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Sommario

Questa relazione presenta una parte dei lavortishatante il mio stage di sei
mesi alla Dassault Aviation. Il tema di questo staga I'uso di codici Navier-
Stokes linearizzati nell’ambito dell'aeroelasticitza relazione si limita al caso
del progetto europeo AFMP (Aeroelastic Fighter Md@i®ject), particolarmente
adattato alla problematica. Dopo una presentazgieconcetti teorici usati
(equazioni dell’aeroelasticita, linearizzazionelel@quazioni della dinamica dei
fluidi, ...), mi concentrer0 sui risultati del progetAFMP. Si comincera per
confrontare i risultati numerici con quelli sperim&li, provando a spiegare al
massimo le differenze osservate. Si effettueranmeerse investigazioni
(raffinamento della mesh, effetto di flessibilita,) per tentare di migliorare i
risultati numerici. Ne profittero per dare qualateecomandazione sull’'uso del
Navier-Stokes linearizzato. | confronti mi permgedteno di proporre una strategia
di correzione dei risultati numerici, che sara asper la preparazione della
prossima prova in galleria che si svolgera fra poeksi. Infine, si introdurra il
problema dei carichi appesi (serbatoio e missile)rs aereo di combattimento, e
della loro influenza sui calcoli di aeroelasticita.

Parole chiave:Navier-Stokes, Linearizzazione, Aeroelasticitari€ta Appesi.



Abstract

This report presents a part of the works that lehdone during an internship of
six months at Dassault Aviation. The general isstighis internship was the
implementation of linearized Navier-Stokes simwat in the field of
aeroelasticity. In this report, | will only discuséthe AFMP (Aeroelastic Fighter
Model Project), which particularly suit with thepio. After a presentation of the
theoretical backgrounds (aeroelastic equationeeatization of fluid mechanic
equations, ...), | will focus on the AFMP resultsvill begin with the comparison
of the experimental and numerical results, exptgrthe observed differences.
Several investigations will be done (mesh refinetniexibility effect, ...) to try
to improve the results. | will take advantage abitgive some recommendations
about the use of linearized simulations. The compas will give me the
opportunity to suggest a corrective strategy ofrtbheerical results, that will be
used during the preparation of the next campaigAgrl 2010. Finally, 1 will
introduce the problem of extra-loads (full cell,ssile) on the wing of a fighter
aircraft, and of their consequences on aerodynamics

Key words: Navier-Stokes, Linearization, Aeroelasticity, Lo@drrying.
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1 Introduzione

Sotto certe condizioni, una struttura come un’alavelivolo pud incontrare
vibrazioni di natura instabile. Questo fenomenadamtato “flutter”, deriva dalle
interazioni tra da una parte le forze elasticheeeziali, e da un'altra parte le forze
aerodinamiche indotte dal movimento della struttura generale, solo pochi
modi di vibrazione intervengono nel processo ditélue, sotto I'azione di forze
aerodinamiche instazionarie, interagiscono traodo Iper prelevare energia al
fluido che circonda la struttura. Ne risulta un @mio dal’lampiezza delle
oscillazioni, che puo condurre fino alla distruzatella struttura.

Interazioni =
Sorgente di potenza

Mentre le forze elastiche e inerziali non dipenddirettamente dalla velocita, le
forze aerodinamiche aumentano con il suo quad&iteapisce allora perché il
flutter interviene solo a partire da una certa wigdy detta “velocita di flutter”. E
dunque cruciale, a causa delle conseguenze pdieenig distruttive, di
assicurarsi che le velocita di flutter siano largabe al di fuori dell’inviluppo di
volo dell'aereo. Questa richiesta costituisce spdasrichiesta dimensionante
nella concezione delle ali e degli impennaggi. lapacita a prevedere con
accuratezza le diverse velocita di flutter diverstbora molto importante,
soprattutto durante le fasi di sviluppo.

Oggi, grazie ai modelli agli elementi finiti e al@ove di vibrazione, & possibile
calcolare con accuratezza le caratteristiche distindtura a velocita nulla. Ecco

11



Capitolo 1

perché la qualita di predizione del flutter diperddmnanzitutto dalla capacita a
prevedere decentemente le forze aerodinamicheziogtaie.

Nei regimi subsonici e supersonici, le forze aematiiche instazionarie possono
essere predette a partire da metodi numerici écteba predizione € molto piu
complessa e i risultati meno soddisfacenti nelmegiransonico. Spesso, diventa
anche indispensabile eseguire costose prove iergall

1.1 Flusso transonico attorno a un profilo

1.1.1 Caso stazionario

Attorno a un profilo, il numero di Mach critico e raggiunto quando il numero
di Mach locale massimo nel flusso diventa ugualma Al di sopra del numero
di Mach critico, una regione supersonica apparssderofilo, che in generale si
finisce con un’onda d'urto “quasi” normale dove lelocita evolve da

supersonico a subsonico. Se si aumenta ancoranémudi Mach, I'onda d’'urto

si sposta all'indietro e la dimensione della regiosupersonica e l'intensita
dell'onda d’'urto aumentano. Quando il salto di prese attraverso I'onda d’'urto
diventa abbastanza elevato, l'urto induce una separe dello strato limite.

Quando lo strato limite e interamente separatdlugso cambia molto, e dei
fenomeni come il “flutter” o il “buzz” possono méestarsi. Di solito, un flusso
transonico e caratterizzato dalla presenza di wadod'urto sull'intradosso o

I'estradosso del profilo, o anche sulle due paiti stesso tempo.

1.1.2 Caso instazionario

Quando un profilo presenta delle oscillazioni soidale attorno a una posizione
media, la circolazione, la portanza e la pressiooale presentano anche delle
variazioni sinusoidali. Secondo il teorema di Hetitth la vorticita deve
rimanere costante, e dunque ogni cambio tempornat@rablazione attorno al
profilo deve essere compensato dall’emissione dvamice al bordo d’uscita.
Questo vortice, di stessa intensita che il cambieildolazione ma di segno
contrario, viaggia all’avallo del profilo. A causkelle velocita indotte da questi
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vortici, I'incidenza locale del profilo cambia, &\Voluzione sinusoidale della
portanza e allora sfastata rispetto al moviment@ui#ilo (la portanza é sfasata).

Uno dei parametri essenziali per un flusso instemio e la frequenza ridotta,
definita dak = ul/V, , dovel rappresenta di solito la semi-corda del profiler P

Dassault Aviation, si usa=1. La frequenza ridotta € una misura dell’aspetto
instazionario di un flusso. Per confrontare duesdiuinstazionari, si deve
verificare prima che le due frequenze ridotte siengtesse.

L’esperienza mostra che nel caso di un profilo@balla di modo sinusoidale, la
pressione locale e la portanza seguono anche lo®valuzione sinusoidale
attorno al loro valore medio. In questo caso, esipde rappresentarle a partire
della loro prima armonica nella loro trasformataFdiurier. Per la pressione
locale, si puo scrivere:

P =P, +|DP|cosft +/ ) )

Questa descrizione rimane valida finché le divepsantitd aerodinamiche siano
sinusoidali, cioe finché ci sia una relazione lieeta il movimento del profilo e
le pressioni locale instazionarie. Rimane vero gasi subsonici e supersonici,
almeno finché il flusso sia attaccato. In transonitpotesi diventa molto piu
importante, soprattutto nelle regioni dove ci samale d’urto. Puo allora essere
necessario usare armoniche di ordine piu elevaton®licare allora il problema.
Tuttavia, rimane ancora possibile linearizzare tpiazioni sotto I'ipotesi di
piccoli spostamenti. Ma si deve perd conoscere grintampo di validita di
questa ipotesi. La linearizzazione delle equaza@nodinamiche €, come si verra
nei prossimi capitoli, il modo di funzionare sceltla Dassault Aviation in
aeroelasticita.

1.1.3 Spostamento periodico delle onde d’urto

In transonico, lo spostamento delle onde d’urto umaruolo cruciale nelle
variazioni di forze aerodinamiche. Si deve dunqueneb capire questi
spostamenti. Esistono tre diversi tipi di spostatmen
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Tipo A: spostamento sinusoidale.

L’urto si sposta in modo quasi sinusoidale e rimaresente durante tutto
il ciclo di oscillazione. Esiste tuttavia uno sfasto tra lo spostamento
del profilo e lo spostamento dell’urto.

Tipo B: spostamento interrotto.

Questo spostamento € similare a quello di tipo A, llarto svanisce
durante il suo movimento perche I'ampiezza di \aolae della sua
intensita € maggiore della sua intensita media.

