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Introduzione

L’obiettivo principale di questo lavoro è presentare lo sviluppo di uno script
MATLAB®, progettato per determinare la distribuzione delle pressioni e cal-
colare le forze aerodinamiche su geometrie bidimensionali. Questo processo
di analisi si basa sul un metodo a pannelli a distribuzione lineare di vorti-
ci. Inoltre, intendiamo esaminare da vicino i fenomeni di interferenza che si
verificano tra corpi aerodinamici e il terreno circostante.

Il secondo capitolo di questo lavoro si focalizza sul problema del flusso a
potenziale. Qui, verranno presentate in dettaglio le condizioni al contorno
necessarie per la risoluzione del problema e le relative soluzioni. La parte
conclusiva di questo capitolo guiderà il lettore attraverso i passaggi necessari
per l’implementazione pratica di queste soluzioni all’interno dell’ambiente
MATLAB®.

Nel capitolo successivo, esamineremo le caratteristiche chiave del nostro
applicativo e le sfide affrontate durante la sua realizzazione. In particolare,
verranno discusse le soluzioni adottate per migliorare la precisione del me-
todo. L’analisi dei risultati ottenuti e la loro validazione tramite il software
XFOIL® [1] saranno descritte in modo conciso nel quarto capitolo.

Infine, dedicheremo una sezione speciale agli accorgimenti utilizzati per
consentire lo studio di più geometrie all’interno del medesimo script. Nel-
le pagine conclusive, verranno discussi i risultati emersi dalle simulazioni
relative a profili alari deportanti posizionati in prossimità del suolo.

1.1 I metodi a pannelli

Un metodo a pannelli è uno strumento per analisi fluidodinamiche tra i primi
ad essere stati introdotti perchè presenta notevoli vantaggi dal punto di vista
numerico rispetto ad altri mezzi, come ad esempio l’analisi CFD. Questo per-
ché semplifica notevolmente il problema da analizzare. Un metodo a pannelli
prende in ingresso una geometria continua che viene divisa in pannelli, cioè
segmenti rettilinei. Per ciascuno di essi, viene definita un’equazione lineare
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a partire dalla condizione al contorno. Combinando le equazioni definite su
ogni pannello, si giunge alla formazione di un sistema lineare. Tale sistema
può essere risolto utilizzando i metodi classici dell’analisi numerica. In questo
sistema, l’incognita è rappresentata dalla velocità indotta dalla geometria su
ciascun pannello. Una volta ottenuta questa velocità, è possibile procedere
al calcolo dei coefficienti adimensionali Cp, Cl e Cm.
In sintesi, un metodo a pannelli è strutturato attraverso le seguenti fasi:

1. discretizzazione della geometria:

2. calcolo della matrice A: derivante dalla definizione delle singole equa-
zioni su di ogni pannello;

3. calcolo del vettore dei termini noti;

4. risoluzione del sistema lineare;

5. calcolo di Cp, Cl e Cm;

Le limitazioni di tale strumento derivano dall’utilizzo della teoria per flussi
a potenziale, in quanto non è possibile modellare lo strato limite e quindi il
suo distacco, vincolando così il campo di applicazione a corpi aerodinamici
in un range di incidenze ristretto.
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Teoria del metodo a pannelli

I metodi a pannelli si basano sulla teoria del flusso a potenziale, quindi la
prima fase è ricavare le equazioni necessarie a descrivere questa tipologia di
flusso. Partiamo rielaborarando le equazioni di Navier Stokes, ipotizzando:

a) flusso incompressibile: ipotesi verificata per mach < 0.3;

b) forze di massa sono trascurabili;

c) moto irrotazionale, quindi possiamo definire il potenziale cinetico Φ
(campo scalare);

∇× u∗ = 0 =⇒ ∃Φ∗ : ∇Φ∗ = u∗

con u∗ campo di velocità (vettoriale).

Ricaviamo dall’equazione di continuità l’equazione di Laplace (2.1) e dal-
l’equazione della conservazione della quantità di moto il teorema di Bernoulli
standard

∇2Φ∗ = 0 (2.1)

∇(
∂Φ∗

∂t
+

p

ρ
+

u∗2

2
) = 0

ipotizzando che il flusso sia stazionario ricaviamo il teorema di Bernoulli
per flussi stazionari (2.2)

∇(
p

ρ
+

u∗2

2
) = 0 (2.2)

Il problema del flusso potenziale (2.1 2.2) può essere disaccoppiato

1. problema di Laplace: risolviamo l’equazione di Laplace con le oppore-
tune condizioni al contorno;

2. una volta trovato il campo di velocità, utilizzo il terorema di Bernoulli
per flussi stazionari per calcolare la distribuzione di pressione;
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2.1 Le condizioni al controno

Immaginiamo di introdurre un corpo solido in un flusso bidimensionale d’aria,
allora possiamo definire il potenziale di flusso indistrubato

Φ∞ = U∞x+ V∞y

Con U∞ indico la componente asintotica in x del flusso indisturbato e con
V∞ la componente in y. Definisco potenziale di perturbazione Φ, come
il potenziale dato dalla presenza del corpo solido nel dominio. Il potenziale
totale è dato da:

Φ∗ = Φ+ Φ∞

Occorre introdurre le corrette condizioni al contorno e iniziali per avere
un’unica soluzione del problema. Conoscere U∞ e V∞ è sufficiente per stabi-
lire le condizioni iniaziali.
Per un corpo solido immerso in un fluido è necessario che il flusso infinitamen-
te distante dal solido non risenta della sua presenza, questa viene chiamata
condizione al controno asintotica:

lim
r→∞

∇Φ(r) = 0 (2.3)

con r indico la distanza dal solido.
Sulla superficie del corpo, le particelle rimbalzano elasticamente sulle imper-
fezioni microspopiche presenti su di essa, statisticamente la velocità è nulla.
Questa considerazione prende il nome di condizione di Diriclet. Utiliz-
zando tale condizione al contorno non è possibile ricavare una soluzione dal
probrelma di Laplace, occorre utilizzare la condizione di Neuman per ot-
tenere una soluzione. Per Neuman la componente normale alla superficie
della velocità è nulla.

u∗ · n = (u+U∞) · n = 0 (2.4)

Con U∞ indico il campo di velocità asccociato a Φ∞ e con u il campo di
velicità associato a Φ.

