi essere scritte come:

F=(0,L,D) Mcg=(M,0,0) (5.1)

dove il momento ¢ calcolato rispetto al baricentro del razzo nell’istante in cui si verificano
le condizioni di volo considerate nello studio, posto sull’asse longitudinale del razzo a una
distanza di dog = 1300 mm dall’estremita posteriore.

Adimensionalizzando le componenti, si ottengono i coefficienti aerodinamici [7]:

L D M
Cp = Cy = —— 5.2
N . (52)

Cr =

Pdoo St
dove S; = 1.767 - 10* mm? & I'area di riferimento, assunta pari alla sezione trasversale della
fusoliera, e pq_ € la pressione dinamica indisturbata, definita come [7]:

1

Pds = P00 Ul (5.3)

Lo studio mira a quantificare, in termini percentuali, le differenze nei coefficienti
aerodinamici medi dovute alla presenza o meno della modellazione del getto. Indicando
con é(g) e 6(ng) un generico coefliciente medio rispettivamente nel caso con il getto e nel

caso senza getto, si definisce:
o @(g) _ é(ng)

C g
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dove +5C ¢ l'incertezza associata al risultato, dovuta agli effetti di dominio e mesh, definita
come:

6C =06C, +6Cp, (5.5)

dove 6C, ¢ il contributo di incertezza dovuto al dominio, mentre 6C,, & quello dovuto
alla mesh. Queste grandezze guidano quindi la progettazione di un dominio e di una
discretizzazione adeguati per ’applicazione considerata.

Si osservi infine che, sia nel caso con il getto che quello senza getto, la superficie del
razzo inclusa nel calcolo dei coefficienti aerodinamici medi ¢ la stessa ed esclude la superficie
sulla quale, nel caso con il getto, viene imposta 'uscita del flusso di scarico, evidenziata in
arancione in Fig. 10.

Figura 10: Sezione di scarico.

5.3 Assetto di volo e condizioni al contorno atmosferiche
5.3.1 Determinazione dell’assetto e delle condizioni di volo

Determinare 1’assetto e le condizioni di volo da simulare ¢ fondamentale per fissare le
condizioni al contorno U, Poo, Poo € Voo del problema CFD. In questo studio si ricerca la
condizione di volo piu gravosa dal punto di vista aerodinamico, cioe quella che imprime
sul razzo il carico globale massimo e che puo quindi risultare di maggiore interesse, ad
esempio, ai fini di una successiva verifica strutturale.

Si calcola il modulo della risultante aerodinamica nel sistema di riferimento adottato:

IF|l = VL? + D? (5.6)

Individuare la condizione di volo peggiorativa equivale quindi a determinare la condizione
che massimizza ||F||.
Dalle definizioni dei coefficienti aerodinamici si ottiene:

L =pqS:Cp, D =p;5Cp = F=qS; \/C%—i-c% (5.7)

dove pg € la pressione dinamica:
1
Pa=5p U? (5.8)
Assumendo C1, lineare con a e Cp descrivibile mediante la polare di Prandtl [7]:

Cp=Cp,aa Cp=Cp,+KC? (5.9)
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il modulo della forza aerodinamica puo essere scritto come:
|F|| = paSt Va+ba?+cat (5.10)

dove a, b e ¢ sono costanti che dipendono esclusivamente dalla geometria e sono dati da:
_ 2 _ 2 _ 12 4
G/—CDO b—(1+20D0 K) CLa C—K CLa (511)

Il massimo del modulo della forza aerodinamica dipende quindi dai valori assunti da «
eq.

Calcolo dell’angolo di attacco «

Poiché F' cresce monotonicamente all’aumentare di «, il valore massimo di F' & associato al
valore massimo di a.

Le simulazioni effettuate con RocketPy mostrano che, durante 1’ascesa del razzo, I’angolo
di attacco raggiunge un valore massimo pari a:

max(a) ~ 1.4° (5.12)

Tale valore conferma inoltre la validita dell’ipotesi di piccolo angolo adottata. Nelle
simulazioni CFD questo angolo viene imposto ruotando il razzo attorno all’asse x in verso
positivo, come illustrato in Fig. 11.

Figura 11: Assetto considerato.

Calcolo della pressione dinamica p,

Poiché F' dipende linearmente da pg, il valore massimo di F' & associato al valore massimo
di pg.

Le simulazioni effettuate con RocketPy forniscono densita p(t), velocita U(t) e quota
h(t) su un intervallo temporale di 255, discretizzato in 500 istanti, che copre 'intero tratto
di volo dal decollo all’apogeo. E quindi possibile calcolare 'andamento della pressione
dinamica nel tempo come:

palt) = = p(t) U(t)? (5.13)

il cui grafico e riportato in Fig. 12.
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5 *10* Pressione dinamica in funzione del tempo di ascesa.
T T

Palt)
o max(p.)

0 5 10 15 20 25 30
tls]

Figura 12: Pressione dinamica in funzione del tempo.

Si individua il picco di pg(t) all’istante e alla quota:
t'=499%6s  h(t')=861.7m (5.14)

L’istante ¢’ viene quindi assunto come condizione di volo peggiorativa, in cui i carichi
aerodinamici globali risultano massimi.
5.3.2 Determinazione delle condizioni al contorno in campo libero
A partire dalla condizione di volo ottenuta vengono ricavate le condizioni atmosferiche da
utilizzare come condizioni al contorno nelle simulazioni CFD.
Calcolo della temperatura all’infinito ¥,

Per la temperatura atmosferica nella condizione di volo peggiorativa si assume il gradiente
termico lineare in troposfera [15]:

Voo = I(t') = 9o + Ay h(t) = Poo = 282.5 K (5.15)
dove ¥y = 288.2K ¢ la temperatura al livello del mare e Ay = —0.0065 K/m ¢ il gradiente
termico verticale medio in troposfera.

Calcolo della pressione all’infinito p.

Tramite il modello ISA76 si calcola la pressione atmosferica nella condizione di volo
peggiorativa [15]:

It ARq

Poo = p(t') = po ( 7(9 )> = Poo=9.139-10* Pa (5.16)
0

dove pg = 1.013 - 10° Pa ¢& la pressione al livello del mare, go = 9.807m/s? & I’accelerazione

gravitazionale al livello del mare e R, = 287.1J/(kgK) ¢é la costante specifica dell’aria.

Calcolo della densita all’infinito p.

La condizione al contorno sulla densita coincide con il valore gia determinato al tempo ¢/
[15]:

g

Pse = Po <191(92’)>—(MS&+1)

k
= pe= 1.127m—§ (5.17)
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Calcolo della viscosita all’infinito py € v

Si e visto come la viscosita dinamica venga spesso assunta costante. Per una maggiore
accuratezza, & pero possibile esprimerla in funzione della temperatura tramite la legge di
Sutherland. Essa viene qui applicata per determinare la viscosita dinamica nella condizione
di volo peggiorativa [5]:

K
= Mc,o:1.762-10*5miS (5.18)

19(75,)>3/2 ﬁref + Ss

oo — t/ = Hre
oo = () = 1 f(ﬁref 9t + Ss

dove firef = 1.716 - 1075 kg/(ms) e et = 273.1 K sono rispettivamente i valori di viscosita
e temperatura di riferimento, mentre S; = 110.6 K ¢ la costante di Sutherland.

Alla viscosita dinamica cosi ottenuta corrisponde la seguente viscosita cinematica [15]:
p(t') ?

m
=u(t) = = =1.563-107° — 5.19
Voo l/( ) p(t,> Voo g ( )

Calcolo della conducibilita termica all’infinito kgy,_

Anche la conducibilitd termica puo essere espressa in funzione della temperatura secondo
la teoria cinetica [5]:

5 W
kthoo - kth(t/) == (Cpa + 4Ra> M(t,) = k;thoo == 002406 ﬁ (520)
dove C), = 1006 J/(kg K) ¢ il calore specifico a pressione costante dell’aria, assunto costante.

Calcolo della velocita e mach all’infinito u,, e M4

La velocita all’infinito si ricava dal valore corrispondente a t' ottenuto dalle simulazioni
RocketPy:

W = us(t) = (0,0,U(#)) = s = (0,0,258.8) % (5.21)

A essa corrisponde il seguente mach di volo [15]:

Uso

dove v, = 1.4 & il coefficiente adiabatico dell’aria.

Calcolo dell’energia cinetica turbolenta all’infinito k.