Tipo C: propagazione a monte.

Periodicamente, un urto si forma sull’'estradosd@dgfilo e si muove in
avanti fino che raggiunga il bordo d’attacco e ilalsgrofilo per ritrovarsi
nel flusso a monte. Questo fenomeno si ripeta geamente e alterna tra
estradosso e intradosso del profilo.

Questi tre tipi di spostamenti non sono escludivdaso di profili oscillanti, ma

possono anche essere osservati nel caso di disélicon separazione. Si puo
notare che 'ampiezza di spostamento dell’'urto dinsce con I'aumento della
frequenza.

Localmente, vicino all’'urto che si muove, il coeféinte di pressione & non
lineare. Tuttavia, il lavoro di Schippers [1] ma@sthe le armoniche del segnale
di pressione di ordine superiore a due contribuiecseolo poco alla portanza
totale del profilo, e contribuiscono anche poca aljti carichi aerodinamici sul
profilo. Si puo allora capire I'interesse che ragganta I'approccio linearizzato
nei calcoli di carichi instazionari.

In un modo generale, e come lo dicono Tijdemaneaeb&ss [1], Si puo aspettare

che, sotto l'ipotesi di piccoli spostamenti, ladarizzazione delle equazioni
aerodinamiche rimane valida finché il flusso mettianga attaccato al profilo.
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1.2 Presentazione del problema di aeroelasticita

1.2.1 Equazioni aeroelastiche

Durante questo studio, il comportamento della stratsara studiato nell’ambito

di piccoli spostamenti. In effetti, mi interesseifapparizione del fenomeno di

flutter. Le grandi deformazioni ci interessano pqmerché in questo caso, la
rottura di un elemento del velivolo é quasi sicew,e gia ormai troppo tardi per
considerare un’azione di controllo sul velivolo.iMéressero dunque soprattutto
alla ricerca delle situazioni che possono provoddtetter, piuttosto che alle sue

conseguenze.

Si considera il problema dinamico di un sistemadne ([2]), rappresentato da:
Mu+Cu+Ku=1f() (2

Le incogniteurappresentano nel nostro caso le incognite nodlalngroblema
agli elementi finiti. Di conseguenza, le matrMi, C e K definiscono le matrici

di massa, di smorzamento e di rigidezza del sistementre il vettore f (t)

contiene le forze nodali applicate al sistema.rbbtema ha in generale una
dimensione molto elevata, in modo che é quasi impossibilespamn risolverlo
direttamente. E allora necessario effettuare unademsazione del problema,
usando per esempio le proprieta particolari deiimpaapri di vibrare.

Si considera la parte omogenea del problema, e@rsiderano solo i termini
elastici e inerziali:

Mu+Ku=0 ©))
Attraverso il passaggio nel dominio di Laplacgridbblema diventa:
(M+Ku=0 (4

Siamo dungue in presenza di un problema ai valospnp sotto forma non
canonica. La risoluzione porta a un insieme di wagoopri reali e a una matrice
di vettori reali (modi) che sono ortogonali trdatio.

E allora possibile proiettare il problema strutterau una basa ridotta di questi
modi di vibrazione (basta in generale considerasé30 primi modi propri per
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rappresentare la maggior parte delle deformaziomodi propri presentando
eccellente proprieta di convergenza).

L’equazione da risolvere sulla basa ridotta divextiara:
MU +[cu+[Ku=E.. 6

Dove [M] [C] e [K] sono le matrici di massa, di smorzamento e doezza
nella base ridotta, di dimensione raramente sugpeaainquanta.

La modellizzazione del fluido deve permettere dilcalare le forze
aerodinamiche applicate sulla superficie del catpoui la deformata & nota. Il
problema non lineare aerodinamico puo esseregsntto la forma:

AW+EW,UU)=0  (§)

doveW ={r rV E} & la variabile di stato del fluidd) il movimento della

frontiera del corpo, & la sua velocita.

Sotto l'ipotesi di piccoli spostamenti, il problem@eroelastico pud essere
linearizzato. La linearizzazione si fa attorno a woluzione di riferimento in un
flusso stazionario. Il corpo elastico soggetto a&sfo flusso stazionario si
deformera. Questa deformazione sara soluzione di:

[Ku°=r% @

Attorno a questa deformazione statica si svilupparadeformazioni dinamiche
dovute all'applicazione di forze esterne instazemmt

[Mu +[cu+[Ku=F.. ®

doveU(t) =U, +aU(t) e F(t) = Fo. + oF .. (1)

Se lo stato del fluidaVv® corrisponde allo spostamento stazionasid, allora la
linearizzazione delle equazioni aerodinamiche tispe alle variabili
W=W°’+dW,U=U"+aJ eU =dJ siscrive:

Ad_N+Ed_N+—E0U +_Q:0 (9)
= w
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E allora possibile risolvere I'equazione linearizzae trovare I'espressione di
AW che potra essere usata per calcolare le forzeliaarniche sulla struttura.

1.2.2 Interfaccia aero-strutturale

Due spazi di approssimazione diversi sono gia ptasentati: la base “elementi
finiti” del problema strutturale e la base “riddtssociata (base modale). Si puo
introdurre un terzo spazio: la base “elementi ffirakella griglia aerodinamica
(mesh), sulla quale saranno risolte le equazidia deamica dei fluidi.

Durante i calcoli aerodinamici, gli spostamenti agni punto della griglia

aerodinamica devono essere espressi a partire dpgBtamenti nella base
ridotta. | risultati aerodinamici dipendono allodelle matrici di massa e di
rigidezza della struttura (perche dipendono deiinstrdtturali della base ridotta),
ed e allora necessario effettuare nuovi calcolb@eamici ogni volta che si

cambiano le caratteristiche strutturali del colpm.scelto di una base intermedia
tra la base ridotta e la griglia aerodinamica pdéten& di risolvere questo
problema.

Questa base intermedia, che si chiamera base malegnsiara in realta un
insieme di operatori Q definiti ognuno su una pdeka superficie (fusoliera, ala,
alettone, ...) e costituiti da una seria di monomi:

&=Q(x )= a(x- %) (y-%)" @0

dove x e ysono le coordinate di un punto della superficiezelo spostamento

verticale di questo punto. Si usano in generalena@omi di ordine uno per gli
alettoni, e di ordine due o tre per le ali o ledliese.

Uno spostamentas calcolato sulla base degli elementi finiti strustier sara
espresso grazie a un operatore ai minimi quadnéitatoL : g=L.u.
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Per riassumere, si pud proporre una tabella codivierse basi e operatori di
cambiamento associati:

B Base ridotta Base elementi finiti strut.
L Base elementi finiti strut. Base monomiale
Q Base monomiale Base elementi finiti aero.
P_=QLB Baseridotta Base elementi finiti aero.
P Base elementi finiti aero. Base ridotta
=aqar
Base ridotta Base monomiale
U q
B L Q
u d
Mesh della stuttura Mesh aerodinamica

1.2.3 Le forze aerodinamiche

Le forze del fluido sulla struttura sono delle ®mdi pressione. Sono calcolate a
partire della pressione aerodinamica adimensionata Queste forze
adimensionate, proiettate sulla base ridotta shal#, hanno il nome di Forze
Aerodinamiche Generalizzate (FAG). Si possono sceicome:

FAG,= - P(x,y,t)n(x, y,t)Y ;(t)da(t) (@1

G(t)
doveY ,(t) € il j-esimo modo della base ridotta.

Se si interessa alla variazione della forza estdahdluido sulla struttura, si ha,
sulla base ridotta strutturale:

iext (L_J) = P = ==
lu w

dyn

—d:AG(M¥ ’@!M) = den(

18



Introduzione

F (V) =R, (128, TEAS T T, 5,

DFAG(U °,W°, M
dyn( ﬂu M ﬂg ﬂu yn_G(Ll [ ¥)@ 0-3)

Il problema meccanico si scrive dunque sulla bak#ta:

[M]au +[clau +[K]au =P,

wnDFAGAU (14
Se si passa nel dominio di Laplace, I'equazioneruti.
(p*[M]+ plc]+[K]- P, DFAGU =0 (5
Il problema consiste allora in trovare le soluziod) = DUe™ di questa

equazione. A partire del valore gi=in(l+ig), si pud concludere sulla stabilita
del sistema:

Se , le deformazioni sono smorzate e il sistema élstab
Se , le oscillazioni sono amplificate e il sistemanstabile,
Se , siamo nelle condizioni di flutter. Si deve alldravare i valori

di tale chedet(p?[M]+ p[C]+[K]- P,,DFAG) = 0.

yn
1.2.4 Il metodo p-k

I metodo p-k e il metodo di ricerca delle condmmiadi flutter di Dassault
Aviation. Permette di seguire I'evoluzione delledquenze e degli smorzamenti
dei modi propri della struttura in funzione dellalacita. E allora necessario
fissare gli altri parametri aerodinamici, cioe kndita e il tipo d’atmosfera.