2.2 Soluzioni dell’equazione di Laplace

Essendo l’equazione di Laplace lineare posso ottenere infinite soluzioni dal-
la combinazione lineare di soluzioni linearmente indipendenti. Occorre che
ognuna di esse rispetti la condizione al contorno asintotica (2.3).
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1. Sorgente/pozzo concentrato

Φ =
σ

2π
ln
√
(x− x0)2(y − y0)2

x0 e y0 sono le coordinate dell’origine.
Per σ > 0 si definisce una sorgente come in Fig. 2.1, altrimenti si
definisce un pozzo con linee di corrente entranti.

Figura 2.1: Soluzione sorgente concentrata nell’origine1.

2. Doppietta concentrata

Φ = − µ

2π

y − y0

(x− x0)2(y − y0)2

Ottenuta facendo collimare un pozzo ed una sorgente di intensità infi-
nita in un singolo punto.

1Figura presa dal libro "Low Speed Aerodynamics" di Katz e Plotkin [5]
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Figura 2.2: Rappresentazione grafica di una soluzione doppietta concentra-
ta2.

3. Vortice concentrato

Φ = − Γ

2π
tan−1 y − y0

x− x0

Questa soluzione modella il moto delle particelle lungo traiettorie cir-
colari infatti rispetto alle due precedenti ha circolazione diversa da 0 e
pari a Γ, come dimostrato in Low Speed Aerodynamic [5].

Figura 2.3: Rappresentazione grafica di una soluzione vortice centrato3.

2Figura presa dal libro "Low Speed Aerodynamics" di Katz e Plotkin [5]

3Figura presa dal libro "Low Speed Aerodynamics" di Katz e Plotkin [5]
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Per ognuna delle soluzioni presentate esiste la distribuzione costante o
lineare su di un segmento.

2.2.1 Distribuzione costante di vortici

Definiamo θk e rk, in riferimento alla Fig. 2.4.

θk = tan−1 y

x− xk

, k = 1, 2

rk =

√
(x− xk)

2 + y2, k = 1, 2

(2.5)

Figura 2.4: Rappresentazione grafica di θk ed rk su di un pannello4.

Per un pannello di estremi x1 e x2 con distrbuzione lineare di vortici di
intensità γ1 ottengo:

Φ =− γ1
2π

∫ x2

x1

tan−1 y

x− x0
dx0 (2.6a)

= − γ

2π

[
(x− x1) θ1 − (x− x2) θ2 +

y

2
ln

r21
r22

]

u =
γ1
2π

∫ x2

x1

y

(x− x0)
2 + y2

dx0 =
γ1
2π

[θ2 − θ1] (2.6b)

v =− γ1
2π

∫ x2

x1

x− x0

(x− x0)
2 + y2

dx0 =
γ1
4π

ln
r22
r21

(2.6c)

Se P giace sul segmento, y = ±0 e (x1 < x < x2), risulta che per θ1 = 0
e θ2 = π

4Fig. 10.16 dal libro "Low Speed Aerodynamics" di Katz e Plotkin [5]
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Figura 2.5: Distribuzione lineare di vortici

Φ(x, 0+) =
γ1
2
(x− x2)

Φ(x, 0−) = −γ1
2
(x− x2)

u(x, 0±) = ±γ1
2

(2.7)

v(x, 0±) = ± γ1
4π

ln
(x− x2)

2

(x− x1)
2

Nel caso in cui P si trovi al centro del pannello allora v(centro−pannello,±0) =
0.

2.2.2 Distribuzione lineare di vortici

Analizziamo di seguito le equazioni relative ad una distribuzione lineare di
soluzioni vortice sul segmento di estremi x1 e x2 (Fig. 2.5). Noto che per un
generico pannello la distrubuzione può essere vista come somma di un tratto
costante e un tratto lineare.

γ(x) = γ1 + γ2(x− x1)

Consideriamo solo il tratto lineare

γ(x0) = γ2x0
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Φ = − γ2
2π

∫ x2

x1

x0 tan
−1 y

x− x0
dx0 (2.8a)

= − γ2
2π

[
xy

2
ln

r21
r22

+
y

2
(x1 − x2) +

x2 − x21 − y2

2
θ1 −

x2 − x22 − y2

2
θ2

]

u =
γ2
2π

∫ x2

x1

x0y

(x− x0)
2 + y2

dx0 = − γ2
4π

[
y ln

r21
r22

− 2x (θ2 − θ1)

]
(2.8b)

v = − γ2
2π

∫ x2

x1

x0 (x− x0)

(x− x0)
2 + y2

dx0 = − γ2
2π

[
x

2
ln

r21
r22

+ (x1 − x2) + y(θ2 − θ1)

]
(2.8c)

Se P giace sul segmento, y = ±0 e (x1 < x < x2), risulta che per θ1 = 0
e θ2 = π:

Φ(x, 0±) = ±γ2
4
(x2 − x2

2)

u(x, 0±) = ±γ2
2
x

v(x, 0±) =
γ1
2π

[
x ln

(x− x1)

|x− x2|
+ (x1 − x2)

]

Nel caso in cui P si trovi al centro del pannello allora:

Φ(x, 0±) = = ±γ2
4
(x12 + 2x1x2 − 3x2

2)

u(x, 0±) = ±γ2
2
(x1 + x2) (2.10)

v(x, 0±) = − γ1
2π

(x1 − x2)

A cui vanno sommate rispettivamente le equazioni 2.6a, 2.6b, 2.6c per
ottenere la soluzione generale. Nel libro Low Speed Aerodynamics [5] vie-
ne dimostrato che una distribuzione lineare di vortici corrisponde ad una
distribuzione quadratica di doppiette.
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2.3 Metodo a distribuzione lineare di vortici

Per il mio metodo, ho scelto di utilizzare una distribuzione lineare di vortici
per ogni pannello, in quanto è adatta a modellare il flusso per corpi portanti
con spessore. Tale disrtibuzione non soffre della probelmatica della veloci-
tà discontinua da pannello a pannello come una distribuzione costante di
vortici e mantiene un livello di complicazione della procedura basso se con-
forntata con la equivalente distribuzione quadratica di soluzioni doppietta
per pannello. Un metodo a pannelli è composto dalle seguenti fasi:

1. discretizzazione della geometria;

2. calcolo della matrice A dei coefficienti di influenza;

3. calcolo del vettore dei termini noti;

4. invertire la matrice dei coefficienti e calcolare il vettore delle incognite;

5. calcolo dei coefficineti adimensionali Cp, Cl e Cm;

Di seguito vengono argomentati i passaggi elencati sopra.