Per un flusso esterno, il valore di ks non € noto a priori e puo variare sensibilmente.
In assenza di informazioni piu precise, si adottano quindi valori convenzionali ritenuti
ragionevoli. Tali valori non sono generalmente espressi direttamente in termini di k, ma
tramite I'intensita turbolenta I, legata a k dalla relazione [5]:

k= ; (UI)? (5.23)
Un valore comunemente adottato per un flusso esterno ¢ [3]:
I =0.05 (5.24)
da cui segue:
koo = % (Unlo)? = ko= 251.21;]g (5.25)
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Calcolo del tasso di dissipazione all’infinito w

Analogamente al caso di ko, anche we, non € noto a priori. In pratica, tali condizioni
vengono spesso assegnate indirettamente tramite il viscosity ratio V R, definito come [5]:

vR=" (5.26)
N

Poiché per la modellazione k-w SST, adottata in questo lavoro, il campo libero si
comporta come il modello k-w standard, si puo assumere [5]:

pe = pg = VR = 5,]2 (5.27)
Un valore ragionevole per il campo libero ¢ [3]:
VRs =10 (5.28)
da cui si ottiene:
Woo = m = we = 1.607-1005" (5.29)

5.4 Modellazione del getto propulsivo

Poiché il solutore richiede in ingresso le condizioni al contorno di temperatura ., pressione
pe € velocita U, in uscita dall’ugello, si procede al calcolo di tali parametri.

Il motore di Nemesis ¢ un Cesaroni Pro75 8187M1545-P, che utilizza un propellente solido
composito al perclorato d’ammonio (APCP), in cui l'ossidante ¢ il perclorato d’ammonio,
il combustibile ¢ 'alluminio in polvere e il tutto ¢ tenuto insieme da un legante polimerico,
ad esempio HTPB.

Poiché la chimica del getto non & di interesse per il presente studio, il getto e stato
modellato come un getto ideale di gas perfetto imposto sulla base del razzo, su una sezione
equivalente a quella di uscita dell’ugello.

Si anticipa che € necessario conoscere la geometria dell’ugello, in particolare la sezione
di gola A* e la sezione di uscita A.. Poiché questi dati non sono noti con esattezza e non e
stata trovata una fonte diretta per il motore in esame, sono state adottate le dimensioni
di un ugello appartenente a un motore simile, il Cesaroni Pro75 7455M2150-P, per cui
A* = 451.6 mm? e A, = 1903 mm?.

Il calcolo delle grandezze in uscita dall’ugello ¢ stato effettuato mediante una mo-
dellazione bidimensionale assialsimmetrica. Tale scelta ¢ giustificata dalla geometria
assialsimmetrica del condotto e dall’ipotesi di flusso prevalentemente isentropico all’interno
dell’ugello, per cui le condizioni di uscita dipendono principalmente dal rapporto di area e
dalle condizioni di camera. L’approccio 2D consente quindi di stimare in modo coerente le
grandezze globali del getto, con un costo computazionale molto inferiore rispetto a una
modellazione tridimensionale completa.

5.4.1 Determinazione delle condizioni al contorno all’ugello

Per il calcolo delle condizioni in uscita si determina innanzitutto il numero di Mach di
uscita tramite la relazione area-Mach [30]:

g+l

,
Ao 1 [ 2 vy — 1 2) Th=D)
Ae _ 1421y ~ M. =2659 (530
A M, [Vgﬂ ( oM ‘ (5:30)

dove 4 = 1.2 & un valore ragionevole per il coefficiente adiabatico del getto [30].
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Determinazione della temperatura in uscita 9,

La temperatura in uscita si ottiene sfruttando M, e la temperatura di camera 9. tramite
la relazione di Poisson per la temperatura [30]:

0 -1

Ye 14T " 22 o 9, =1640K (5.31)
De 2
dove 9. = 2800 K & un valore ragionevole per la temperatura di camera [30], intesa come la
temperatura totale in camera di combustione.

Calcolo della pressione in uscita p.

La pressione in uscita si ottiene sfruttando il valore di M. e la pressione di camera p,,
mediante la relazione di Poisson per la pressione [30]:

g

-1 =
Pe _ (1 + %T Mf) o = pe = 4.955 - 10* Pa (5.32)
Pe

dove p, = 1.226 - 106 Pa ¢ la pressione di camera, intesa come la pressione totale in camera
di combustione; ¢ determinata in modo da allineare la fisica del getto modellata a quella
reale, garantendo che la spinta fornita dal modello risulti coerente con quella sperimentale.
Tale confronto e discusso nel seguito.

Calcolo della velocita in uscita U,

La velocita in uscita dall’'ugello & assunta assiale rispetto al razzo e, in presenza dell’angolo
di attacco «, il vettore velocita rispetto agli assi vento é:

u. = (0, —U, sina, Ue cosa) (5.33)
dove U, si ricava da M,:
U, m
M, = ——— = U, = 2238 — (5.34)
VYg Ry Ve S

dove Ry = 360J/(kgK) ¢ un valore ragionevole per la costante specifica del getto [30].
Quindi:

u, = (0, —54.68, 2237) (5.35)

m
S

Calcolo dell’energia cinetica turbolenta in uscita k.

Analogamente al caso di ks, anche k. puo essere stimata a partire da un valore assegnato
di intensita turbolenta:
I. = 0.05 (5.36)

da cui:

3 J
ke = =(U.I,)? k. = 1.878 -10° — )
2(U ) = 878 - 10 ke (5.37)
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Calcolo del tasso di dissipazione in uscita w,

Per quanto riguarda we, la stima non viene effettuata come nel caso di wy,, poiché in questo
caso il flusso non ¢ in campo libero ma in uscita da un condotto.

In tali condizioni, w viene stimata a partire da una scala di lunghezza caratteristica dei
vortici nel condotto, assunta pari a [4]:

L, =0.07D, (5.38)

dove D, ¢ il diametro del condotto. Nel presente caso si assume come riferimento il diametro
di uscita dell’ugello D, quindi:

4
D, =+/—-A, = D, =49.23 mm (5.39)
T
da cui:
L,, =0.07 D, = L,, = 3.446 mm (5.40)

La relazione che lega w a L, ¢ data da [4]:

k1/2
W= —" con C, =10.09 (5.41)
oYL, g
pertanto:
1/2
e 5,1
We = —77— = we = 2.296 - 107 s (5.42)
© oL, ‘

5.4.2 Verifica di validita dell’ipotesi di isentropicita

Si osserva che il modello isentropico fornisce una pressione di uscita tale da avere il seguente
rapporto di pressione:

5—5 = 0.5422 (5.43)

Questo risultato puo essere interpretato fisicamente osservando che, all’istante t' =
4.996 s, il motore si trova in prossimita del burnout, previsto all’istante ¢, = 5.29s. In tali
condizioni, una sovraespansione del getto pud comportare, nel processo di adattamento
alla pressione ambiente, la comparsa di onde d’urto.

Nel caso in esame si possono distinguere qualitativamente tre scenari:

e Caso pe < pso: se la pressione in uscita e solo lievemente inferiore a quella atmosferica,
il getto supersonico tende a comprimersi per ridurre la propria velocita e aumentare
la pressione; tale adattamento avviene generalmente mediante onde d’urto oblique.

e Caso p. < pso: se la pressione in uscita ¢ sensibilmente inferiore a quella atmosferica,
puo rendersi necessario un passaggio a regime subsonico attraverso un’onda d’urto
normale localizzata all’esterno dell’ugello.

e Caso p. < poo: Se la pressione in uscita € molto inferiore a quella atmosferica, 'onda
d’urto normale puo penetrare all’interno dell’ugello.

Per I'applicazione in esame, lo scenario piu critico e il terzo. Poiché 'onda d’urto normale
costituisce un fenomeno non isentropico, il suo eventuale instaurarsi all’interno dell’ugello
invaliderebbe le grandezze termo-fluidodinamiche precedentemente calcolate sotto l'ipotesi
di isentropicita.
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Tale scenario ¢ illustrato qualitativamente in Fig. 13 [30]:
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Figura 13: Scenari di espansione del getto.

Per convalidare il modello isentropico ¢ quindi necessario escludere quest’ultima even-
tualita. Il metodo adottato consiste nello stimare la sezione teorica A, alla quale si
instaurerebbe una presunta onda d’urto normale e nel verificare che tale sezione non
corrisponda ad alcuna sezione interna dell’'ugello. In altri termini, si richiede che:

As & [A7 Al] (5.44)

Se tale condizione risulta soddisfatta, si puo escludere la formazione di un’onda d’urto
normale all’interno dell’ugello, convalidando cosi l'ipotesi di isentropicita e, di conseguenza,
i dati precedentemente ricavati.