Per presentare il metodo p-k, si introduce il cttacedi pulsazione
adimensionalizatak = pl/V . Il problema strutturale consiste nel trovare lovia
di & che annullano il determinante:

det\%zkz[l\/l] +\|/—k[C]+[K] : %’VZ__DFAG(QO, M, .K)=0 (6
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Il principio del metodo p-k consiste in una dopjtexazione, la prima sui modi
considerati, la seconda sulla velocita. Per ognilanoe per ogni velocita , si
cerca il valore dik soluzione dell’equazione di flutter.

L’algoritmo del metodo € allora il seguente:

Per ogni modo:

o Per . le pulsazioni reali delle soluzioni dell’equazeomwli
flutter sono le pulsazioni dei modi propri dellaustura a velocita
nulla;

o Per passo , si calcola dopo la soluzione dell’'equazione di
flutter. Il metodo di risoluzione alla Dassault Atibn € il metodo
di punto fisso, senza considerare lo smorzamenitiugtale.

Per descrivere questo metodo, si scrive I'equazdintutter sotto la forma (si
ricorda che non si considera lo smorzamento stalé)

Y o =[M]‘1(§ rV?DFAG(U’,M, k)- [K)DU  (7)

|2 —_—

Da un’estimazionek; (V) di k,(V), si calcola e si diagonalizza I'operatore

[M]'l(% rVZDFAGU®,M, k7 (V)) - [K]). Le radici complesse dei valori propri

n+l

portano a un insieme di valori possibili pep;”(V) e dopo per
k}”l(\/) = p}‘*l(\/)I/V . Il valore considerato sara quello che sara il\paino di

k,(V - DV). Siitererasu fino a convergenza.

Di solito, si trascura il coefficiente di smorzart@r@ nel calcolo delleDFAG .
Quest'approssimazione non introduce errori sigaific (gli smorzamenti
incontrati sono infatti molto piccoli), e permettenon moltiplicare i parametri di
calcolo. Per il metodo p-k, e tuttavia necessaailoalare le forze aerodinamiche
generalizzateDFAG per un numero elevato di frequenze. In generaleglsola
allora le DFAG per un certo numero di frequenze (una decina),valsta le
DFAG per le frequenze intermedie via interpolazionediee Un altro metodo e
di rappresentare IBFAG con delle frazioni razionali.
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1.2.5 Uso industriale dei codici CFD linearizzatin  ei problemi di
aeroelasticita

La complessita della ricerca del dominio di stadilaero-servo-elastica di un
aereo proviene dallaspetto multidisciplinare delléisica incontrata
(accoppiamento tra l'aerodinamica, la strutturbhsesiema di volo) e dal numero
elevato di configurazioni diverse incontrate (imZione del peso, del carburante,
dei guasti, ...[3]). Alla Dassault Aviation, la ricerca in aerergo-elasticita e
stata focalizzata recentemente sul punto di vigeodinamico, provando a
migliorare le predizioni nel dominio transonico etemere conto degli effetti
viscosi ([4]).

Il metodo alle discontinuita (tipo linea portant@rtex lattice) e stato e rimane
ancora il metodo di riferimento per i calcoli draelasticita. La sua efficienza in
subsonico € ben nota. Tuttavia, in transonico, sult@ti possono essere
completamente falsi. Per predicare con accuratezzampi di pressione
instazionari attorno a un aereo in regime trangprassault Aviation ha scelto
di sviluppare metodi CFD (Computational Fluid Dynesh linearizzati: Eulero e
Navier-Stokes linearizzati. Questi codici permettodi calcolare la risposta
lineare a una perturbazione, per esempio a unardafione.

L’'uso dei codici CFD non €& nuovo nel campo delleasticita. Pero, questi
codici erano generalmente usati in addizione abdwetlle discontinuita. Quindi,

si usava la CFD per calcolare il campo medio, ealéazioni erano calcolate a
partire del metodo alle discontinuita (con possilibrrezioni consecutive alle
misure in volo). L'approccio completo con CFD rineaa possibile, ma a causa
specialmente di tempi di calcoli troppo elevatistawa incompatibile a un uso
completamente industriale. Il nuovo approccio diDClinearizzata permette di

ottenere un modello lineare dell’aerodinamica snailquello fornito dal metodo
alle discontinuita. Tuttavia, mentre il metodo altiscontinuita si basa

integralmente su un modello lineare dell’aerodir@ni codici CFD linearizzati

forniscono una linearizzazione locale di un modeltm lineare attorno a una
soluzione stazionaria ottenuta a partire di un@®@FD non lineare.
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CFD non-lineare

Una forma =y Un campo

Xo

aerodinamico

= Cp(Xa:I

CFD linearizzata

Una variazione del

Uno sposiamento ——" campo aerodinamico
eC |X
dx = —g;, o
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2 Le equazioni di Eulero e di Navier-Stokes 3D

2.1 Legge di conservazione

Il tensore di Cauchy di un fluido si scrive in mogknerale:
s =-Pl+¢t @s
Per un fluido Newtoniano,

t=/wr(D)L+2nD con D=Z(NV+NV)') (@9

N

Secondo il primo e il secondo principio della tedimamica, si puo definire la
temperatura e la pressione termodinamica come:

Te

T= e p=,2 1€ (20)
s » ro.
Nell'ipotesi di un gas ideale:
P=rRT e e=c,T (21

Le equazioni di conservazione si scrivono alloranimdo generale (trascurando la
gravita e non considerando fonte di calore):

.ET_: +N.(rV) =0 . conservaznedella massa

1Y) L RVAY-8)=0 - - tadi
T +N.(f/VAV-5)=0 : conservamnedellaquantitadi moto (22

ﬂ(rtE) +N.(rEV - sV+q)=0 . conservamnedell'energia

conE :e+%V2.
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Si deve aggiungere I'inegualita fondamentaﬂ%? +N.(rsv) + N.(%) 3 0.

2.2 Equazioni di Eulero

Nel modello di Eulero, si considera un fluido pédecioé non viscoso:
t=0 e g=0.

Si puo allora scrivere le equazioni di Eulero stdtéorma:

ﬂW(X WY, REWX D) =0 @3

dove sono state introdotte la variabile di st#fd A° e la funzione di flusso

FW)IT (A5)3 definite come:

r rv.
W= rv e FW)= rVAV+P|
rE (re+P)V

Se si dettaglia ogni componente:

r rv, rv, rv,
rv, NE+P Vv, JAYAYA
W= rv, e FW)=  rvy, rV;+P JAYAA
rv rv,V, rV\, rv; +P
rg Vi(re+P) V,(re+P) V,;(re+P)

2.2.1 Condizioni ai limiti spaziali

In pratica, nel caso di flussi attorno a un corpb,costruisce una frontiera
chiamata “frontiera all'infinito” situata a una th®za ragionevole del corpo.
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Permette di limitare il dominio di calcolo, teonmante infinito. Questa frontiera
sara chiamat&s, . La frontiera tra il fluido e il corpo sara chiara&; .

Frontiera all'infinito: e situata abbastanza lontana per considerare che
gli effetti della presenza del corpo siano trasbiliceSi considera allora

un flusso uniforme tale che: = r, P=R, V=V,.

Frontiera fluido/corpo: s’'impone una condizione di non slittamento
V.n=V,..n doveV, e la velocita della parete del corponda normale
uscente dal corpo.

2.2.2 Condizioni al limite in tempo

Per un problema instazionario: Al problema instazionario deve essere aggiunto
una condizione inizial&V(t = 0) =W° che corrisponde per esempio a uno stato di
equilibrio stazionario attorno al quale si studne yperturbazione instazionaria.

Per un problema stazionario:ll problema stazionario si scrive:

NEW(x))=0 intuttoW,

L 249
+ condizionial bordo

Per risolvere questo problema non lineare, ci siceatra sulla soluzione

stazionaria del problema pseudo-instazionario spordente (che sara introdotto
nel seguito). In questo caso, la condizione ingziahporta poco, e si prende in
generalelV(t =0) =W, .