2.3.1 Discretizzazione della geometria

Scelta la geometria e posta l’origine degli assi x e y sul bordo di attacco, la
prima fase consiste nel discretizzare la geometria scelta, cioè nel dividerla in
pannelli (segmenti rettilinei). Definiamo nodi gli estremi dei pannelli, es-
si si numerano a partire dal bordo di uscita in senso orario, si conclude la
numerazione con l’ultimo nodo sul bordo di uscita, corrispondente la primo.
Quindi sono presenti N + 1 nodi per N pannelli.
Decidere come effettuare la discretizzazione è uno dei passaggi più imporanti
in quanto da essa dipendono l’accuratezza e la precisione dei risultati. In-
fittire la pannellizazzione sicuramente da risultati più precisi però portarla
all’estremo può portare al malcodizionamento del problema. Infatti imma-
ginando di avere pannelli molto piccoli adiacenti non è difficile intuire che la
differenza di velocità tra i pannelli sia pressochè nulla. Avere soluzioni simili
tra pannelli equivale ad avere righe simili nella matrice dei coefficienti A,
quindi un determinante prossimo a 0, di conseguenza difficoltà nell’invetire
la matrice. É preferibile infittire la pannellizazione dove ci si aspetta una va-
riazione significativa delle soluzioni, cioè dove ho discontinuità nella funzione
che descrive la geometria, vicino al bordo di attacco e di uscita.
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2.3.2 Calcolo della matrice dei coefficienti di influenza

La caratteristica che rende il metodo a pannelli uno strumento così utile
e semplice è la possbilità di rispettare le condizoni al controno non sugli
infiniti punti del contrno della geometria ma solo in determinati punti, grazie
a questa semplificazione è possibile calcolare la velocità sulla geometria in
modo effciciente. Partiamo definendo per ogni pannello un centroide, cioè
il punto medio del pannello su cui è necessario rispettare la condizione al
contorno, nel mio caso utilizzo la condizione di Neuman (2.4).
Iniziamo definendo il versore ni normale e ti tangente:

ni = (sinαi, cosαi)

ti = (cosαi,− sinαi)

αi è l’angolo tra il pannello i-esimo e l’asse x.

Figura 2.6: Versore tangente e normale ad un pannello

A partire dalla condizione di Neuman 2.4 ricaviamo per l’i-esimo centroi-
de:

ui · ni = −U∞ · ni (2.11)

La velocità ui è la velocità indotta da tutti i pannelli sul centroide i
(inclusso esso stesso), quindi possiamo riscrivere la 2.11, come:

ui · ni =
N+1∑
j=1

uij · ni =
N+1∑
j=1

aijγj (2.12)
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uij è la velocità indotta dallla distribuzione di soluzioni del pannello j sul
centroide i, γj è l’intensità del vortice lineare sul nodo j.
Il coefficiente di influenza aij è definito come la componente normale di
velocià alla superficie, indotta dal j-esimo unit strength singularity element
sul centroide i.

aij = uij(γj = 1) · ni = (uij(γj = 1), vij(γj = 1))(sinαi, cosαi) (2.13)

Per calcolare la velocità indotta sul punto i da una distribuzione lineare
di vortici ricorriamo alle equazioni 2.8b e 2.8c. Essendo la velocità calcolata
nel sistema di assi del pannello occorre trasformarla in riferimento al sistema
di assi globale tramite la relazione.(

u
v

)
=

(
cosαi sinαi

− sinαi cosαi

)(
up

vp

)
(2.14)

Otteniamo quindi la relazione che permette di calcolare i coefficienti di
influenza:

aij = (− sin (αj − αi), cos (αj − αi))(
uij

vij
)p (2.15)

Per calcolare (uij, vij)p ricorriamo alle equazioni per distribuzione costante
(2.6b e 2.6c) a cui sommmiamo le equazioni della distribuzione lineare (2.8b
e 2.8c).

up =
γ1
2π

(θj+1 − θj)

+
γ2
4π

[
y ln

r2j
r2j+1

+ 2x
(
θj+1 − θj

)]

vp =− γ1
4π

ln
r2j+1

r2j

− γ2
2π

[
x

2
ln

r2j
r2j+1

+ (xj − xj+1) + y(θj+1 − θj)

]

(coordinate pannello)

in riferimento all Fig. 2.5 Occorre considerare che{
γj = γ1

γj+1 = γ1 + γ2(x2 − x1)
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Quindi:

up =
y

2π

(
γj+1 − γj
xj+1 − xj

)
ln

rj+1

rj

+
γj(xj+1 − xj) + (γj+1 − γj)(x− xj)

2π(xj+1 − xj)
(θj+1 − θj) (2.17a)

vp =
y

2π

(
γj+1 − γj
xj+1 − xj

)
xj+1 − xj

y

− γj(xj+1 − xj) + (γj+1 − γj)(x− xj)

2π(xj+1 − xj)
ln

rj
rj+1

(2.17b)

(coordinate pannello)

per il pannello j ci risulta comodo dividere l’influenza sul punto p del
primo nodo a e del secondo b

(u, v)p = (u, v)a + (u, v)b

Occorre riarragniare le equazioni 2.17a e 2.17b.
La velocità indotta sul centroide i è pari a

(u, v)i = (u, v)ai1γ1 +
[
(u, v)bi1 + (u, v)ai2

]
γ2 + . . .

· · ·+
[
(u, v)bij−1 + (u, v)aij

]
γj + . . .

· · ·+
[
(u, v)biN−1 + (u, v)aiN

]
γN + (u, v)biN+1γN+1

= (u, v)i1γ1 + (u, v)i1γ2 + · · ·+ (u, v)iN+1γN+1 (2.18)

Quindi:

(u, v)i1 =(u, v)ai1γ1 (2.19a)
(u, v)iN+1 =(u, v)biN+1γN+1 (2.19b)

(u, v)ij =
[
(u, v)bij−1 + (u, v)aij

]
γj (2.19c)

Ricapitolando per calcolare aij occorre utilizzare l’equazione appropriata
tra le 2.19a, 2.19b, 2.19c considerando γj = 1 e avvalendosi delle 2.17a, 2.17b,
infine la 2.15. Otteniamo infine la matrice A
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AN×N+1 =


a11 a12 . . . a1N+1

a21 a22 . . . a2N+1
... . . . ...

aN1 . . . aNN+1


Sulla diagonale giacciono i coefficienti autoindotti, che possono essere

calcolati utilizzando le 2.7 e 2.10.