Il calcolo di Ay si effettua determinando innanzitutto il mach Mj corrispondente alla
posizione dell’onda d’urto [1]:

Pe 2+ (yg — 1) M2 279 M2 — (v,

da cui si ricava la sezione teorica dell’ugello in cui I’onda si formerebbe:

g _
o0 1) M2 |t 1 ot
P :[ (79 +1) M, ] l Ty 1)1 = M,=3852 (5.45)
-

Yg+1
A 1 2 Yg — 1 2) 2g=D) 4 2
2 1 M = A, =1.034-10 5.46
-t 7g+1<+ M . mm?  (5.46)
Poiché
Ag > A, (5.47)

anche nell’ipotesi di presenza di un’onda d’urto questa si formerebbe esternamente all’ugello.
Il modello isentropico adottato risulta quindi coerente per il calcolo delle grandezze
termo-cinetiche alla sezione di uscita.
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5.4.3 Verifica di coerenza tra la modellazione del getto e i dati sperimentali

La coerenza delle condizioni di uscita calcolate viene verificata confrontando la spinta da

esse derivata con quella fornita dalla curva sperimentale del motore, illustrata in Fig. 14
[26]:
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Figura 14: Curva della spinta del motore Cesaroni Pro75 8187M1545-P.

Definito T il vettore della spinta, dalla curva di spinta risulta che all’istante ¢’ = 4.996 s
il motore fornisce approssimativamente un modulo della spinta pari a:

|T()| = 720N (5.48)

Si calcola quindi la spinta teorica associata alle grandezze termo-cinetiche ricavate in
precedenza [30]:

Yg+1

-1
. 27 2\t pe\
IT|| = pc A . = (V +1> {1—(;) Y (e —pos) Ae = | T|| ~ 720N
g g c
(5.49)
da cui:
IT|| ~ [Tl (5.50)

Le condizioni imposte in uscita dall’ugello possono quindi considerarsi coerenti con la
fisica del problema.
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6 Progettazione della mesh preliminare

6.1 Calcolo del dominio fluido

Data la forma snella e approssimativamente assialsimmetrica del razzo, per questa applica-
zione si adotta un dominio fluido cilindrico, caratterizzato da tre parametri geometrici:

e Raggio Hg: inteso come la distanza radiale della superficie laterale del dominio
detta far field;

o Altezza a monte Hj,: intesa come la distanza tra la punta del razzo e la sezione di
ingresso del flusso;

e Altezza a valle H,,;: intesa come la distanza tra la base del razzo e la sezione di
uscita del flusso.

Un generico dominio fluido, o enclosure e, pud quindi essere definito univocamente da
questi tre parametri.

In genere, le dimensioni del dominio vengono espresse in funzione di una lunghezza
caratteristica della geometria, che nel presente caso viene assunta pari al diametro del
razzo d. Il primo dominio, indicato con e, & stato scelto come configurazione iniziale di
riferimento ed ¢ definito da:

Hg, =30d =  Hg =45m
Hi,, =30d =  Hy, =45m (6.1)
How,, =90d =  Hoy, =135m

Il dominio fluido implementato ¢ riportato in Fig. 15.

Figura 15: Dominio fluido e;.

6.2 Determinazione del face sizing

Il face sizing sulle superfici di Nemesis & stato definito in funzione di una lunghezza caratte-
ristica locale, con l'obiettivo di ottenere una discretizzazione coerente con la geometria delle
diverse zone del razzo senza introdurre un numero eccessivo di celle dove non necessario.
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Calcolo del face sizing nella zona di fusoliera

Lungo la fusoliera principale ¢ stata assunta come scala di riferimento il diametro del razzo,
imponendo una discretizzazione pari a 20 celle sul diametro:

4 _
fs1

Questa scelta e stata applicata alle porzioni cilindriche e ogivali del razzo, garantendo
una risoluzione regolare della geometria globale. In corrispondenza della punta, tuttavia,
la presenza della singolarita geometrica ha reso opportuno un raffinamento locale, ottenuto
riducendo di un fattore 0.25 il face-sizing, quindi a un valore di 1.875 mm.

20 = fs1 = 7.500 mm (6.2)

Calcolo del face sizing nella zona di coda

Nella zona di coda, invece, la scala caratteristica rilevante non & piu il diametro della
fusoliera ma la corda alla radice delle alette. In questa zona il face-sizing e stato quindi
impostato imponendo 50 celle sulla corda pari a ¢, = 285.1 mm:

Cq o
fs2

In questo modo si ottiene una discretizzazione pit adatta a descrivere le superfici
portanti, che sono particolarmente sensibili nel calcolo dei carichi aerodinamici e nella
formazione delle strutture vorticose locali.

Una ulteriore attenzione e stata dedicata ai bordi delle alette, in particolare al leading
edge, dove lo spessore locale risulta confrontabile con la dimensione delle celle superficiali.
In questa regione ¢ stato quindi introdotto un raffinamento locale, imponendo almeno due
celle sullo spessore del bordo di attacco, pari a 6.280 mm, da cui deriva una dimensione
locale di 3.140 mm.

50 =  fsy=>5.703mm (6.3)

Calcolo del face sizing nella zona di base

Infine, nella zona di base e in corrispondenza della sezione di uscita del getto, il face-sizing
e stato definito a partire dal diametro esterno dell’ugello, imponendo 10 celle sul diametro:

D.
fs3

Questa scelta consente di descrivere in modo adeguato una zona cruciale per il confronto
tra il caso con il getto e senza getto, poiché e proprio in prossimita della base che si
concentrano buona parte delle differenze di pressione e di interazione tra scia e scarico.

Per l'intera discretizzazione superficiale € stato mantenuto un growth rate pari a 1.2, in
modo da garantire una transizione sufficientemente regolare tra zone con diversa densita di
mesh.

10 = fs3=4.923mm (6.4)

6.3 Determinazione dei body of influence

I body of influence (BOI) sono stati introdotti per controllare localmente la dimensione della
mesh volumetrica e distribuire I'infittimento solo nelle regioni in cui esso ¢ effettivamente
utile alla cattura della fisica del problema.
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6.3.1 Calcolo del Near BOI

Il primo volume di controllo locale ¢ il Near BOI, disposto attorno al razzo con geometria
assialsimmetrica rispetto all’asse longitudinale. Il suo scopo & duplice. Da un lato, esso
permette di realizzare una transizione regolare tra i boundary layers e la mesh volumetrica
del dominio; dall’altro, consente di mantenere una discretizzazione sufficientemente fine
nella regione immediatamente esterna alla parete, cioé proprio dove si sviluppano le
interazioni tra strato limite, separazione, ricircolo di base e prima porzione del getto.

Per garantire una transizione corretta, il Near-BOI e stato calibrato in modo che la
dimensione delle celle volumetriche risulti dello stesso ordine di grandezza della dimensione
tangenziale dell’ultimo strato di boundary layer, cioé del face-sizing locale. Poiché la
superficie del razzo non ¢ uniforme dal punto di vista geometrico, anche il Near-BOI &
stato differenziato localmente in modo coerente con le tre zone: fusoliera, coda e base.
In pratica, nelle diverse porzioni del Near-BOI il BOI-sizing ¢ stato assunto pari a circa
1.2 volte il face-sizing della zona corrispondente, cosi da evitare salti troppo bruschi nella
dimensione delle celle.

Nelle regioni piu sensibili dal punto di vista aerodinamico, in particolare attorno alla
coda e alla base, ¢ stato inoltre adottato un growth rate pit contenuto, pari a 1.1, cosi
da estendere I'infittimento locale e rendere piu graduale la transizione verso la mesh piu
grossolana del dominio esterno. Nelle regioni meno critiche ¢ stato invece mantenuto un
valore pari a 1.2.

Un secondo aspetto importante ¢ che il Near-BOI non si arresta alla base, ma si estende
anche a valle per una distanza pari a 10d.. Tale estensione permette di catturare con
maggiore accuratezza la fisica della regione immediatamente a valle della base, dove si
sviluppano la prima parte del getto nel caso propulso oppure il ricircolo di base nel caso
senza getto. La base € la zona che influisce maggiormente sui carichi medi, quindi questo
raffinamento e risultato particolarmente importante.

Il Near-BOI é riportato in Fig. 16:

Figura 16: Near-BOI.

6.3.2 Calcolo del Wake-BOI

Piu esternamente e stato poi introdotto un secondo livello di infittimento, indicato come
Wake-BOI, con lo scopo di controllare la mesh nella regione occupata dal getto e dalla scia.
Questo volume ingloba il razzo e il Near-BOI, e si sviluppa a valle con una discretizzazione
progressivamente pill grossolana. In questo modo si evita di mantenere una mesh troppo
fine in tutta la parte posteriore del dominio, ma si conserva comunque una risoluzione
adeguata nelle zone in cui la scia presenta ancora gradienti significativi.

11 Wake-BOI ¢ stato suddiviso in tre porzioni successive, caratterizzate da una progres-
siva crescita della dimensione di cella, rispettivamente pari a 50 mm, 100 mm e 200 mm.
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Questa scelta riflette il fatto che, allontanandosi dal razzo, sia il getto sia la scia tendono
progressivamente a diffondersi e a presentare gradienti meno intensi, rendendo non ne-
cessario mantenere la stessa densita di mesh presente nelle regioni piu vicine alla base.
Nell’intero Wake-BOI ¢ stato adottato un growth rate pari a 1.1.

Il Wake-BOI ¢ illustrato in Fig. 17:

Figura 17: Wake-BOL.