2.2.3 Discretizzazione spaziale

Innanzitutto, si introduce il concetto di soluziotébole: per le equazioni di
Eulero, sono delle funziom Lj, (A*~ A*;A®) tale che,” fT C'(A®" A;A®)

loc

(funzioni test):
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WX g s | FVGRO)RY G

oW,

+ WV_VO(z){(z,O)dz- g b WD) (xDdtdx = 0 (29

Il dominio di calcoloW, € allora sostituito da una discretizzazione in eletn
finiti (tetraedri), formando un domini®V, . La triangolazioneT, sara formata da

N, elementiT;:

N R
W,= T, T,1T, (26) .
j=1
L'integrazione spaziale usa il metodo di Galerlshassocia a ogni nodiodella
griglia une cellulaC, . Queste cellule formano un domini,, .

Si prende adesso come funzione test le funzioaitieaistiche delle cellule:

. 1 su C
/= @7

! 0 altrove

Si usano allora le notazioni seguenti:
K(i): I'insieme dei nodi vicini a
fIC, :l'intersezionefC, C C,=quadrangolo
n; : normale afC;

n:normale uscente della cellu@ (che vale uno den; ).
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Si puo allora scrivere:

UEWY dx=  REWY dx= EWnds=  EWnds (9

K@ "

La formulazione debole si scrive per una cellula
w, _
megC, )=+ FW).nds+ _FW)nds=0 (29
t ke 9T et
Siano e due nodi della triangolazione. Il flusso numerid®; deve

approssimare il termine o F(W).n;ds e rappresenta |'approssimazione
i T

numerica del flusso che attraver§@; . L’equazione per la cellulasi scrive:

meici)%_i_ Fi+Fy +F =0 30)

K@)

Per calcolareF ;, si possono usare diversi tipi di flussi numericdme per

ij
esempio i flussi di Lax-Wendroff o di Peraire-Jaores

2.2.4 Soluzione stazionaria: problema pseudo-instazionawi

Come introdotto in precedenza, il problema stazionaconsiderato dal punto di
vista numerico come un problema pseudo-instazion&iaW " (x) =W(x,t") . Il

passo di tempo locale & definito per ogni nodoadgliglia in funzione delle
dimensioni dell’elemento attaccato al nodo, e dedilocita del flusso. Lo schema

temporale inizia prendendd° =W,.
Se/ e la funzione caratteristica della cellujallora si deve risolvere:

n+1 n
mes@%+ EM+E, +F5=0  (3))

n+l
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2.25 IICFL

Il CFL (Courant Friedrich Lewy) permette di cala@ain passo di tempo locale.
Rappresenta il numero di maglie percorse per uhitampo, ed & dunque uguale
a c.dt/dx. E un tempo definito per ogni elemento. Maggioré @RL, pitl sara

veloce la convergenza, ma piu il calcolo sara bikda potra divergere. Esiste un
insieme di valori da rispettare.

In pratica, I'utente decide di un passo di tempabgle, il medesimo per ogni
elemento della griglia. Quindi, il CFL cambia imfzione della dimensione della
maglia: si parla di CFL locale.

Nel caso di calcolo stazionario, siccome il tempo imterviene, non si deve a
priori introdurre il CFL. Tuttavia, nel metodo dsgudo-tempo, si considera un
passo di tempo numerico, che non ha niente disteali Permette allora di

definire un numero di CFL “numerico”. In generaderante le prime iterazioni, il

CFL e scelto piccolo a causa delle grandi variazioiziali. Dopo, quando la

soluzione si regolarizza, il CFL é aumentato perebarare la convergenza. Si
parla di “salita in CFL".

Nel caso instazionario, il calcolo non fa interrenina sola iterazione per passo
di tempo ma, in realtd, per ogni passo di tempa,digerse iterazioni, in calcolo
“stazionario”. Si definiscono allora due passiainpo:

Il passo di tempo globalet
Il CFL globale usato per tutte le risoluzioni stamrie.

2.2.6 Il metodo di traspirazione

Nel caso di flusso instazionario, i calcoli si fansu delle configurazioni
modificate (modificazione della geometria, che bsger esempio). Per tenere
conto di queste modificazioni, due metodi sono aisipili:

Un metodo di deformazione (tipo ALE),
Un metodo di traspirazione ([5], [6]).

In questa parte, ci interessiamo al metodo di iragpne. E un metodo pil
semplice che il metodo di deformazione ALE, e petenali simulare una
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modificazione geometrica via une modificazione eelbndizioni al contorno sul
corpo.

I movimenti del corpo intervengono nelle equaziaini Eulero attraverso la
condizione di non penetrazione all'interfacciadiofstrutturaV.n =V n

— parete™— *

\Y

Y parete

e la velocita del corpo, B € la normale al corpo.

Sia x, un punto della superficie inizialgy, la normale alla superficie iniziale in

questo puntox il punto corrispondente sulla superficie deformatala normale
associata.

Se si fa uno sviluppo all’'ordine uno, e se si tuaada variazione di velocit&V

(si suppone che la deformazione della geometrideectee il suo stato associato
sia vicino da quello associato alla geometria al&)x

V.n=V,.n,+V,.Dn 32
conDn=n- n,.
Applicando la condizione di non penetrazione:

\Y n=V,.n,+V,.Dn @3

— parete’>—

E dunque: V,n, =V

X parete*

n-V,n+V,n, 34) .

Questa velocita é chiamata velocita di traspiraZidf), =V een- Vo.n+V,.0,

parete

I metodo di traspirazione consiste quindi in rireen sulla griglia (mesh)
iniziale, ma al posto di imporr€ ,.n, =0 come nel caso stazionario, Si impone

una velocita di traspiraziong,, normale alla parete che tiene conto dall’effetto

instazionario. Il flussoF ; sara dunque calcolato grazie a questa velocita di
traspirazione.

La condizione di traspirazione sara consideratarmterle iterazioni su" nel
modo seguente:

(Vtra)n+1 :\_/On'DO - (\_/On - \lparoi (Z,tn))ﬁ(l,tn) (35)
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I guadagno di tempo del metodo di traspiraziongpeito al metodo di

deformazione della griglia aerodinamica € molteliessante. Tuttavia, questo
metodo non permette di trattare deformazioni ekevédi deve rimanere

nell'ipotesi di piccoli spostamenti) e la sua viéld (a causa della sua
formulazione in variazioni di normale) si limite @rpi portanti (non € adattato
alle fusoliere per esempio).

2.2.7 Il metodo ALE

In ALE (Arbitrary Lagrangian Euler), il volume dpatrollo muove e il bilancio
di flusso deve tenere conto della sua velocita.s@uéormulazione permette di
effettuare calcoli su delle geometrie (e dunquéedgiglie aerodinamiche) che si
deformano nel tempo.

Quando c’e deformazione della griglia, la deforroaei € imposta alla geometria
ed é trasmessa al volume attraverso un operatodefdimazione. La legge di
deformazione elastica e stata scelta per avere deéglie molto rigide in
vicinanza del corpo, e piu flessibili all'infinito.

2.2.8 Il codice Eugenie

Il codice Eugenie e un codice sviluppato da DassAviation che risolve le
equazioni di Eulero 2D e 3D. Usa il metodo dei waidiniti di Galerkin, a

partire da mesh non-strutturate. E capace di fuazeo per dei numeri di Mach
compresi tra 0 e 25. Il codice Eugenie si basa isa msoluzione pseudo-
instazionaria in variabili conservative.

30



Le equazioni di Eulero e di Navier-Stokes 3D

2.3 Equazioni di Navier-Stokes

Le equazioni di Navier-Stokes possono essereesiitto forma conservativa a
partire delle leggi di conservazione:

TIW(X Y R FW(xt) =RNIW(xt) 36

dove sono stati introdotti la variabile di stafé1 A°, la funzione di flusso

FW)T (A°) el flusso di diffusioneT W)1 (A®) definiti come:

r rv 0
W= rv, FW)= rVAV+PlL e TW= ¢
rE (rE+ PV tV-q

Se si dettaglia ogni componente:

r rv; rv, rv, 0 0 0
rv, NG +P o ViV, rv,v, t, t, t
W= rv,, EW)= rvV, rV; +P NN, TW)= 1y Ly Ly
rv rvyV, rv,\, rV:+P ty ly, la
rE V,(re+P) V,(re+P) V,(re+P) LV, LVt

2.3.1 Espressione della turbolenza

Quando il numero di Reynolds del flusso aumenta e sorpassa un valore
critico, il flusso diventa turbolento. A causa dalo carattere aleatorio, la
modellizzazione della turbolenza proviene da unr@papo statistico e consiste
nella risoluzione d’equazioni medie. Esistono dipé di decomposizione delle
grandezze fisiche in un flusso medio e una padtutnte: quella di Favre e
quella di Reynolds.