(u, v)ii =

[(
x

2xi+1

− 1

2

)
,
1

2π

]a
+

[
−
(

x

2xi+1

)
,− 1

2π
)

]b
(2.20)

2.3.3 Calcolo del vettore dei termini noti

Dall’equazione 2.11, esplicitiamo il Right Hand Side:

−U∞ · ni = −(U∞, V∞)(sinαi, cosαi) ≡ RHSi (2.21)

2.3.4 Risoluzione del sistema lineare

La matrice A non è quadrata risulta quindi non invertibile. Occorre ricavare
un’equazione aggiuntiva. Introduco il modello per la scia attraverso la con-
dizione di Kutta: la circolazione sul corpo è tale che il punto di ristagno
posteriore sia sul bordo di uscita. Questo si traduce in:

γ1 + γN+1 = 0 (2.22)

A diviene:

AN+1×N+1 =


a11 a12 . . . a1N+1

a21 a22 . . . a2N+1
... . . . ...

aN1 . . . aNN+1

1 0 . . . 1


Ora è possibile invertirla secondo i metodi numerici classici e risolvere il

sistema.

[γ] = [A]−1[RHS]
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2.3.5 Calcolo dei coefficineti adimensionali

Il coefficiente di pressione per flussi a poteziale, assumendo la pressione
costante lungo il pannello, è definito come

Cpi = 1− v∗2i
||U∞||

(2.23)

In cui v∗i è la velocità tangenziale sul panello, occorre quindi calcolarsela
utilizzando le equazioni 2.17a e 2.17b con l’oppurtuna γ, trasformarle in
coordinate globali tramite la 2.14, infine moltiplicare per il vettore ti.

v∗i =

(U∞, V∞) +
N+1∑
j=1

(u, v)ij

 · ti (2.24)

Nel caso ideale (senza resistenza aerodinamica) la portanza sul singolo
pannello può essere calcolata nel seguente modo:

∆Li = −ρ

2
· ||U∞||2 · Cpi · cosαi ·∆ci

∆ci è la lunghezza del pannello i-esimo, c è la corda del profilo.
Quindi utilizzando la definizione di coefficinete di portanza ottengo:

Cl =

∑N
i=1∆Li

ρ
2
· ||U∞||2 · c

=
−
∑N

i=1Cpi · cosαi ·∆ci
c

(2.25)

e dalla definizione di coefficiente di momento, calcolato nel centro aero-
dinamico:

Cm =
−
∑N

i=1∆Lj · (xi − 0.25) · cosαi
ρ
2
· ||U∞||2 · c2

=

∑N
i=1Cpi(xi − 0.25)∆ci cosαi

c2

(2.26)
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Il metodo in MATLAB®

In questo capitolo analizziamo il procedimento per strutturare uno script
MATLAB® in grado di utilizzare un metodo a pannelli.

3.1 Elaborazione dei dati in ingresso

Innanzitutto, è necessario caricare le coordinate del profilo che si desidera
discretizzare e apportare le correzioni necessarie. Questo perché i dati forniti
dalle diverse fonti possono presentare lievi variazioni e problemi, come verrà
spiegato più dettagliatamente in seguito.

3.1.1 Scelta della geometria

All’interno del mio software, una volta avviato, si presenta un menu a di-
scesa attraverso il quale l’utente può selezionare una delle tre fonti di dati
disponibili:

1. Database dell’UIUC (Università dell’Illinois): È accessibile tra-
mite il Airfoil Data Site e contiene circa 1600 profili aerodinamici. L’u-
tente può navigare all’interno delle cartelle che suddividono i profili per
tipologia e selezionarne uno. Tuttavia, va notato che questi profili sono
descritti da soli 35 punti, il che può comportare risultati e grafici poco
precisi.

2. Funzioni MATLAB®: Questa opzione offre funzioni specifiche for-
nite da Vijay Anand [7] che consentono di ottenere le coordinate per
profili NACA 4, 4mod, 5, 5mod, 6, 16 e 6A. Quando questa opzione
viene scelta, appare una finestra sullo schermo in cui è possibile inse-
rire i dati richiesti e il numero di punti desiderato per il profilo NACA
selezionato.
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Figura 3.1: Esempio di menù per definire un profilo NACA 5

3. Generazione tramite XFOIL ®: È possibile generare profili NACA
4 e 5 utilizzando XFOIL® attraverso una function MATLAB® dispo-
nibile su GitHub all’indirizzo https://github.com/jte0419/Panel_
Methods [3]. L’utente deve specificare il nome del profilo e il nume-
ro di punti da generare. Per regolare i parametri di discretizzazione,
è necessario modificare i valori della struttura PPAR all’interno dello
script.

I dati sono strutturati in una matrice a due colonne contenente le coordi-
nate dei nodi, che rappresentano gli estremi dei pannelli costituenti il profilo.
Questi dati sono organizzati a partire dalla prima riga, che corrisponde alle
coordinate del bordo di uscita, e seguono il senso orario. Pertanto, le prime
righe contengono le coordinate dei nodi sul lato inferiore del profilo, mentre
le righe successive rappresentano le coordinate dei nodi sul lato superiore.

Figura 3.2: Disposizione delle coordinate dei nodi all’interno della matrice
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3.1.2 Correzioni

Le gometrie caricate dalle differenti fonti presentano le seguenti problemati-
che:

1. alcune fonti forniscono la corda in percentuale, ma ho deciso di utiliz-
zare sempre la corda unitaria al fine di semplificare i passaggi;

2. il bordo d’attacco non è centrato sull’origine degli assi: per risolvere
questo problema, è sufficiente traslare tutti i nodi di un vettore di
coordinate corrispondente a quelle del nodo con le coordinate in modulo
minori;

3. il bordo di uscita presenta un segmento verticale. Dato che il modello
per flussi a potenziale non considera il distacco delle linee di corrente
dalla superficie, è essenziale avere un bordo di uscita il più smussato
possibile. Per raggiungere questo obiettivo, ho proceduto con un’inter-
polazione lineare dei nodi finali del dorso e del ventre. Successivamente,
ho individuato il punto di intersezione tra le due rette, stabilendo così
la posizione del nodo del bordo di uscita. Per una migliore discretizza-
zione, ho calcolato ulteriori nodi lungo queste due rette, utilizzando le
equazioni appena determinate. È possibile personalizzare il numero di
nodi da interpolare; da varie prove è emerso che per un totale di 200
nodi, è necessario interpolare 11 di essi;

Figura 3.3: In nero i nodi originali, in blu i nodi calcolati

4. la corda non è allineata con l’asse x: una volta ottenuto il nodo del bor-
do d’uscita, è necessario calcolare l’angolo della corda rispetto all’asse
x, quindi determinare la matrice di rotazione e moltiplicare questa ma-
trice per la matrice dei nodi. Infine, è indispensabile copiare il nodo del
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bordo d’uscita anche alla fine della matrice dei nodi, ottenendo così una
matrice di N + 1 righe, corrispondenti a N pannelli, che chiameremo
Nodi.