6.4 Determinazione dei boundary layers

Si e visto come nella regione di strato limite siano presenti gradienti molto elevati in
direzione normale alla parete, dai quali dipendono direttamente i carichi aerodinamici. E
quindi fondamentale risolvere tali gradienti con una discretizzazione sufficientemente fitta
in direzione normale alla superficie. I boundary layers sono strati di celle che avvolgono la
geometria e assolvono proprio a questa funzione.

Nel presente lavoro sono stati utilizzati boundary layers di tipo uniform, definiti da
quattro parametri principali:

e Spessore totale T': ¢ dato dalla somma degli spessori di tutti gli strati e deve essere
almeno dello stesso ordine di grandezza dello spessore locale dello strato limite:

T ~ g9 (6.5)

« Spessore del primo strato ¢;: deve essere coerente con i valori di y™ richiesti dal
trattamento della parete adottato;

e Growth rate g: ¢ il rapporto tra lo spessore di uno strato e quello del precedente;
deve essere sufficientemente contenuto per evitare variazioni troppo brusche nella
dimensione delle celle;

e Numero di strati N: deve essere abbastanza elevato da garantire una risoluzione
adeguata dei gradienti normali nello strato limite.

La relazione che lega tali grandezze discende direttamente dalla definizione di spessore

totale T [5]:
N
-1

o (6.6)

Ne segue che, assegnati tre parametri, il quarto risulta univocamente determinato.

N
T:Ztlgi_l = T=1t
=1

6.4.1 Calcolo dei boundary layers globali

Nel caso in questione sono stati applicati boundary layers globali, dimensionati a partire
da una stima dello spessore massimo di strato limite atteso sul razzo.
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Spessore totale T

Per determinare lo spessore totale 7', si vuole anzitutto stimare ’ordine di grandezza dello
spessore dello strato limite.

A tal fine & necessario stabilire se il regime sia laminare o turbolento. Si calcola quindi
il numero di Reynolds in funzione del diametro [28]:

Uso d

Voo

Reg = = Reg = 2.484 - 10° (6.7)
che corrisponde chiaramente a un regime turbolento. Lo spessore dello strato limite viene
quindi stimato mediante la formula per lastra piana turbolenta. In primo luogo si calcola
il numero di Reynolds rispetto alla lunghezza [28]:

Uso
Rep = =~ = Re; = 4.851 - 107 (6.8)

Voo
e successivamente si ricava lo spessore massimo stimato dello strato limite [17]:

371
599(l) = ;317/5 = 599(0 = 31.47mm (69)
€

che viene assunto come riferimento per lo spessore totale dei boundary layers:
T = dg9(1) = T = 31.47mm (6.10)

Si ribadisce che la formula impiegata non intende fornire lo spessore reale dello strato li-
mite sul razzo, ma soltanto un ordine di grandezza ragionevole su cui basare la progettazione
della mesh.

Spessore del primo strato t;

Nelle simulazioni ¢ stato utilizzato I’approccio RANS con modello di turbolenza k-w SST e
trattamento near-wall basato su funzioni di parete. Secondo la documentazione FLUENT,
per i modelli w-based viene adottato un y T -insensitive near-wall treatment, con I'obiettivo
di ridurre la sensibilita del risultato al valore locale di yf . In particolare, tale trattamento
si comporta in modo ibrido tra formulazione wall-resolved e wall-modeled: per y;" < 20 il
solutore utilizza una formulazione di tipo wall-resolved, mentre per yf > 20 adotta funzioni
di parete.
Lo spessore del primo strato viene quindi stimato a partire da un valore desiderato:

yi. =150 (6.11)

che ricade nel range idoneo all’utilizzo delle funzioni di parete.
11 calcolo di t; viene effettuato nei passaggi seguenti. Si stima innanzitutto il coefficiente
di attrito mediante la formula di Prandtl-Schlichting, valida per flusso turbolento [27]:

Cy = [2logig(Rey) —0.65]7 %% = C;=2.059-1073 (6.12)

da cui si ottiene lo sforzo a parete [27]:

1
Tw = 5 oo Cy U2 = Tw = 77.71Pa (6.13)
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e quindi la velocita d’attrito:

up =, =, =8304 (6.14)
Poo 5

Si ricava cosi la distanza del centroide della prima cella dalla parete:

Voo YT
y = =  y=0.2823mm (6.15)

Ur

Assumendo il centroide posto a meta del primo strato, lo spessore della prima cella
risulta:
t1 =2y = t1 = 0.5646 mm (6.16)

Numero di strati N

Per quanto riguarda il numero di strati /V, la medesima documentazione sul trattamento
near-wall indica che una buona risoluzione dello strato limite richiede un numero adeguato
di layer nei boundary layers. In applicazioni industriali una risoluzione accettabile puo
essere ottenuta gia a partire da 10 strati, ma nel presente lavoro si e scelto in modo
conservativo di adottare:

N =20 (6.17)

Tale scelta si e inoltre rivelata utile per mantenere il growth rate sufficientemente
contenuto.
Growth rate g

Il valore del growth rate g si ottiene come conseguenza dei parametri gia assegnati:

g" -1
T=t = = 1.008 (6.18)
g—1
Un limite comunemente adottato & [3]:
9<1.2 (6.19)

e con un numero di strati pari a 10 tale vincolo non sarebbe stato rispettato.
In Fig. 18 sono riportati i boundary layers globali.

Figura 18: Boundary layers.

6.4.2 Calcolo delle correzioni locali dei boundary layers

I boundary layers globali cosi definiti non sono stati applicati in modo uniforme su tutta
la superficie di Nemesis, ma sono stati corretti localmente nelle zone in cui la geometria
avrebbe degradato la qualita della mesh o reso problematica la generazione degli strati.
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Correzione sulla punta

In primo luogo, sulla punta i boundary layers sono stati completamente omessi. In corrispon-
denza della punta, infatti, la presenza della singolarita geometrica avrebbe compromesso la
qualita degli strati prismatici, introducendo celle molto distorte senza un reale beneficio
nella descrizione della fisica locale.

Correzione sui bordi esterni delle alette

Una seconda regione critica € costituita dai bordi esterni delle alette. In questa regione
la presenza del bordo di attacco laminato e degli angoli acuti in prossimita del bordo di
uscita rende difficoltosa 'applicazione dei boundary layers globali. Una loro rimozione
completa, tuttavia, avrebbe avuto un effetto indesiderato anche sulle superfici principali
delle alette, poiché il mesher avrebbe dovuto consumare spazio sulla superficie per estinguere
progressivamente gli strati prima di raggiungere il bordo. Cio avrebbe ridotto in modo
eccessivo lo sviluppo dei boundary layers proprio in una regione importante per il calcolo
dei carichi aerodinamici. Per questo motivo si & scelto un compromesso: anziché eliminare
del tutto gli strati sui bordi esterni, se ne ¢ ridotto localmente lo spessore complessivo
di un fattore 0.25 rispetto a quello globale. Indicando con T, lo spessore totale locale, si

assume quindi:

T
T, = 7 = T, = 7.868 mm (6.20)

da culi si ricava il numero di strati necessario:
Te
N = |log, T (g—1)+1 = N. =10 (6.21)
1

Questa scelta rappresenta un compromesso tra la necessita di preservare lo sviluppo
degli strati sulle superfici delle alette e quella di mantenere una qualita di mesh accettabile
in prossimita dei bordi.

Correzione sulle radici delle alette

Un problema analogo si presenta in corrispondenza delle radici delle alette. In questo caso
I’applicazione dei boundary layers globali genera interferenze nella regione dello spigolo
interno tra aletta e fusoliera. Per migliorare la gestione geometrica di tale raccordo, si
¢ quindi deciso di ridurre localmente il numero di strati, dimezzando lo spessore totale
rispetto al valore globale. Indicando con 7, lo spessore totale in questa regione, si ottiene:

T,=1574mm =  N,=15 (6.22)

Anche in questo caso la scelta costituisce un compromesso tra la qualita della mesh e
la necessita di mantenere una copertura near-wall ancora significativa.

In Fig. 19 sono riportati i boundary layers nella regione in cui sono state applicate le
correzioni:
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Figura 19: Correzioni locali dei boundary layers.

Correzione sulla zona di base

Infine, una correzione locale ¢ stata introdotta anche nella zona di base. Questa zona e
infatti caratterizzata, a seconda del caso considerato, dalla presenza del getto oppure di
una regione di ricircolo, e presenta quindi una fisica diversa rispetto a quella che si sviluppa
sulle pareti laterali del razzo. Anche qui una rimozione completa dei boundary layers
avrebbe prodotto un effetto indesiderato sulla mesh del boat-tail, causando 1’estinzione
graduale degli strati in una regione che invece richiede continuita nella discretizzazione. Si
& quindi scelto di mantenere i boundary layers anche sulla base, ma con spessore totale
dimezzato, analogamente al caso delle radici.
In Fig. 20 sono illustrati i boundary layers sulle zone di coda e di base:

Figura 20: Boundary layers nelle zone di coda e di base.