Decomposizione di Favre:

f=(f)+f" con <f>:%
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Decomposizione di Reynolds :
f=(f)+f con (f)=0.

La decomposizione di Reynolds e usata in incompiigimentre quella di Favre
si usa nei flussi comprimibili.

Le equazioni di Navier-Stokes medie si scrivonoratl

T — _
) H+N (7(v))=0
fiz ﬂ<t\i>) FRLFV)A V) =Ri(s - (PVAVY) @)
ﬂ(FﬂiE» +N.(r(EXV) =N.((sV)- g- (rE'VY)

Durante I'operazione di media, delle nuove incagippariscono sotto forma di
correlazione tra le componenti fluttuante. | ter'm(k!i % > rappresentano gli

sforzi turbolenti chiamati anche sforzi di Reynoldsli sforzi di Reynolds
appariscono nelle equazioni precedenti come deitognite aggiuntive: il
sistema ¢ allora detto aperto. Per risolvere laggui del flusso medio, si deve
usare un modello che permette di calcolare glizsfturbolenti a partire delle
variabili del flusso: il problema é allora chiugdon esiste una rappresentazione
unica degli sforzi di Reynolds, ma diversi moddilturbolenza. Tutti i modelli di
turbolenza che permettono di calcolare gli sfoiZzRdynolds sono detti modelli
RANS (Reynolds Averaged Navier Stokes equations).

Modello di turbolenza k - €:
Rappresenta il modello di turbolenza piu usataraééiino di Dassault Aviation.
In realta, il modello di turbolenza di riferimenéoil modellok - ¢ a due strati
con costanti ONERA 3.

[ modello k - € presenta due equazioni plere € che permettono di chiudere il

problema.k € I'energia turbolenta, mentre € il tasso di dissipazione di energia
per unita di massa.
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Modello a due strati:

Si scompone il flusso in due strati, dove il pristeato costituisce la regione in
vicinanza della parete. In questa regione, l'equazidi trasporto suk €
conservata, mentre l'equazione di dissipazione &sue sostituita da una
definizione algebrica.

2.3.2 Discretizzazione spaziale

Come nel caso delle equazioni di Eulero, si usapproccio del tipo Galerkin
per risolvere le equazioni di Navier-Stokes. Noswliuppera il metodo in questa
relazione, perché il principio generale e lo stedisquello sviluppato nella parte
relativa alle equazioni di Eulero (2.2).

Nel caso instazionario, per tenere conto della firaadione della geometria, non
si pud ormai usare il metodo di traspirazione, e da risultati soddisfacenti in
Navier-Stokes (infatti, Dassault Aviation ha pravakl passato di usare anche il
metodo di traspirazione per le equazioni di Na@trkes, ma la prova non e stata
concludente). Durante i calcoli Navier-Stokes im&taari, si usera dunque solo il
metodo di deformazione di griglia aerodinamica #de.

2.3.3 Codice Aether

Il codice Aether é stato sviluppato da Dassaulafien che risolve le equazioni
di Navier-Stokes attraverso un metodo “elementitifiche usa mesh non
strutturate. Questo codice funziona in 2D o in 3D,si adatta a diverse
configurazioni.

Il codice si basa sulla forma simmetrica delle equa di Navier-Stokes scritte
in termine di variabile di entropig (questo cambio di variabile non cambia il

carattere conservativo delle equazioni):
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2
h-Ts-M
2

C= 1 Vl
VS

-1

| vantaggi di questo cambio di variabile sono numagrspecialmente dai punti di
vista matematico e numerico (per esempio, la neatdc advezione diventa
simmetrica, e semplifica la risoluzione). Permediieche di aggiungere piu
facilmente altre funzionalita al codice, come pserapio reazioni chimiche nel
flusso.

Il metodo di Galerkin/Least-Squares (GLS) usato awalice € una tecnica agli
elementi finiti usando un metodo di Galerkin dismomo in tempo. L'insieme
delle soluzioni e costituito da polinomi continglio spazio, ma discontinui nel
tempo (attraverso la discretizzazione temporaleg.diie elementi, si impongono
condizioni di salto. In pratica, si ottengono pgnoelemento soluzioni costanti
in tempo e lineari in spazio. Si ottiene allora wwohema del secondo ordine in
spazio, e del primo ordine in tempo, e dunque aeffie per calcoli stazionari.
Nel caso di calcoli instazionari, si usano piutbogtchiche del secondo ordine in
tempo (tipo implicito Backward di ordine 2).

L’operatore ai minimi quadrati permette di assicar@uone caratteristiche di
stabilita (il metodo di Galerkin da solo non e aibaza dissipativo ed € instabile
per flussi dominati dalla convezione), e di conaesvun alto livello di
accuratezza. Il controllo della soluzione in vicina di forte discontinuita e
assicurato dall'uso di limitatori, dimensionati pawntrollare le oscillazioni in
gueste regioni, e per assicurare un’accuratezratel@elle regioni piu regolari.

Diversi modelli di turbolenza a una o due equazsmmo disponibili:Spalart-
Allmaras,k - €, k- w, k- kI, ... Questi modelli possono essere presi nella loro
versione a uno o due strati. Si possono anchetugfet calcoli del tipo LES e
DES.

La risoluzione delle equazioni richiede l'uso di aurprocedura basata
sullalgoritmo GMRES. Quest'algoritmo €& particolaente adattato alle
risoluzioni in parallele, e ha mostrato la suacgffiza su numerose architetture di
calcolo scalare e vettoriale.
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2.3.4 Metodo iterativo GMRES

La formulazione variazionale delle equazioni serith termine di variabili di
entropia porta a un sistema del tipo:

G(C™,C",Dt)=0 39
con C™ e C" le soluzioni discrete rispettivamente ai tempil e n.

Per risolvere I'equazione precedente, si effettua linearizzazione basata su un
algoritmo del tipo Newton:

G(cM,cn, Dt)+ﬂ (CM,c"o)(Cl-Cc™ =0 (9
con C!"! e C'"* le approssimazioni dC™™ alle iterazionii +1 e .

Si considerand®, =G(C™,C",Dt), J = (Cn+l

c™,Cc",Dt) e
=i ﬂC

p =(Clt-CM).
Ci porta allora a un sistema lineare del tipo:

J. b =- R; 40

Per i problemi stazionari, si prende in geneigle= (sinizia conC{™ =C"):
per una risoluzione pseudo-tempo, non € necessdrémere una soluzione
precisa ad ogni passo di tempo.

Per risolvere il sistemaJ p. =-R;, si usa un metodo iterativo GMRES

(Generalized Minimal Residual). Il principio di cgilgoritmo é il seguente: si
suppone che si deve risolvere I'equazioAr=b. Si considera una soluzione

approssimata della forms, + z dove x, € una soluzione iniziale approssimata e
Z un termine dello spazio di Krylov definito da:
K =Veci(r,, Ary; A A’r,,.. SA 'r,) dove & la dimensione dello spazio di

Krylover, =b- AXx,.
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L'algoritmo GMRES consiste nel trovaetale chth_)- AlXo +Z)Hsia minimale.

La risoluzione delle equazioni della turbolenzaféttua in modo disaccoppiato
con la risoluzione delle equazioni di Navier-Stok&stempot,, la risoluzione

delle equazioni di Navier-Stokes usa i paramettadarbolenza al tempg, ;.

2.3.5 Convergenza dei calcoli

Lo studio della convergenza é effettuato sul residelle variabili entropiche. |
residui sono calcolati con la norm& su ogni punto della griglia. In teoria, il
calcolo converge quando il residuo vale 0. In pegtla convergenza e assicurata
quando il residuo massimo diminuisce al meno dbtdini di grandezz#10®).
Tuttavia, basta che la risoluzione non sia ottimaleun punto della griglia
aerodinamica per avere una sensazione di non QyeTvE.