β = arctan2
yTE − yLE
xTE − xLE

[Nodicorretti] =

(
cos β sin β
− sin β cos β

)
[Nodi]

Nel codice è presente anche l’opzione per ribaltare il profilo nel caso
si voglia valutare un profilo deportante, ai fini del calcolo dei coefficienti
aerodinamici questa scelta non ha influenza.

3.2 Funzione vortici lineari

Ora è necessario passare la matrice Nodi alla function vortici lineari. Que-
sta funzione si occupa del calcolo dei coefficienti Cp, Cl e Cm. Oltre alla
matrice dei nodi, la funzione richiede anche l’angolo di incidenza del profilo.
Per automatizzare il processo di creazione del grafico Cl−α, questa funzione
è inserita in un ciclo for, in cui ad ogni iterazione viene fornito un valore
di incidenza diverso. È possibile modificare il range di incidenza e il passo
all’interno dello script.
La function calcola innanzitutto le coordinate dei punti medi dei segmenti,
noti come centroidi. Su di essi definiamo la condizione al contorno di Neu-
man 2.11.
Le coordinate dei centroidi, insieme all’angolo αj (che è compreso tra il
pannello j-esimo e l’asse x) e alla lunghezza del pannello, vengono salvate
all’interno della matrice Centroidi.

αj = arctan2

(
yj+1 − yj
xj+1 − xj

)

3.2.1 Definizione del sistema lineare

A questo punto la function calcola i coefficienti di influenza aij, definendo
innanzitutto il sistema di riferimento del pannello. In questo sistema, l’origine
è il nodo j. Calcoliamo quindi le coordinate del pannello per il nodo j + 1 e
il centroide i.
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Figura 3.4: Trasformazione da coordinate globali a coordinate pannello

(
xi

yi

)
p

=

(
cosαj sinαj

− sinαj cosαj

)(
xi − xj

yi − yj

)
(
xj+1

yj+1

)
p

=

(
cosαj sinαj

− sinαj cosαj

)(
xj+1 − xj

yj+1 − yj

)

Come spiegato nel capitolo precedente, la velocità indotta sul i-esimo
centroide deriva dalla somma delle velocità indotte dalle soluzioni dei vortici
lineari presenti su ciascun pannello. Poiché il metodo opera in un contesto
di distribuzione lineare, le incognite γj sono associate ai nodi, recuperiamo
le equazioni 2.19a, 2.19b, 2.19c:

(u, v)i1 =(u, v)ai1γ1

(u, v)iN+1 =(u, v)biN+1γN+1

(u, v)ij =
[
(u, v)bij−1 + (u, v)aij

]
γj

Utilizzando l’equazione appropriata tra quelle sopra illustrate è possibile
calcolare separatamente la velocità normale e tangenziale indotta sul centroi-
de i dai nodi j e j + 1, considerando γj = 1 e avvalendosi delle equazioni
2.17a e 2.17b, riarrangiate per calcolare separatemnte le influenze dei due
estremi. Tutte queste operazioni vengono eseguite all’interno di un ciclo for
che itera attraverso i passaggi per ogni nodo j.
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uai,p =
1

2πxj+1,p

[
yip log

rj+1

rj
+ (xi − xj+1)p(θj+1 − θj)

]

vai,p =
1

2πxj+1,p

[
(xi − xj+1)p log

rj+1

rj
− yip(θj+1 − θj) + xj+1,p

]

ubi,p = − 1

2πxj+1,p

[
(yip log

rj+1

rj
+ (xip(θj+1 − θj)

]

vbi,p = − 1

2πxj+1,p

[
xip log

rj+1

rj
− yip(θj+1 − θj) + xj+1,p

]

Ricordando le definizioni di θj e rj 2.5:

θj = tan−1 yi,p
xi,p − xj,p

,

rj =
√(

xi,p − xj,p
)2

+ y2i,p

Occorre considerare un caso a parte quando i = j, cioè quando si calcola
il coefficiente autoindotto 2.20

(uii, vii)p =

[(
x

2xi+1

− 1

2

)
;
1

2π

]a
p

+

[
− x

2xi+1

;− 1

2π
)

]b
p

Infine occorre trasformare le velocità in coordinate globali e proiettarle
sull’asse normale all’i-esimo pannello, questi due ultimi passaggi possono
essere effettuati insieme per ottenere aij 2.15,

aij = (− sin (αj − αi), cos (αj − αi))(
uij

vij
)p

Otteniamo la matrice A dei coefficienti di inflenza. Ogni riga di essa è la
traduzione matriciale dell’equazione 2.18.

AN×N+1 =


a11 a12 . . . a1N+1

a21 a22 . . . a2N+1
... . . . ...

aN1 . . . aNN+1


É conveniente calcolare contemporaneamente anche la matrice B, com-

posta dai coefficienti di influenza "tangenziali" bij, ossia rappresentanti la
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componente tangente di velocità indotta sul centroide i. Questa matrice sarà
utile successivamente.

bij = (cos (αj − αi), sin (αj − αi))(
uij

vij
)p

Rimane da definire il vettore dei termini noti 2.21, per semplicità l’in-
tensità del flusso a monte è unitaria. Per ogni centroide quindi dobbiamo
calcolare

RHSi ≡−U∞ · ni = −(U∞, V∞)(sinαi, cosαi) =

=1 · cosα · sinαi − 1 · sinα · cosαi

Occorre aggiungere la condizione di Kutta all’ultima riga 2.22, affinchè il
sistema sia risolvibile. Il sistema completo risulta quindi essere:

a11 a12 . . . a1N+1

a21 a22 . . . a2N+1
... . . . ...

aN1 . . . aNN+1

1 0 . . . 1




γ1
γ2
...
γN
γN+1

 =


RHS1

RHS2
...

RHSN

0

 (3.2)

3.2.2 Risoluzione del sistema lineare

La matrice A, per sua natura, è mal condizionata poiché utilizzando un nu-
mero di nodi sufficiente per ottenere risultati precisi (almeno 50) e dettagliati
nei grafici, si verificano inevitabilmente righe simili a causa delle ridotte dif-
ferenze di velocità tra pannelli adiacenti. Il condizionamento di una matrice
è influenzato dal suo determinante, e se la matrice presenta righe simili, il de-
terminante tende a avvicinarsi a zero, compromettendo la stabilità del calcolo
dell’inversa. Per risolvere questa problematica, ho optato per l’impiego del
metodo di regolarizzazione di Tikhonov. Utilizzando la tecnica SVD (Singu-
lar Value Decomposition), che consente di esprimere qualsiasi matrice come
prodotto di due matrici ortogonali e una matrice diagonale [2], riesco a otte-
nere una soluzione più stabile per un problema con migliore condizionamento
rispetto all’originale [6].