6.5 Determinazione del volume sizing

Per quanto riguarda il volume sizing nel campo libero attorno al razzo, € stato mantenuto
un sizing target pari a 0.4 m, mentre il growth rate e stato lasciato al valore di default pari
al.2.

6.5.1 Verifica di qualita della mesh

Per ogni mesh generata, si richiede che la skewness e 'orthogonal quality rispettino i

seguenti vincoli:
max(Skw) < 0.6 e min(OQ) > 0.4 (6.23)
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7 Gestione numerica delle simulazioni

Il software utilizzato ¢ ANSYS Fluent 2025 R1. Come anticipato, ¢ stato adottato un
approccio RANS high-Re con modello di turbolenza k-w SST, in quanto questo modello,
grazie al limitatore sulla viscositd turbolenta, costituisce una delle opzioni RANS piu
robuste per la descrizione dei fenomeni di interesse. Nel caso in esame, tali fenomeni si
sviluppano soprattutto nella regione di separazione a valle della base.

Nelle simulazioni si e assunta l’ipotesi di stazionarieta, poiché lo studio mira al calcolo
dei coeflicienti aerodinamici medi, trascurando la dinamica.

L’equazione dell’energia e stata mantenuta attiva, poiché in un flusso comprimibile,
come quello qui considerato, la termodinamica influenza direttamente la meccanica del
moto. Inoltre, cido consente anche I'attivazione delle funzioni di parete per la temperatura.

E stato utilizzato un solutore density-based, ritenuto pitt adatto a catturare la fisica
supersonica del getto. Per la modellazione dell’aria si sono adottati: equazione di stato
dei gas ideali, legge di Sutherland per la viscosita dinamica e teoria cinetica dei gas per la
conducibilita termica. I calori specifici sono stati invece assunti costanti.

Durante una simulazione stazionaria, i coefficienti aerodinamici raramente convergono a
un regime perfettamente piatto. Piu spesso essi presentano oscillazioni residue, che in molti
casi indicano che la fisica del problema non & strettamente stazionaria. Nel presente studio
tale comportamento si ¢ manifestato in tutte le simulazioni. Un esempio ¢ riportato in Fig.
21, che mostra 'andamento dei coefficienti aerodinamici in funzione delle iterazioni nel
caso della simulazione relativa al dominio e, durante il test di indipendenza dal dominio
nel caso senza getto:

s Coefficiente di resistenza in funzione delle iterazioni.

500 1000 1500 2000 2500 3000
K[

Figura 21: Convergenza di una simulazione stazionaria.

A differenza di una simulazione non stazionaria, la frequenza di queste oscillazioni
non ha significato fisico diretto. Tuttavia, a condizione di eseguire opportuni controlli di
stazionarieta statistica e convergenza, ¢ comunque possibile estrarre dai segnali oscillatori
dei coeflicienti aerodinamici medi statisticamente rappresentativi. A questo scopo sono
stati introdotti criteri specifici per verificare sia la stazionarieta statistica del regime finale
sia la convergenza numerica.

Infine & stato aggiunto un controllo su ;.

7.1 Verifica di stazionarieta statistica del regime

In modo operativo, in questo lavoro si assume che un regime sia statisticamente stazionario
se:
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1. La media calcolata su finestre equivalenti del regime non cambia in modo apprezzabile
al variare della posizione della finestra;

2. Non é presente una deriva lenta nelle iterazioni.

Tali verifiche vengono eseguite su ciascun coefficiente aerodinamico medio considerato.

7.1.1 Verifica di indipendenza dalla posizione della finestra

Sia C'(n) il coefficiente aerodinamico campionato in funzione dell’iterazione n. Se il regime
& realmente stazionario, la media calcolata su una finestra del tratto finale deve risultare
quasi indipendente dalla posizione della finestra stessa.

Si torni all’esempio precedentemente introdotto e ci si concentri su Cp. Nel tratto
finale, il regime oscillatorio puo essere osservato piu chiaramente in Fig. 22:

0.4085 _Conffilonts diresstanza i funsions dalle aeazion

[—cm)
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0.4075 |-

0.407 |-

Co M

0.4085
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0.405
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kb

Figura 22: Regime oscillatorio di Cp.

Poiché il segnale a regime risulta oscillante con periodo pressoché regolare, si sceglie come
lunghezza minima statisticamente significativa della finestra un periodo dell’oscillazione.
Il periodo T;,, espresso in iterazioni, viene stimato a partire dalla frequenza dominante
fn, ottenuta mediante analisi FFT del segnale nel regime, come mostrato in Fig. 23. Si
e inoltre osservato che, per una determinata simulazione, la frequenza dominante risulta

identica per ogni coefficiente aerodinamico:

10 Analisi FFT dei coefficienti linamici in funzione delle iterazioni.
T T

0 001 002 003 004 005 006 007 008 008 01
T k]

Figura 23: Spettro FFT del regime oscillatorio.

Il periodo in iterazioni viene quindi calcolato come:

T, = “J (7.1)
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dove 'arrotondamento per eccesso € necessario perché 7, non € in generale un intero.
Si seleziona quindi un intervallo a regime I o di lunghezza len(I,eg):

Lieg = [ni,ng] len(Lieg) =np —n; +1 (7.2)
in modo che esso contenga almeno N7, = 10 periodi dell’oscillazione:
len(Iieg) > N, T, (7.3)

All’interno di I;eg si calcola quindi la media di C(n) su tutte le finestre di lunghezza
T, costruendo una curva di media mobile:

o 1 n+Tn—1
Cra(n) = T > Cli) (7.4)
.
=N
e I'intervallo su cui essa ¢ definita ¢ dato da:
Inpa = [nisny — T, + 1] len(Ipsa) = len(Lieg) — T + 1 (7.5)

Il confronto tra segnale grezzo e media mobile e riportato in Fig. 24:

Coefficiente di resistenza e relativa media mobile in funzione delle iterazioni.
T

0.4085 T
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Figura 24: Regime grezzo e media mobile.
Infine, si misura quanto la media cambi al variare della posizione della finestra tramite
I’escursione relativa massima:

max Cpra(n) — min Cpra(n)
_ n€lya nelya

dove

e il generico coefficiente medio calcolato sull’intero intervallo di regime considerato.
La media si considera statisticamente stabile se:

g (%] < 0.1% (7.8)
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7.1.2 Verifica di assenza di trend lento

Anche quando un segnale oscilla attorno a un coefficiente medio pressoché costante, puo
comunque essere presente una deriva lenta del livello medio. Questo comportamento puo
mascherare un trend residuo che, a un’osservazione qualitativa, potrebbe essere scambiato
per un regime stazionario. In presenza di tale deriva, la media calcolata sugli ultimi N7,
periodi risulta meno affidabile. Per questo motivo si introduce un indicatore quantitativo
di trend, costruito a partire dalla media mobile Cps4(n).

Lo scopo ¢ definire un indice del tipo:

N

= (7.9)

ECy

dove AC, rappresenta una variazione sistematica del coefficiente Cs A(n) lungo 'intervallo
considerato, attribuibile a un effettivo trend residuo.
Moltiplicando e dividendo il numeratore per la lunghezza dell’intervallo I, 4, si ottiene:
AC;
16“(11»;/&) len(Inza)

€c, = = (7.10)

La quantita ACy/len(Ips4) ha la forma di un coefficiente angolare e puo quindi essere
interpretata come la pendenza myes della retta di regressione associata al segnale 6MA(TL):

Crra(n) & Myeg N+ Greg (7.11)

Se myeg risulta apprezzabilmente diverso da zero, significa che nel tratto considerato ¢
ancora presente un trend residuo.
Si definisce quindi il trend relativo:

_ Imueg|len(Iara)

€ — 7.12
e si assume che I'assenza di trend lento sia verificata se:
ec, [%] <0.1% (7.13)

7.2 Verifica di convergenza dell’equazione di continuita

Per verificare la convergenza della continuita, il monitoraggio dei residui ¢ stato affiancato
a una verifica piu concreta, basata sulla conservazione della massa. Tale scelta & motivata
dal fatto che la conservazione della massa costituisce un vincolo fisico globale che ogni
soluzione ammissibile deve necessariamente soddisfare. Il bilancio di massa tra ingressi
e uscite del dominio fornisce quindi un controllo diretto della correttezza della soluzione,
risultando in questo senso piu significativo dei soli residui numerici.

Si consideri 'equazione di continuita in forma integrale [1]:

8/ pdV —l—j{ pu-ndS = 0 (7.14)
ot Jv v

e applicandola in forma discreta all’intero dominio fluido, essa richiede che il solutore

soddisfi:
AM .
Ap T wals &0 (7.15)
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dove mywans € la portata totale che attraversa le superfici di contorno del dominio fluido.
Nel caso della modellazione del getto, questo contributo tiene anche conto della portata in
ingresso dovuta al getto.