2.4 Struttura dei calcoli

| supercalcolatori (Bluegene, Itanium, ...) con cone compiuti i calcoli sono
composti da diversi slots costituiti da diversigessori (di un numero in generale
uguale a ). | calcoli sono effettuati sugli slots disponipig dunque su diversi
processori allo stesso tempo. Si deve allora int#tz tagliare la mesh
aerodinamica in un numero di parti uguale al nuneérprocessori sullo slot sul
quale é effettuato il calcolo. Di conseguenza, simaulazione presenta quattro
maggiori compiti che devono essere eseguiti nelovsaguente:

“Tagliare” la mesh aerodinamica,

Calcolare la distanza alla parete in ogni nodoimaicoli Navier-Stokes
(richiesti per i calcoli di turbolenza),

Effettuare il calcolo,

Raccogliere le diverse parti della mesh (proveeiedal taglio) che
contengono la soluzione del calcolo, in un unicanatmocco identico a
guello tagliato inizialmente.
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3 Linearizzazione delle equazioni di Eulero e di
Navier-Stokes

In questa parte, si spiega come i codici Euleraei®t-Stokes sono differenziati
rispetto alle coordinate della griglia aerodinamifapartire dello spostamento
della parete dell’aereo, la griglia 3D e deform@ateetodo ALE), fornendo quindi
una variazione di coordinate in ogni punto dellmlg. Linearizzando i codici
rispetto alle coordinate, si puo allora calcolargdriazione di pressione indotta.

3.1 Linearizzazione delle equazioni

In questa parte, si adotta una notazione che meimgiuie i due codici Eulero e
Navier-Stokes. Le equazioni di stato che descrivordue tipi di equazioni
POSSONO essere espressi come:

E(C.C.xw)=0 (4]
con C le variabili di entropiax le coordinate av la velocita della griglia.

Si considera allora una perturbaziobe di X attorno ax, e uno stato perturbato

dC attorno aC,. Il passaggio in formulazione frequenziale porta a:

Coo i Goga
con E(C,,0,x,.,0) =0.
Per di piu,
w= o =inge  dw=ing
Qzﬁziwd e™ dC=imdC I
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Al primo ordine, la linearizzazione delle equazipoita allora a:

dE=1E 4o+ TE 4o + JE 4 '"Edwo @)

~ fC 1€ ix

La perturbazionedC delle variabili di entropia pud dunque essere otizra
partire della perturbaziongx con I'equazione:

T1E
(ﬂg+IW )dC—-( )dX-IW( )dx @5

Tutte le derivate che appariscono in questa equnazono ottenute a partire di
un’operatore di derivazione automatica. Tuttavialeve essere attento a rendere
derivabile un certo numero di funzioni che nondoa (valore assoluto, funzioni
min/max, ...).

3.2 Influenza del livello di residuo

La dipendenza dei risultati linearizzati rispettoligello di residuo richiesto e
stata studiata per diverse configurazioni. E stetgervato che una convergenza
con un residuo fissato a sembra sufficiente. Si provera dunque di
raggiungere questo criterio durante i calcoli. aut, non si deve considerare
questo criterio come un criterio assoluto, ma camepunto di riferimento che
puo evolvere in funzione delle proprieta del flugseparazione, ...).

In numerosi casi, una convergenza a fornisce risultati soddisfacenti dal
punto di vista industriale. Tuttavia, si preferisogporre un residuo a  per
proteggersi da problemi di qualita della soluzioarche se richiede allora un
tempo di calcolo piu elevato.

3.3 Linearizzazione della turbolenza

Nella versione di Aether linearizzato (equazionNdgivier-Stokes), la turbolenza
rimane congelata. Infatti, la linearizzazione coetgl dei diversi modelli di
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turbolenza non é ancora terminata, e presentasilipeyblemi, specialmente per i
modelli a due strati (all'interfaccia tra i dueadty.

Per numeri di Mach non troppo elevati, e per ursdtuattaccato, I'ipotesi di
turbolenza congelata e accettabile. Tuttavia, cemeerra nel seguito, I'ipotesi
diventa molto piu critica non appena il flusso sapaln questo caso, la
linearizzazione della turbolenza sembra indispafesad i risultati ottenuti oggi
non sono ancora accettabili.

Durante il tirocinio, una versione di Aether coraumearizzazione parziale della
turbolenza (solo rispetto alle coordinate) é stawduppata dal servizio di
Aerodinamica Avanzata.

3.4 Tempi di calcolo

In generale, e solo per indicazione, la versionediizzata del codice Navier-
Stokes presenta dei tempi di calcolo di circa ld2@uelli della versione non
lineare. Riguardo al codice Eulero, la versionedmzzata presenta un guadagno
di tempo di 1/8 rispetto a quella non lineare.

Il beneficio in tempo della linearizzazione € duaguolto importante, e permette
di introdurre in modo industriale la CFD nei prahbleaeroelastici.

Peraltro, si deve precisare che un calcolo lineat@ frequenziale fornisce
direttamente i risultati in parti reali e immagirarmentre il calcolo non lineare
richiede I'uso di una trasformata di Fourier peepére tali risultati.
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4 Presentazione del progetto AFMP

Il progetto AFMP (Aeroelastic Fighter Model Projeét un progetto tra EADS
Military Air Systems, DLR, DASSAULT AVIATION, I'ONRA e Alenia.
L’obiettivo generale e di acquisire una migliorargmensione dei fenomeni di
flutter di un aereo di combattimento in volo tramso. Il progetto si compone di
simulazioni numeriche e di prove in galleria delntee su un modello
caratteristico di un’ala di aereo di combattimento.

Il modello é costituito da un’ala delta (a profsapercritico) con alettone sulla
quale si puo aggiungere, in modo opzionale, unilaissun serbatoio. L’ala e il
dispositivo di controllo dell’alettone sono fissati un albero. Durante le prove di
“pressione”, si blocca I'albero in rotazione. Irdinuna fusoliera legga I'ala e la
parete della galleria.

Due tipi di prove sono stati effettuati:

Prove di “pressione”: misure stazionarie e instaaie della pressione,
Prove di “flutter”: ricerca delle condizioni di fiter.

I modello AFMP ¢ stato provato in tre configurazialiverse (Figura 4). La
prima, detta configurazione 1, € il modello in dgafazione “liscia”, cioé l'ala
sola. Quando si aggiunge il serbatoio, si ottieaecobnfigurazione 2. La
configurazione 3 e quella con sia il serbatoioithgssile.

L’ala é costituita da un cassone alare e da umoaketcon asse posto a 70% di
corda (dal bordo d’attacco), e che si estendedif0% dell'apertura alare.

4.1 Strumentazione del modello

Le prove sono state effettuate dal 4 all'll lughki@07, nella galleria S2MA
dell'Onera a Modane (Fr). Al livello della strumanione, € stato deciso di usare:

228 sensori di pressione stazionari e instazio(&ulite): 193 sensori
distribuiti sull’ala, 30 sul serbatoio e 5 sul niliss
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30 accelerometri: 24 sull'ala, 4 sul serbatoioseiPmissile;

14 estensimetri distribuiti sul modello;

11 fibre ottiche distribuite sull’estradosso dddall loro spostamento é
seguito con una videocamera e permette di ottdaeteformate;

2 Keyence sull’ala per misurare I'incidenza del it

Una bilancia sulla quale é fissato il modello.

Configurazione 1 :
Ala singola

Configurazione 2 :
Ala + Serbatoio

Configurazione 3 : -
Ala + Serbatoio
+ Missile

| sensori Kulite sono distribuiti su sei sezionil'déa poste a 210, 460, 590, 710,
830 e 950 mm dall'incastro, ma anche sul serbaeisul missile. L'ala é
attrezzata con sensori di pressione differenzialiiiistradosso e l'estradosso,
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eccetto al livello della sezione 4, che presentd@e solo sull'intradosso. Tranne
I'ultima sezione, tutte le sezioni tagliano I'atate.

Peraltro, quando il flutter avviene, un sistemaidurezza € stato installato per
bloccare il modello. Permette di bloccare immediante le vibrazioni del
modello, e di evitare la sua distruzione.

-193 sensor di pressione gliff.
- 24 accelerometn

- 14 estensimetri

- 11 fibre ottiche

-1 bilancia

Missile
- 3 senori di pressione ass.
| -2 accelerometn

Serbatoio:
| -30 sensori di pressione ass. |
-4 accelerometri

Figura 4.3 :Visualizzazione delle sezioni sul modello

43



Capitolo 4

4.2 Lavori di preparazione; prove al suolo

Prima di mettere il modello in galleria, e di cowiare le prove con vento, un
certo numero di prove al suolo sono state effestust stato per esempio
necessario di verificare la tenuta meccanica delatho, e di calibrare i sensori.