Am×n = Um×mΣm×nV
T
n×n

[γ] = V (STS + λI)−1STUT [RHS]
(3.3)

λ è il parametro di regolarizzazione che regola la transizione dal sistema
originale, mal condizionato, al sistema regolarizzato, meglio condizionato.
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Nei metodi a pannelli, è generalmente consigliabile utilizzare valori ridotti
di λ, tipicamente compresi nell’intervallo tra 10−5 e 10−7. Tuttavia, è pos-
sibile modificare questo valore all’interno dello script in base alle esigenze
specifiche. Questo permette di bilanciare l’effetto della regolarizzazione sulla
precisione della soluzione e sulla stabilità numerica.

3.2.3 Calcolo dei risultati

Una volta ottenute le incognite γj è possibile calcolare la velocità tangenziale
su di ogni pannello quindi il coefficiente di pressione utilizzando le equazioni
2.24 e 2.23, ricordando che ||U∞|| = 1.

v∗i = ||U∞|| · cosα · cosαi + ||U∞|| · sinα · sinαi +
N+1∑
j=1

bijγj

Cpi = 1− v∗2i
||U∞||

= 1− v∗i 2

1

Possiamo ora calcolare Cl e Cm in assi vento tramite le equazioni 2.25 e
2.26, ricordando che la corda è unitaria

Cl = − sinα

 N∑
i=1

−Cpi∆ci cosαi

+ cosα

 N∑
i=1

−Cpi∆ci(− sinαi)


Cm =

N∑
i=1

Cpi(xi − 0.25)∆ci cosαi

Occorre calcolarli in assi vento, in quanto il malcondizionamento della
matrice A è tale da rendere le soluzioni non ideali.

3.3 Stampa dei risultati

Al termine della fase di calcolo, il programma stampa nella command window
i valori di Cl e Cm corrispondenti all’incidenza desiderata. Inoltre, vengono
forniti i dati per la retta Cl − α.
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Figura 3.5: Esempio di ciò che viene stampato a video

Compaiono a schermo anche altre due figure, una in cui viene graficato il
valore di Cp in funzione della corda per l’incicenza desiderata

Figura 3.6: valore di Cp lungo la corda

nell’altra vengono graficate le curve Cl− α e Cm− α in base al range di
incidenze scelto.

Figura 3.7: Grafici relativi alle curve Cl − α e Cm− α

24



Infine grazie alla funcion creata da Vijay Anand [8] è possibile visulizzare
la distribuzione di pressione sulla superifice del profilo.

Figura 3.8: Distribuzione di pressione sulla superficie del profilo
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Validazione del metodo

Nello script, è stata aggiunta la function [3] che permette di importare i risul-
tati calcolati utilizzando XFOIL®. Al fine di convalidare il metodo proposto,
ho adottato XFOIL ® per generare i nodi relativi ai profili NACA 4 e 5. Do-
po aver completato la fase di calcolo attraverso la funcion vortici lineari, i
risultati calcolati sono importati e rappresentati graficamente insieme ai dati
precedentemente ottenuti. Inoltre, è calcolato anche l’errore relativo percen-
tuale sul coefficiente di portanza Cl. Per le simulazioni, sono stati utilizzati
i seguenti parametri:

1. profili composti da 180 nodi;

2. 11 nodi interpolati linearmente sul bordo di uscita;

3. Pannel Bouncing Parameter pari a 4, che rappresenta un parametro al-
l’interno della struct PPAR utilizzata da XFOIL® per generare i nodi.
Un valore elevato di questo parametro favorisce una pannellizzazione
più fitta nelle zone con discontinuità geometriche, dove ci si aspetta
variazioni significative nelle soluzioni. Gli altri parametri della PPAR
sono mantenuti ai valori di default, che sono impostati a 1;

4. intervallo di incidenza α compreso tra −10° e 10°, con un passo di 1°;

5. parametro di regolarizzazione λ è stato fissato a 10−6.

Di seguito, presento un esempio dell’output visualizzato a schermo.
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Figura 4.1: Risultati relativi a NACA 0012

Figura 4.2: Curve Cl − α e Cm− α per NACA 0012

È evidente come l’errore relativo aumenti in prossimità di α = 0°. Questo
comportamento è osservato poiché il NACA 0012 è un profilo simmetrico, e
in condizioni di incidenza nulla (α = 0°), il coefficiente di portanza Cl tende
ad avvicinarsi a zero. Ciò ha come conseguenza l’invalidazione del calcolo
dell’errore relativo in quanto il denominatore diviene molto piccolo.
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Figura 4.3: Cp in funzione della corda per NACA 0012, posto ad α = 5°

Figura 4.4: Distribuzione di pressione per NACA 0012, posto ad α = 5°

Il metodo che ho sviluppato produce risultati affidabili quando confron-
tati con quelli ottenuti da XFOIL®. Tuttavia, è importante considerare le
differenze che emergono tra i due approcci. Entrambi i programmi utiliz-
zano la stessa matrice di coordinate, ma nel mio script, la geometria viene
modificata per ottenere un bordo di uscita più smussato. Di conseguenza, i
due applicativi eseguono calcoli su geometrie leggermente diverse. Durante
la fase di calcolo, vengono valutate le influenze dei singoli pannelli su ciascun
centroide, a partire dal pannello adiacente al bordo di uscita. Qui, l’erro-
re originante dalla differenza di geometria si propaga nell’intero dominio di
calcolo.
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Inoltre, va considerato il metodo utilizzato per risolvere il sistema lineare
3.2. Nel mio caso, ho applicato il metodo di regolarizzazione di Tikhonov 3.3.
Non possiamo assumere che XFOIL® abbia adottato lo stesso metodo, il che
implica la necessità di considerare le possibili differenze risultanti. Entrambi
i risultati mostrano un fatto interessante: il coefficiente di pressione Cp sul
bordo di uscita non è uguale a 1, a differenza del punto di stallo sul bordo
di attacco. Questo risultato non è in linea con la teoria dei flussi potenziali,
poiché tale modello, come menzionato in precedenza, non considera lo stra-
to limite e la sua eventuale separazione dalla superficie del corpo. Questo
fenomeno può essere spiegato osservando come il sistema lineare 3.2 viene
risolto. L’ultima riga della matrice A introduce la condizione di Kutta. A
causa del condizionamento sfavorevole, l’inversa approssimata di A potrebbe
variare leggermente rispetto all’inversa reale, e quindi potremmo aver perso
informazioni contenute nell’ultima riga di A.