Normalizzando il termine residuo rispetto a una portata di riferimento, in questo caso
Tin, cioe la portata che attraversa la sezione di ingresso, e considerando il massimo valore
assoluto nel tempo, si ottiene lo sbilanciamento relativo di massa:

Aﬂgit(t) + Mwalls (t)
Min(t)

(7.16)

Em = mgmx

Nel caso di simulazioni stazionarie, la dipendenza temporale non compare esplicitamente
e la formulazione dello sbilanciamento relativo di massa si riduce a una formulazione nelle
iterazioni n.

In particolare, definito I'intervallo a regime considerato L g, si definisce lo sbilanciamento
relativo di massa nel caso stazionario:

mwalls (n)
_ i 7.17
T el | tiun(n) ’ (7.17)
e per convalidare la convergenza si impone che sia limitato:
em [%0] < 0.1% (7.18)

7.3 Verifica di validita di y;

Un ulteriore controllo da effettuare prima di analizzare il regime consiste nel verificarne
la validita, accertando che, sull’insieme delle zone di fusoliera e coda, il valore di yf non
superi il limite superiore di ammissibilita per tutto 'intervallo di regime considerato. A tal
fine, dette Zgys € Zeoq le zone corrispondenti rispettivamente a fusoliera e coda, e indicata
con Zg, = Zus U Zeog la loro unione, si definisce il valore estremo massimo di yfr nel regime
come:

yfm = max yf(x,n) (7.19)
ax xE fe
nEIreg
Si richiede quindi che:
yi . <400 (7.20)

Non si introduce invece un vincolo inferiore su y;~, poiché il trattamento di parete
adottato & di tipo yT-insensitive; di conseguenza, eventuali valori bassi di yf' risultano in
linea di principio meno critici rispetto al caso di formulazioni basate su funzioni di parete
standard, mentre resta opportuno verificare che non si manifestino valori eccessivamente
elevati, tali da allontanare eccessivamente il primo punto di calcolo dalla parete.

Si noti che, ai fini di questo controllo, sono state considerate esclusivamente le zone di
fusoliera e coda, poiché esse sono quelle per le quali il contributo tangenziale 7, fornisce
una componente significativa dei carichi aerodinamici.

La base ¢ invece caratterizzata da separazione e getto, condizione che esula dall’ambito
di validita delle funzioni di parete; in tale zona e quindi pressoché inevitabile che il vincolo
su yf non sia rispettato. Tuttavia, ci si attende che sulla corona di base il contributo
dominante ai carichi sia associato alla componente normale alla parete, cioe alla pressione
di parete py,, il cui effetto non dipende direttamente dall’utilizzo delle funzioni di parete.

Pertanto, per la corona di base il controllo di validita non viene formulato imponendo
un vincolo su yf, bensi verificando che il contributo dovuto agli sforzi tangenziali sia
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trascurabile rispetto a quello dovuto alla pressione. A tal fine, si esprime il carico sulla
corona di base in assi corpo come:

Fy, = /A (—wa np + T, Sb) dA (721)
b
e si scompone tale contributo nelle due componenti:
Fbp :/ —Pw, Np dA FbT = / Twy, Sb dA (7.22)
Ay Ay
Si introduce quindi il contributo relativo normale alla base:

v e IFu ()
a0+ T, ()]

(7.23)

che misura la frazione del carico totale sulla corona di base imputabile al contributo di
pressione.
Ai fini della convalida della simulazione, si richiede che:

ik, %) > 99.9% (7.24)

in modo da garantire che ’eventuale errore associato al contributo tangenziale, verosimil-
mente meno affidabile in presenza di separazione, dovuto al mancato rispetto delle condizioni
di validita delle funzioni di parete, risulti trascurabile rispetto al carico complessivo sulla
corona di base.

7.4 Strategia di gestione del pseudo-Courant

Nelle simulazioni, il valore iniziale di pC'F'L ¢ stato mantenuto basso, pari a 5, cosi da
favorire la stabilizzazione iniziale del solutore e il progressivo abbassamento dei residui.
Dopo un numero adeguato di iterazioni, una volta osservata la convergenza dei residui
e la stabilizzazione dei carichi attorno a un attrattore, il pCFL & stato incrementato
progressivamente ai valori 10, 20, 50, 100, 200 e 500.

Quando si osservava 'innesco dell’oscillazione a regime, il pC'F'L veniva infine riportato
e mantenuto al valore standardizzato di 200, cosi da garantire che la raccolta dei dati
fosse sempre effettuata con le stesse impostazioni del solutore. In questo modo si evita di
introdurre differenze nei coefficienti aerodinamici medi dovute unicamente a una diversa
gestione numerica del pseudo-tempo.
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8 Test di indipendenza del dominio

Sui bordi del dominio fluido vengono imposte le condizioni al contorno U, Poo; Poo € Voo-
Affinché la soluzione numerica sia coerente con la fisica reale, ¢ necessario che tali bordi
siano sufficientemente lontani dal razzo, cosi da non interferire con le strutture di flusso
generate dal razzo.

Si consideri, ad esempio, la scia: se nella simulazione la sezione di uscita fosse posta
troppo vicino alla base, le condizioni al contorno verrebbero imposte prima che la scia si sia
sviluppata in modo naturale, forzando una soluzione numerica distorta. In modo analogo,
anche ’estensione laterale e a monte del dominio deve essere sufficientemente ampia da
non influenzare artificialmente il campo di moto attorno al razzo.

D’altra parte, un dominio eccessivamente grande comporta un aumento del numero
di celle, della memoria richiesta e quindi del costo computazionale. E quindi necessario
individuare un compromesso tra accuratezza fisica ed efficienza numerica.

8.1 Criterio di validazione del dominio

Per strutturare il test di indipendenza dal dominio si ricorda che I'output del problema &
associato a un’incertezza complessiva dovuta sia al dominio sia alla mesh:

6C =0C. +46Cp, (8.1)

Il test di indipendenza dal dominio consiste quindi nel richiedere che il contributo di
incertezza dovuto al dominio, cioé §C, risulti sufficientemente piccolo.
A tal fine, si considerino due domini di dimensione crescente, e; ed e;41, e i corrispondenti
risultati: © () ® (ng)
_ o -CrE _ cr —C®
AC,, = —4 ¢ AQ,, = % (8.2)
e; C€i+1
L’incertezza associata al dominio e; viene quindi stimata come differenza assoluta tra i
risultati ottenuti sui due domini:

5C., = |AC.,., — AT.,| (8.3)

€it+1
Il dominio e; viene considerato validato se, per ciascun coefficiente aerodinamico medio
di interesse vale:

6C,, %) < 1% (8.4)

e il valore cosi ottenuto viene assunto come stima dell’incertezza dovuta al dominio, cioe
6C..

Il test viene svolto iterativamente su domini via via piu grandi, fino a quando tale
condizione non risulta soddisfatta per tutti i coeflicienti aerodinamici medi considerati. I
domini successivi vengono ottenuti scalando uniformemente quello precedente di un fattore
1.5.

Per il dominio selezionato viene inoltre introdotto un controllo aggiuntivo relativo al
fenomeno di backflow in corrispondenza dell’outlet. La presenza, all’uscita del dominio,
di una componente di velocita entrante indica infatti che il flusso in tale sezione non
si € ancora sufficientemente sviluppato e pud quindi costituire un segnale di estensione
insufficiente del dominio a valle.

Il controllo consiste nel verificare che la componente della velocita normale all’outlet
risulti positiva in ogni punto della superficie di uscita Aqyt € per tutto Uintervallo di regime
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considerato. Si definisce pertanto:
Wout = WU - Moyt (85)

dove ngyt € il versore normale ad Agy; orientato verso I'esterno del dominio. Si pone quindi:

Wouty, = MIN Wout (X, n) (8.6)
xerut
neIreg
e si richiede che:
wOUtmin > 0 (87)

In questo modo si impone che, in ogni punto dell’outlet e per tutto il regime, il flusso risulti
uscente dal dominio.

8.2 Svolgimento del test di indipendenza del dominio

Le simulazioni effettuate sui tre domini considerati forniscono i coeflicienti aerodinamici
medi riportati in Tab. 1, sia per il caso con il getto sia quello senza getto:

Tabella 1: Coeflicienti medi in e, es € e3.

Sim. Cr Cp Cum
g ng g ng g ng
el 0.3463 0.3488 0.4662 0.4067 —1.625 —1.632
€9 0.3402 0.3452 0.4620 0.4051 —1.5800 —1.608

€3 0.3393 0.3452 0.4662 0.4070 —1.575 —1.610

A partire da tali risultati, si calcolano le variazioni relative tra domini consecutivi,
riportate in Tab. 2.