Un’altro aspetto importante delle prove prelimirfaria ricerca dell’installazione
del modello che permette di ottenere risultati Wittér interessanti. Infatti,
I'obiettivo éra di ottenere un valore di pressi@nigica di flutter (cioe la dove

il flutter comincia ad apparire) misurabile, ciogmpresa tra 0.8 e 1.5 bar (zona
di funzionamento della galleria S2). La configucaw ottimale era allora cercata
giocando sia sulla lunghezza di lama (rigidezzandetlo di torsione) che sulla
massa del serbatoio (per le configurazioni 2 e 3).

Per ogni configurazione, i tre primi modi di vibraze (due modi di flessione e
un modo di torsione) sono allora stati misuratimado sperimentale all’Onera a
Chatillon (Francia). Per ogni misura, la critica é stata calcolata con un metodo
di linea portante per tre numeri di Mach: 0.700080.92.

E allora stato scelto di usare una lama di spesk?wem, con una lunghezza che
puo variare tra 100 e 160mm. Questa lama permedtma di ottenere un flutter
per le tre configurazioni nella gamma di pressidesiderata.

Canf2m-L160-Cyl Conf2m-L180-Cyl
1200+ 1 1200+ flaxionz
Frequeree = 18,176 Hz Frequence = 46 727 Hz
1000+ Masse peneralsss = 14 221 m2kg . 1000 - Masse genaralsen = 15403 mkg
Arnehat st = 8.0 (1M 000 Amonissement = &7 (1000}
809 BOO
600 k]
400 400
200 200 - e
il . 0
BO0 1000 1200 1400 1800 1800 2000 WHD 1000 1200 00 1800 1800 2000

Figura 4.4 :Due primi modi di flessione
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4.3 Svolgimento delle prove

Le prove si sono svolte dal 4 all'll luglio 2007]([[8]). Le configurazioni
provate sono state consecutivamente la configunazy la configurazione 1 e la
configurazione 3. Si possono dissociare le provépdessione” e le prove di
“flutter”. Durante le prove di pressione, sei nuimtBMach sono stati considerati:
M=0.70, 0.80, 0.85, 0.875, 0.90 e 0.92. Le proweosstate effettuate a 2 e 4
gradi di incidenza. In addizione ai risultati stamri, I'alettone e stato eccitato a
delle frequenze di 10 e 30 Hz. Le ampiezze di fotezvariano tra -2 e 2 gradi,
con un campionamento di 0.5 in 0.5 gradi.

Nota: Durante lo stage, mi sono concentrato sulle provprdssione”.
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5 Mesh aerodinamica del modello AFMP

5.1 Principi teorici

5.1.1 Mesh strutturate e non-strutturate

La differenza principale tra le mesh strutturatenan-strutturate viene dalla
struttura dei dati con cui sono descritte.

In 2D, una mesh strutturata puo essere facilmeeteridta con l'uso di una
matrice. Due nodi vicini nella mesh corrispondondue elementi consecutivi
nella matrice. Tuttavia, anche se le mesh struguparmettono uno stoccaggio
semplice dei dati, sono poche adattate a geonwinglesse come quella di un
aereo di combattimento.

Nel caso di una mesh non-strutturata, i nodi nossPOO essere rappresentati in
un modo cosi semplice. Per una mesh 2D per esempulati necessari alla
descrizione di questa mesh sono:

Una tabella con i numeri dei nodi e le loro cooati&)

Una topologia di elementi, che elenca ogni numerdamento e i numeri
dei nodi che lo definiscono;

Una tabella con i numeri delle normali e le lor@bnate;

Una seconda topologia, che elenca ogni numeroetinehto e i numeri
delle normali ai nodi che lo definiscono.

I maggiore vantaggio delle mesh non-stutturatehé oon presentano una
struttura “globale” come una mesh strutturata. Diseallora piu facile di
aggiungere o togliere un nodo, o di raffinare lssman zone sensibili. Tuttavia,
la complessita di stoccaggio dei dati provoca umento dello spazio
computazionale richiesto, ma anche un aumentoemepd di risoluzione degli
algoritmi. Pero, le prestazioni sempre piu elewdge calcolatori permettono di
ridurre questi problemi, e si trovano dunque senmiiievantaggi alle mesh non-
strutturate (soprattutto per le geometrie complegseo perché sono largamente
usate alla Dassault Aviation.
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Capitolo 5

5.1.2 Creazione di una mesh 3D

bY

Durante la creazione di una mesh 3D, € necessarisecvare una precisione
importante vicino alla parete, con delle maglie sbao spesso abbastanza stese
(la mesh deve essere piu fitta; precisione imptetaella direzione del flusso).
Riguardo alla parte lontana dalla parete, non seédmo di essere cosi preciso
(per non complicare i calcoli) e la mesh é allgrasso isotropa.

Di solito, si usano consecutivamente due metodrdivper generare la mesh 3D:
il metodo detto di “salita frontale” e il metodo‘@elaunay-Voronoi”.

Metodo di “salita frontale”:

Questo metodo € usato nelle zone vicine dal cdrpoincipio di questo metodo

e di costruire strati di maglie 'uno dopo l'altneartendo inizialmente dalla mesh
2D del corpo. L'altezza del primo strato e fissatde altezze degli altri strati

aumentano gradualmente in funzione di un paranoéiionato “ragione” (da uno

strato all'altro, I'altezza delle maglie € moltigdita per la ragione). Il numero di
strati a sovrapporre corrisponde al numero nedesgmr ottenere elementi

isotropi sull’'ultimo strato.

In Eulero, I'altezza del primo strato dipende ddlimensione degli elementi della
mesh superficiale (2D). In Navier-Stokes, I'altezdipende dalle caratteristiche

dello strato limite, e specialmente dal valoreydi= . 1

La mesh realizzata & in generale di buona regalagitpermette di descrivere
decentemente il flusso. Tuttavia, questo metod@rdar complesso quando ci
sono regioni molto irregolari.

Metodo di “Delaunay-Voronoi:
Questo metodo si basa sul risultato della “satitathle” e permette di riempire il
resto dello spazio di calcolo con elementi isotrddimite del dominio di calcolo
corrisponde in generale a una sfera che circondarido (di raggio uguale a una
decina di volte la lunghezza del corpo).
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5.2 Mesh superficiale delmodello AFMP

Nella seguente tabella sono presentati i numenodi e di tetraedri delle diver:
griglie 2D (Tabella X

Numero di nodi Numero di elementi
Confl Euler 8 100 15 800
Confl NS 23 200 45 900
Conf2 NS 29 900 59 500
Conf3 Euler 28 900 57 600
Conf3 NS 43 800 87 100

Tabellal : Caratteristiche delle mesh 2D

La mesh 2D NavieBtokes della configurazione 3 (alassaoio+missile)pud
essere osservatelle figure seguentFigura 51):
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Figura 5.1 : Mesh 2D della configurazione 3
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5.3 Mesh volumica del modello AFMP

Capitolo 5

Nella seguente tabella sono presentati i numenbdi e di tetraedri delle diverse

griglie 2D (Tabella 2):

Numero di nodi

Numero di elementi

Confl Euler 150 000 800 000
Confl NS 1 320 000 7 800 000
Conf2 NS 1 660 000 9 800 000
Conf3 Euler 380 000 2 400 000
Conf3 NS 2280 000 13 500 000

Tabella 2 :Caratteristiche delle mesh 3D

La mesh 3D Navier-Stokes della configurazione a+sérbatoio+missile) pud
essere osservata nelle figure seguenti (Figural®.2pntiera all'infinito € stata

aggiunta):
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Mesh aerodinamica del modello AFMP

/]
7
7
77

77

TN

Y

S

%%

vy

)
,,,/

i
i
7
77

m‘
WA
vl
I
5

[\

il
%,,
BT
i

A
TR
WY
Y
Al

WA
Wi

e

i

i
“As

/ ymﬁ

"Mr#«&#(
Ay

=
Sy

S
A

RN
AN

T
R

Ay

N
A
A
i
I

9l
N
/Py
~

Y,
doah
gﬂ%

T
o

=
as
SV s A

A{
F:
y
ol

bt

P

SEE
e
EE

51

Figura 5.2 :Mesh 3D della configurazione 3






6 Risultati delle prove di pressione

Questo capitolo costituisce la maggiore parte alao presentato nella relazione
e svolto durante il tirocinio. Sara scomposto imgcie parti principali.