È opportuno sottolineare che questa problematica non è specifica di que-
sti due casi, ma è un aspetto comune a tutti i metodi a pannelli, come
documentato nel libro "Low Speed Aerodynamics" [5].

Figura 4.5: Cp in funzione della corda per profilo simmetrico1

1Fig. 11.31 dal libro "Low Speed Aerodynamics" di Katz e Plotkin [5]
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Metodo a più profili

L’implementazione in MATLAB® che ho sviluppato può essere utilizzata
per simulare profili alari composti da più elementi. Ciò può essere ottenuto
apportando piccole modifiche nella procedura di caricamento delle geometrie
multiple e nel calcolo dei coefficienti di influenza.

5.0.1 Caricamento della multi-geometria

Al momento dell’avvio del programma, all’utente viene chiesto di selezionare
il numero di profili che compongono la simulazione. Successivamente, il pro-
gramma itera da 1 a nprofili il processo di selezione delle geometrie, come
precedentemente illustrato nel capitolo 3. Ad ogni iterazione, all’utente viene
richiesto di orientare il profilo i−esimo all’interno del dominio di simulazione
tramite un menu a tendina.

Figura 5.1: Menù per posizionare il profilo
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Per ciascun profilo, vengono inizialmente apportate le correzioni necessa-
rie, come l’allineamento corretto della corda e la chiusura del bordo di uscita,
tra le altre. Successivamente, il profilo viene posizionato all’interno del do-
minio di simulazione, e le sue coordinate vengono caricate in colonna nella
matrice Nodi. Questa matrice, insieme a un vettore contenente gli indici in
cui terminano le coordinate del profilo i− esimo, verrà fornita in input alla
function vortici lineari modificata.

5.0.2 Accorgimenti nella function vortici lineari

Fornendo direttamente una multi-geometria alla function, si rischia di incor-
rere in un disastro computazionale poiché i dati in ingresso vengono interpre-
tati erroneamente. É importante tenere presente che i nodi sono disposti in
ordine orario nella matrice di ingresso, come illustrato nella Figura (3.2). Nel
programma, non viene correttamente gestito il caso in cui si attraversa il fal-
so pannello che ha come estremi l’N +1-esimo nodo di un profilo e il 1° nodo
del profilo successivo. Questo porta al conteggio di un centroide aggiuntivo
quando si chiude il gap tra le due geometrie, con conseguente invalidazione
dei risultati.

Figura 5.2: Profilo a due elementi, evidenziato in rosso è il falso pannello

Per evitare che ciò accada, è necessario inserire un’istruzione condiziona-
le, come ad esempio un’istruzione "if" con la condizione "i = ultimo_nodo",
all’interno del ciclo "for" che itera per tutti i nodi. Questa istruzione condi-
zionale dovrebbe saltare il calcolo del centroide quando si attraversa il gap
tra due geometrie. Tuttavia, nella pratica ho riscontrato difficoltà nel far
funzionare questa procedura per più di due elementi. Resta comunque la
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possibilità, in futuro, di migliorare e correggere il programma per renderlo
ancora più versatile.

Figura 5.3: Distribuzione di pressione per un profilo a due elementi

5.1 Effetto suolo

Sfruttando le proprietà del problema del flusso a potenziale, è possibile si-
mulare l’effetto suolo mediante l’uso di due profili specchiati. In effetti, nel
modello utilizzato, il suolo è considerato come una linea di corrente rettilinea
posta a una distanza h/2 dal profilo. Questo stesso effetto può essere otte-
nuto posizionando un profilo ribaltato di esso a una distanza pari a h. Tra i
due profili si trova la linea di corrente corrispondente al suolo.

Figura 5.4: Equivalenza del problema dell’effetto suolo

Attraverso piccoli accorgimenti, è stato possibile raccogliere dati su que-
sto fenomeno aerodinamico. In particolare, per abbreviare i tempi di raccolta
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dati, ho modificato il processo che consente di calcolare il grafico Cl − α in
una singola esecuzione. Per profili a due elementi, ad ogni variazione dell’an-
golo di attacco, occorre ruotare l’intero sistema. Nel caso della simulazione
dell’effetto suolo, è necessario far ruotare i due profili in direzioni opposte.

Figura 5.5: Rotazione della geometria per valutare l’effetto suolo a differenti
incidenze

5.1.1 Analisi dei risultati

Ho effettuato diverse prove sperimentali per raccogliere i dati necessari, uti-
lizzando profili NACA 4 con diverse curvature.
Dalle simulazioni condotte su profili simmetrici posti ad angolo di attacco
nullo, è evidente la comparsa dell’effetto portante dovuto alla vicinanza del
terreno, come illustrato nella Fig. 5.6. Durante le prove, ho utilizzato gli
stessi parametri impiegati per la validazione del metodo, modificando solo il
range di incidenze.
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Figura 5.6: Confronto tra profilo nel flusso libero e a corda/2 dal terreno

Riporto di seguito i risultati ottenuti dalla campagna di simulazioni ef-
fettuata su differenti NACA 4: 0012, 1412, 2412, 4412, 6412, adottando
differenti distanze relative alla corda.

Figura 5.7: Grafico di un profilo simmetrico NACA 0012 posto ad effetto
suolo
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Nella Fig. 5.7, è possibile osservare il grafico relativo a un profilo sim-
metrico. Sull’asse delle ordinate, abbiamo il coefficiente di portanza relativo,
calcolato rispetto a quello ottenuto a una distanza dal terreno pari a 8 volte
la corda del profilo, che è sufficiente per evitare l’interferenza del terreno.
Questo coefficiente è rappresentato in funzione della distanza dal suolo rela-
tiva alla corda e dell’angolo di incidenza.
É importante notare che per distanze prossime al 10% della corda, il grafico
appare confuso. Questo fenomeno è dovuto all’intersezione della geometria
con il "suolo", o più precisamente con il profilo simulato al di sotto di esso.
É fondamentale selezionare attentamente il dominio di calcolo per evitare
errori di questo tipo, che potrebbero limitare l’applicabilità del modello. Va
anche considerato che a distanze così vicine al terreno, sarebbe necessario
tener conto dell’interazione dello strato limite con il suolo. In ogni caso, va
notato che i metodi a pannelli non sono in grado di fornire risultati accurati
in queste condizioni.
Inoltre, mentre è noto che i profili simmetrici hanno un angolo di portan-
za nulla pari a 0 in flusso libero, è interessante osservare che in presenza
dell’effetto suolo si verifica un’instabilità del problema. Questo fenomeno è
causato dal fatto che l’interferenza del terreno comporta un aumento dell’ef-
fetto portante, o della deportanza se il profilo è rovesciato. Di conseguenza, in
prossimità dell’angolo di portanza nulla in flusso libero, il profilo simmetrico
sottoposto all’effetto suolo mostra per incidenze negative un aumento consi-
derevole dell’effetto deportante, per incidenze positive un auminto dell’effetto
portante, provocando graficamnte questa instabilità.