Tabella 2: Errori relativi dei coefficienti medi rispetto a eq, ez € e3.

Sim. 60, (%] 5Cp (%] 6C (%]

ez 0.7554 v/ 04405 v¢ 1275 X
e2—3 0.2636 v 0.3664 v-  0.4606 v/

Si osserva che il dominio e; non puo ancora essere considerato indipendente, poiché nel
passaggio a ey 6C); non rispetta la tolleranza imposta. Per questo motivo il test viene
esteso al dominio successivo es.

Il confronto tra es e eg mostra invece che, per tutti i coefficienti aerodinamici medi
considerati, le variazioni rientrano nella soglia assegnata. Di conseguenza, il dominio es
viene assunto come dominio validato per le successive simulazioni.

A supporto di tale scelta, si riporta il backflow relativo al dominio es:

w® = 258.7% VT v - 257.9% v (8.8)

outmin outmin

In entrambi i casi il valore minimo risulta positivo, da cui emerge 'assenza di backflow
all’outlet sia nel caso con il getto che senza getto.
Si procede quindi con il test di indipendenza dalla mesh utilizzando il dominio es.

44



In Fig. 25 sono riportati gli andamenti degli errori relativi, con evidenza della tolleranza
imposta.

Test di indipendenza dal dominio.

Figura 25: Errori relativi nel test di indipendenza del dominio.
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9 Test di indipendenza della mesh

La mesh determina ’accuratezza con cui vengono calcolati i campi di moto, ed & quindi
necessario che risulti sufficientemente fitta. In generale, la risoluzione dei gradienti migliora
all’aumentare del numero di celle presenti nelle regioni in cui tali gradienti si sviluppano; un
esempio diretto e la risoluzione dello strato limite. Una mesh troppo grossolana introduce
invece una maggiore diffusione numerica dei campi, con conseguente difficolta nel catturare
gradienti intensi e localizzati da cui dipendono le grandezze di interesse, soprattutto in
regime transonico e supersonico, dove possono essere presenti anche onde d’urto.

E quindi fondamentale verificare che i carichi medi ottenuti risultino, entro una prefissata
tolleranza, indipendenti dalla mesh adottata.

9.1 Ciriterio di validazione della mesh

La logica di validazione della mesh & analoga a quella gia adottata per il dominio. Si
richiama infatti la relazione per l'incertezza complessiva:

6C =6C. +6C, (9.1)

Come nel caso del dominio, si considerano due mesh m; e m;41 in ordine di infittimento
crescente e si calcolano i corrispondenti risultati:

~(g)  =(ng) ~i(8) ~(ng)
_o® _gl _ cle ol
Acmz = % ACmiJrl = % (9'2)
C
m; mMi41

Si definisce quindi 'incertezza assoluta dovuta alla mesh come:

6C,, = |AC

mi41

— AT, (0.3)

e la mesh m; viene considerata validata se per ciascun coefficiente aerodinamico medio di
interesse vale:

6Cm, (%] < 1% (9.4)

Poiché lo studio ¢ focalizzato sull’effetto del getto, 'attenzione viene posta soprattutto
sulla coda del razzo. Il refinement della mesh viene quindi effettuato nella parte posteriore
del Near-BOI in corrispondenza delle zone di coda e di base, diminuendo progressivamente
le dimensioni caratteristiche della discretizzazione. In particolare, le mesh successive
vengono ottenute dividendo per 1.25 le dimensioni locali della mesh in tali zone.

9.2 Svolgimento del test di indipendenza della mesh

Poiché la mesh m coincide con quella gia utilizzata nelle simulazioni eseguite sul dominio
validato eo, i relativi risultati sono gia noti. I coefficienti aerodinamici medi ottenuti sulle
tre mesh considerate sono riportati in Tab. 3.

Tabella 3: Coefficienti medi in mq, ms € mg.

Sim. ’yr Cp Cu

g ng g ng g ng

mq 0.3402 0.3452 0.4620 0.4051 —1.580 —1.608
ma 0.3419 0.3457 0.4467 0.3985 —1.589 —1.608
m3 0.3394 0.3434 0.4379 0.3989 —-1.568 —1.591
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A partire da tali risultati si calcolano le variazioni relative tra mesh consecutive,
riportate in Tab. 4.

Tabella 4: Errori relativi dei coefficienti medi rispetto a m1, mo € ms.

Sim. sC, (%] Cp (%] 5C [%]

mie 03452 v¢ 1517 X 0.5124 v
mo—3  0.07395 v 1.878 X  0.2387 v

Si osserva che né my né mey possono essere considerate indipendenti dalla mesh, poiché
dCp continua a non soddisfare la tolleranza imposta. Inoltre, nel passaggio da ms a ms,
I'incertezza associata a C'p non mostra neppure un miglioramento apprezzabile. Prima di
procedere con ulteriori raffinamenti globali, & quindi opportuno individuare quale regione
del razzo sia effettivamente responsabile della residua sensibilita alla mesh.

A questo scopo, invece di analizzare direttamente 6C p, che dipende dalla normalizza-
zione scelta, si considera la variazione di C'p tra due mesh successive nei singoli casi fisici.
In particolare, tra mo e mg si ha:

oy —CF =—0o00s770  OpY ~ TR = 4027107 (9.5)
da cui emerge che la sensibilita alla mesh ¢ dominata dal caso con il getto. In termini
relativi:

‘CD"“ — %’)”2‘ %] = 95.61%  (9.6)
n o o = Ng | 70] = JO. ( .
9= |C(g) | + |C( g) C(Di)2| g

Si deduce quindi che il mancato soddisfacimento del criterio di indipendenza & imputabile
quasi interamente alla risposta di 6%).
Per localizzare ulteriormente il fenomeno, si scompone quindi 6%) nel contributo della

corona di base C'( g 6 in quello associato al resto del razzo, indicato con C'(g)

o -y 4T (9.7)
e quindi:
o, -, = (C5, ~Cn, )+ (T8, -8, (9:8)
Calcolando numericamente i due contributi si ottiene:
o, ~CH=—000s674 TP TP —=-9622-107° (9.9)

da cui segue che:

‘ C(Dgzm C(g)

Dbm2

n — = my (%] =98.90%  (9.10)
Y, -8 |+[0E, 08| ’

anQ Tmg

ossia quasi tutta la sensibilita della resistenza nel caso con il getto & localizzata sulla corona
di base.

Questo risultato mostra che un ulteriore raffinamento esteso a tutta la coda del razzo
sarebbe poco efficiente, poiché infittirebbe anche zone gia sostanzialmente indipendenti
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dalla mesh, aumentando il costo computazionale senza un beneficio proporzionato. Si
sceglie quindi di localizzare ulteriormente il refinement in prossimita della base, procedendo
con una nuova famiglia di mesh, e i coefficienti aerodinamici medi ottenuti sono riportati
in tab. 5:

Tabella 5: Coefficienti medi in mg, m4 € ms.

Sim. Cy, Cp Cum

g ng g ng g ng

ms 0.3394 0.3434 0.4379 0.3989 —1.568 —1.591
my 0.3407 0.3435 0.4313 0.3982 —1.577 —1.591
ms 0.3414 0.3442 0.4269 0.3978 —1.581 —1.596

Da cui ¢ possibile ottenere gli errori relativi, riportati in Tab. 6:

Tabella 6: Errori relativi dei coefficienti medi rispetto a ms, m4 e ms.

Sim. 5C L (%) 5Cp (%] 6C v (%)

mg—4  0.3439 v 1.233 X 0.5465 v
my—5 0.02206 v¢ 0.8733 v© 0.01060 v/

Si osserva che il raffinamento localizzato consente effettivamente di ridurre 6Cp fino a
rientrare nella soglia imposta nel passaggio da m4 a ms. La mesh m, viene quindi assunta
come mesh validata per le successive simulazioni.

In Fig. 26 sono riportati gli andamenti degli errori relativi, con evidenza della tolleranza
imposta:

Figura 26: Errori relativi nel test di indipendenza della mesh.
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10 Risultati

10.1 Presentazione dei risultati

I risultati finali sono espressi nella formas:

~(g)  =(ng)
AC— | ¢
g)

= +6C [%)] (10.1)

Si calcolano innanzitutto i risultati nominali, trascurando le incertezze dovute a dominio
e mesh, indicati con AC,, [%]:

a(g) o é(ng)
6(%)

AC, = (10.2)

Tali valori sono ricavati a partire dalla mesh my, poiché il confronto con la mesh piu
raffinata ms mostra variazioni inferiori alla tolleranza prefissata.
Numericamente, per i coefficienti aerodinamici medi C'y,, C'p e Cj si ottiene:

ACL (%] =08170%  ACp. [%] =6.816%  ACh, [%] =0.9350%  (10.3)

Le incertezze complessive sono quindi assunte come somma dei contributi dovuti a

dominio e mesh:
6C =06C. +46Cp, (10.4)

Nel presente caso si ottiene:
5CL (%] =02856%  6Cp|% =1.240%  6Cp %] = 0.4712% (10.5)
I risultati finali sono pertanto:
ACL [%] = 0.8170 % + 0.2856 %
ACD [%] = 6.816 % + 1.240 % (10.6)
AC; [%] = 0.9350 % 4 0.4712 %

10.2 Discussione dei risultati

Per C;, e C)y, le variazioni risultano contenute e suggeriscono che, entro le incertezze
stimate, i casi con il getto e senza getto restituiscono coefficienti aerodinamici medi tra
loro comparabili. Il comportamento di Cp ¢ invece diverso: nel caso con il getto si osserva
un incremento nominale pari a circa 6.8 %. In particolare, sulla mesh my4 si ottiene:

c® = 04313 CO0® = 0.3082 (10.7)

Per chiarire 'origine di questa differenza, si considera la variazione assoluta tra i due
casi:

o8 _ole) — 0.03317 (10.8)

e si vuole ora quantificare il contributo della corona di base in questa differenza.
Isolando i contributi della corona di base e del resto del razzo si ottiene:

cl® _The — 003193 TE —ChY = —1.760- 107 (10.9)
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da cui segue:
B )~ Tyl
[C5) - CH2| +1C) - 52

b

= np [%] = 95.20 % (10.10)

Ne segue che la variazione di resistenza € dominata dalla sola corona di base. In altri
termini, il fenomeno principale non € un generico aumento della resistenza dell’intero razzo,
ma una specifica modifica del contributo della corona di base.

Per comprendere la causa fisica del fenomeno, si confrontano i coeflicienti di pressione
mediati sull’area della corona di base calcolati nel caso con il getto e nel caso senza getto,

indicati rispettivamente con 6;@ e ﬁz(jng);

—(g) —(ng)

~(g) Py — P —(ng) Py — Poo
oY =2b 70 C == - 10.11
P -~ P P (10.11)
da cui risulta: € ag)
alt: —(ng
Cpb = —0.05978 C'pb = 0.04253 (10.12)

Si osserva quindi che, nel caso con il getto, la corona di base & soggetta a una sotto-
pressione, coerente con l'incremento di resistenza osservato, mentre nel caso senza getto ¢
presente una lieve sovrapressione media, tale da generare un contributo locale di resistenza
negativo, cioe debolmente spingente.

Una rappresentazione qualitativa della distribuzione di ép nei due casi ¢ riportata in
Fig. 27:

Figura 27: Diagramma di C}, nel caso del getto a sinistra e senza getto a destra.

Il segno ottenuto nel caso senza getto non deve essere interpretato automaticamente
come un artefatto numerico. Report NASA riportano infatti che, per configurazioni a
base tronca in regime subsonico, la resistenza di base puo assumere valori negativi e che
il numero di Mach oltre il quale tale contributo torna positivo & dell’ordine di M =~ 1.1.
Poiché nel presente lavoro il numero di Mach e circa 0.77, il risultato del caso senza getto
risulta compatibile con evidenze sperimentali [25].

Tale risultato e inoltre coerente con quanto discusso da Buresti per corpi assialsimmetrici
con base tronca e boat-tail. L’autore mostra infatti che il boat-tail pud¢ aumentare
sensibilmente la pressione sulla base, fino a ottenere anche coefficienti di pressione positivi.
In tali condizioni, il contributo di pressione della base puo divenire spingente, ossia
equivalente a una resistenza di base negativa [6].

Nel caso con il getto, invece, la pressione della corona di base diminuisce e il relativo
contributo di resistenza diventa positivo, determinando ’aumento della resistenza della
corona di base osservato. Tale comportamento & coerente con risultati sperimentali NASA,
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che mostrano come, in condizioni di sovraespansione, il getto, uscendo a una pressione
inferiore a quella ambiente, debba riadattarsi al campo esterno. Questa interazione puo
accentuare l'aspirazione della regione di ricircolo a valle della base, con conseguente
riduzione della pressione statica media posteriore e aumento del contributo di resistenza
[12, 13].

Nel presente studio il getto risulta sovraespanso, essendo

Pe < 0.54 (10.13)

Po

per cui il risultato ottenuto risulta allineato con tale interpretazione fisica.

Va tuttavia sottolineato che l'effetto del getto sulla resistenza non € univoco, ma
dipende dal regime operativo. Aumentando il rapporto di pressione, i risultati sperimentali
mostrano che la pressione della corona di base cresce rapidamente, anche a superare i valori
del caso senza getto, causando quindi il fenomeno opposto di quello osservato nel presente
lavoro: una riduzione di resistenza.
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11 Appendice A: Contorni di alcuni campi di moto

11.1 Contorni del modulo della velocita

Figura 28: Contorno globale di ||u||: con il getto in alto, senza getto in basso.

Figura 29: Contorno locale di ||ul|: con il getto in alto, senza getto in basso.
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11.2 Contorni della pressione

Figura 30: Contorno globale di p: con il getto in alto, senza getto in basso.

Figura 31: Contorno locale di p: con il getto in alto, senza getto in basso.

Nel caso con il getto si osserva, oltre alla minore pressione in prossimita della base, una
struttura a lobi lungo il getto, riconducibile alla formazione dei cosiddetti diamanti di Mach.
Essa & dovuta al fatto che il getto esce a una pressione inferiore a quella ambiente e viene
quindi compresso dal fluido circostante. Questa compressione, perod, non si arresta non
appena viene raggiunta la pressione esterna, poiché 'inerzia del moto convergente continua
a spingere il fluido verso 'interno. Si genera cosi una sovrapressione, che provoca una
successiva riespansione. Anche quest’ultima supera la condizione di equilibrio, producendo
una nuova sottopressione. Ne risulta quindi un adattamento non monotono del getto alla
pressione ambiente, ma oscillatorio, che si smorza progressivamente procedendo verso valle
[16].
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12 Appendice B: Controlli numerici delle simulazioni

12.1 Verifica di qualita delle mesh.

Tabella 7: Parametri di qualita delle mesh.

Sim. Skw 0Q
e1 0.52 0.48
€9 0.52 0.48
es 0.59 041
mo 056 0.44
ms 057 0.43
my 0.51 0.49
ms 052 0.48

12.2 Verifica di stazionarieta statistica del regime

12.2.1 Verifica di indipendenza dalla posizione della finestra

Tabella 8: FErrori relativi sulla posizione della finestra.

Sim. ez, (%] ez, %] ez, %]

g ng g ng g ng
e1 1.3-107% 49-107% 1.7-1072 5.8-107% 1.9-1073 3.9-1073
€9 1.5-1072 1.5-107% 45-107% 1.7-107* 2.0-1072 7.4-102
es 24-1072 4.0-1073 6.6-10"% 46-10% 29-1072 52-1073
mo 20-1002 79-107% 28-107% 1.1-107%2 26-1072 5.3-1073
ms 83-1073% 81-1073% 3.0-107% 85-103 1.0-1072 1.6-102
my 99-1072 52-1072 19-1072 16-1072 85-1072 89-1072
ms 33-1072 34-1072 73-107% 12-1072 58-1072 5.8-10°2

12.2.2 Verifica di assenza di trend lento
Tabella 9: Errori relativi sul trend lento.
Sim. ECyL, [%] ECp, (%] ECm, (%]

g ng g ng g ng
el 21-100% 85-107° 2.1-107% 55-107° 3.7-107% 25-107°
€9 27-107% 39-10° 75-107° 3.1-10° 6.0-107* 3.1-10°*
es 1.2-107% 56-107* 4.6-107* 6.0-107* 3.0-1073 22.1073
ma 57-100% 9.1-107° 39-107* 12-107* 87-107* 18-107*
ms 50-107% 4.2-1073 4.6-107* 44-1073 2.7-107% 1.4-1072
my 1.8-1072 56-107% 24-107* 6.1-10% 25-1072 1.1-102
ms 1.5-1072 1.1-1072 2.8-107% 3.0-107% 20-1072 7.7-1073

54



12.3 Verifica di convergenza dell’equazione di continuita

Tabella 10: Errori relativi sullo sbilanciamento di massa.

Sim. em | %]
g ng
el 39-1073 1.5-107*
€9 1.1-107% 1.7-107*
es 2.3.107* 1.0-107*

ma 1.8-107% 6.8-107°
ms 2.0-107% 4.9.107°
ma 2.0-107% 4.6-107°
ms 2.0-107% 1.2-107¢

12.4 Verifica di validita di y;

Tabella 11: Valori massimi di y;” e del contributo normale alla base.

Sim. yfmax nr, (%]

g ng g ng

el 194 194 100 100
€2 193 193 100 100
e3 197 196 100 100

mo 193 193 100 100
ma 194 194 100 100
my 194 194 100 100
ms 194 194 100 100
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