Figura 5.8: Grafico di un NACA 1412 deportante, posto ad effetto suolo
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Figura 5.9: Grafico di un NACA 2412 deportante, posto ad effetto suolo

Con l’aumento della curvatura osserviamo la traslazione dell’instabilità,
confrondando le Fig. 5.8, 5.7 e Fig. 5.9 in cui essa si trova esattamente al
confine del dominio di calcolo.

Figura 5.10: Grafico di un NACA 4412 deportante, posto ad effetto suolo

Nelle Fig. 5.10 e 5.11 relative a profili ad alta curvatura e deportanti, è
possibile notare che a causa dell’incremento di curvatura, l’instabilità esce
dal dominio e si può osservare con facilità l’aumento dell’effetto, in questo
caso, deportante. L’aumento relativo del coefficiente di portanza (Cl) è os-
servabile anche nelle Fig. 5.7, 5.8, 5.9, sebbene con alcune difficoltà causate
dall’instabilità.
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Figura 5.11: Grafico di un NACA 6412 deportante, posto ad effetto suolo

É evidente dai grafici che l’aumento dell’effetto portante o deportante è
tanto più significativo quanto più ci si avvicina al suolo. L’interferenza del
suolo diventa percettibile quando la distanza relativa è inferiore alla lun-
ghezza della corda, specialmente a angoli di incidenza di ±2 o ±3 rispetto
all’angolo di portanza nulla. Per essere rilevabile a distanze fino a 4 volte la
lunghezza della corda, gli angoli di incidenza devono avvicinarsi ad α0.
L’interferenza del suolo è un fenomeno che è stato oggetto di studio per mol-
to tempo, soprattutto nel campo dell’automobilismo. La vicinanza al suolo
può aumentare significativamente le prestazioni di un profilo alare. Ad esem-
pio, un profilo NACA 6412 con un angolo di incidenza di 0 e distante dal
suolo solo il 40% della lunghezza della corda, presenta un aumento del 40%
dell’effetto deportante.
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Figura 5.12: Andamento relativo del Cl per un profilo curvo posto in vici-
nanza del suolo1.

Questo fenomeno è stato ampiamente documentato in numerosi testi
scientifici. Nel mio studio, ho fatto riferimento al libro "Race car aerody-
namics: Designing for speed" di Joseph Katz [4]. In questo libro, ho trovato
prove che confermano i risultati ottenuti attraverso il mio applicativo. Ad
esempio, la Fig. 5.12 presenta lo stesso andamento dei dati riportati nelle
Fig. 5.10 e 5.11.
Questi risultati confermano l’efficacia dell’applicativo che ho sviluppato e
sottolineano la sua utilità nell’analisi delle interferenze tra corpi aerodinamici.

1Fig. 4.45 dal libro "Race car aerodynamics: Designing for speed" di Joseph Katz [4]
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Conclusioni

L’applicativo che ho sviluppato si rivela essere uno strumento estremamente
utile per il confronto e l’analisi di diverse configurazioni di profili alari, in
varie condizioni, nel flusso libero o in vicinanza del suolo, ampliando le pos-
sbilità di utilizzo al campo automobilistico.
La semplificazione del problema consente notevoli risparmi computazionali e
di tempo. Ad esempio, eseguire una simulazione in un intervallo di angoli di
incidenza di α = [−10°; 10°] con un passo di 1° richiede tra 4 e 10 secondi, a
seconda delle caratteristiche dell’hardware a disposizione. Da notare che la
fase di calcolo effettivo non richiede molto tempo, ma è la generazione e la
stampa dei risultati a richiedere la maggior parte del tempo di elaborazione,
allungando i tempi di risposta.
Il mio script risulta essere altamente flessibile per l’aggiunta di nuove fun-
zionalità e miglioramenti. L’implementazione della funzione sviluppata da
un’altra studentessa per un metodo a pannelli diverso potrebbe arricchire
ulteriormente le possibilità di analisi e confronto dei risultati.

6.0.1 Lavori futturi

Occorre, per prima cosa, rendere possibile il funzionamento dell’applicativo
su multi-geometrie con un numero di elementi maggiore di 2. Questa piccola
aggiunta permetterebbe anche la simulazione di spolier a due elementi per il
campo automobilistico.
Sarebbe interessante condurre ulteriori studi sulla discretizzazione e su co-
me essa influisce sulle prestazioni computazionali e sugli errori di calcolo. I
metodi a pannelli possono generare sistemi instabili, ovvero piccole variazio-
ni nei parametri di input possono portare a notevoli differenze nei risultati.
Pertanto, per ottenere risultati più accurati, sarebbe auspicabile condurre
una serie di esperimenti in cui si variano i parametri di discretizzazione e si
determina quale combinazione di essi produce i risultati migliori. Lo stesso
tipo di analisi dovrebbe essere esteso al condizionamento della matrice A,
cercando il numero di nodi ottimale per ottenere simulazioni accurate senza
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cadere in un condizionamento eccessivo. Inoltre, variazioni nei nodi inter-
polanti al bordo di uscita e nell’effettivo valore di λ potrebbero portare a
miglioramenti.
L’idea di graficare le linee di corrente rappresenta un ulteriore passo avanti
nella visualizzazione dei risultati e nella comprensione dei flussi attorno ai
profili. Anche se richiederebbe uno sforzo aggiuntivo, sarebbe un’aggiunta
preziosa per una comprensione visiva più approfondita.

In conclusione, questo progetto ha ispirato in me, un grande interesse per
l’applicazione pratica dell’aerodinamica. Ho avuto l’opportunità di costruire
da zero uno strumento potente, efficiente e flessibile che mi ha permesso
di acquisire una comprensione pratica dei principi aerodinamici e della loro
applicazione.
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