Nella prima parte (6.3), mi interessero ai risultstazionari delle prove di
pressione. | parametri fondamentali saranno i ceffti di pressione. | risultati
sperimentali e numerici saranno confrontati, erevera a spiegare le differenze
osservate, studiando per esempio l'effetto delkxosita e di una correzione di
Mach.

La seconda (6.4) e la terza parte (6.5) sono giiniaa si focalizzano sulle
variazioni di pressione dovute alla rotazione dédftone. La seconda parte
concernera le rotazioni stazionarie, mentre nedleat, le rotazioni saranno
instazionarie. Come nella prima parte, diversi istadranno condotti per
caratterizzare meglio i risultati.

La quarta parte (6.6) € una parte esploratricee dbiverse investigazioni sono
condotte per provare a capire meglio la naturardeiltati numerici. Queste
investigazioni sono consecutive a rimorsi sull'dso diversi codici. Per esempio,
si studiera l'influenza della flessibilita e del deslo di turbolenza sui risultati
numerici.

L'ultima parte (6.7) prepara la nuova prova in gad del modello AFMP che si
svolgera fra pochi mesi. L'obiettivo € di propousa tecnica di correzione dei
risultati numerici che permetta di ottenere preatizidi momento di cerniera e di
Cz le piu vicine possibili dalle osservazioni fatigyalleria.

Ma cominciamo con una breve presentazione dei slivisultati.
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Capitolo 6

6.1 Post-processo dei risultati sperimentali

| dati sperimentali sono stati forniti dal’Onera, hanno richiesto un lavoro
importante di post-processo (una parte della dataleastata fornita di maniera
“grezza”). Dei calcoli di medie e delle trasformateFourier (estrazione della
prima armonica del segnale) sono stati effettudke snisure temporali.

6.2 Parametri di calcolo

In questa parte, si presenta una parte dei ddti peg la risoluzione numerica
delle equazioni di Navier-Stokes:

Navier-Stokes non lineare:

- 5000 iterazioni

- Salita in CFL: da 1 a 10 (CFL=10 raggiunto dop@ &erazioni)
- Dimensione di Krylov: 10

- Numero di restart GMRES: 3

Navier-Stokes lineare:

- Dimensione di Krylov: 500

- Numero di restart GMRES: 8
- Coefficiente BSOR: 0.9

6.3 Risultati stazionari

6.3.1 Coefficienti di pressione

Il codice Aether che risolve le equazioni di Nav&tokes é stato usato nella sua
versione non lineare sulle diverse configurazioellAFMP. Il modello di
turbolenza associato € il modello- ¢ a due strati. Lo schema temporale (nel
senso del sistema iterativo, cioé numerico) usatpécito iterativo.

Le ripartizioni di coefficienti di pressione stazionari calcolati e misurati per
un’incidenza di due gradi sono presentati nellairigseguenti (Figura.b a
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Risultati delle prove di pressione

Figura 6.5). Per non appesantire la relazione, solisultati relativi alla
configurazione 3 (alat+serbatoio+missile) sono preege | risultati qualitativi per

le due altre configurazioni sono similari (i risatitsaranno comunque presentati e
confrontati nella parte riguardo all'influenza delrbatoio e del missile).

La prima osservazione che si puo fare é che, nantesil nostro sforzo di non
tenere conto dei sensori difettosi, i dati speritapresentano delle irregolarita.
Queste irregolarita sono presente attorno all’aészerniera (dell’alettone) e al
bordo d’attacco, per tutti i numeri di Mach e tuttesezioni. Si sa che la regione
dell'asse di cerniera e critica per le misure, persi tratta di una zona con
discontinuita geometrica. Per di piu, durante leovpr in galleria,
I“impermeabilita” tra il cassone alare e lalet®onnon éra perfetta. Le
conseguenze di questo problema sul comportamenbdiaamico non sono ben
chiare.
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Capitolo 6

Le simulazioni Navier-Stokes mostrano un buon atmaon i dati sperimentali
nella parte subsonica (M<0.80), e delle differeakzbastanza importanti a partire
da M=0.85 riguardo all'esistenza e la posiziondidegj. Per di piu, i coefficienti
di pressione sono allora diversi al bordo di uscita: a M=0.pér le quattro
sezioni piu lontane dallincastro, la regione pdste dell'ala e totalmente
separata in galleria ( in vicinanza dal bordo di uscita) ma non in cabcol

A partire da M=0.85, il calcolo non ritrova tutti grti visti in galleria, e quando
lo fa, c’e fino a 10% di corda di errore sulla préohe della loro posizione.
Globalmente, la predizione sull’'estradosso dell@kaigliore che sull'intradosso.
Risultati similari sono stati ottenuti dal’Onerarcuna mesh e un modello di
turbolenza diversi (approccio strutturato e model®palart-Allmaras a
un’equazione).

6.3.2 Effetto della viscosita

Il codice Eugenie che risolve le equazioni di Eollerstato anche usato su tutte le
configurazioni. | risultati Eulero sono confrontatiquelli Navier-Stokes e ai dati
sperimentali (Figura 6.6 e Figura 6.7).

Come se lo aspettava, le differenze tra le duelazrmani numeriche sono piccole
in regime subsonico, l'influenza dei termini viscessendo ancora del secondo
ordine. Le differenze osservate al bordo di ussatao dovute al fatto che i calcoli
Eulero sono effettuati su delle mesh con bordosdita affilato, contrariamente
alle mesh Navier-Stokes dove il bordo di uscitp&sso.

A M=0.90 (Figura 6.7), in alto transonico, le difeze tra le due simulazioni
sono molto piu importanti. Come di solito, gli uittervengono piu indietro nel
calcolo Eulero. Al livello dell’alettone, i risuliaEulero forniscono valori piu
lontani da quelli ottenuti in galleria.

Complessivamente, i risultati ottenuti nei due nmilbdégmangono comunque

similari. Siccome le due mesh sono diverse, qusstdio mostra che i problemi
osservati (bordo di uscita, posizione degli urt) non vengono da un problema
di geometria propria alla mesh Navier-Stokes o ieule
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Capitolo 6

6.3.3 Effetto di definizione del profilo

Per provare a spiegare le differenze osservatéz{poe degli urti, valori di  al
bordo di uscita, ...), 'analisi deve essere cordtau Dei calcoli in Eulero e
Navier-Stokes linearizzati sono stati effettuatir palutare I'impatto di una
rotazione di alettone o di una modifica dell'inaida sui risultati aerodinamici.
L’obiettivo essendo di verificare se un errore dsuma dell’incidenza o della
rotazione dell'alettone potrebbe spiegare le diffiee osservate. | risultati
ottenuti dimostrano che questa ipotesi non € d&jioe della pessima
correlazione tra calcoli e risultati sperimentatifatti, gli effetti di alettone e di
incidenza non hanno un’influenza sui “carichi past® dell’ala (si ricorda che i
livelli di carichi posteriori sono molto diversi icalcolo e in galleria). | risultati
Eulero sono presentati sulle Figura 6.8 e Figu®a 81 osservano gli effetti di un
errore di rotazione di alettone di 0.2 gradi (Fay@r8), e di un errore di misura
dell'incidenza di 0.5 gradi (Figura 6.9).
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6.3.4 Correzione di Mach

Per provare a ottenere risultati numerici piu viada quelli sperimentali, una
correzione di Mach di +0.02 e stata proposta. Nwalcoli Navier-Stokes sono
allora stati effettuati a M=0.82 e M=0.87. | risiltottenuti sono confrontati a
quelli a M=0.80 e M=0.85 e presentati nelle figaeguenti (Figura 6.10, Figura
6.11 e Figura 6.12).

Con la correzione di Mach, le posizioni degli usii avvicinano ai risultati
sperimentali. Per di piu, i coefficienti di presstoal bordo di uscita sembrano
lievemente migliori. Questa correzione di Mach serdssere piu giustificata in
transonico che in subsonico. Si provera dunquerdirne conto da M=0.85.

Sulla Figura 6.12, si confrontano i risultati speentali a M=0.875 e il calcolo a
M=0.90 (che & un dunque vicino da M=0.895 se sisittama la correzione di
Mach). In questo caso ancora, la posizione detiledargamente migliorata. Per

di piu, i livelli di

al bordo di uscita sono molto piu vicini dai risui

sperimentali, soprattutto per le sezioni 3, 4 e 6.
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Le diverse indagini tentate per provare a capwddine di questa correzione di
Mach sono rimaste infruttuose. | calcoli sono ¢dffati sulla forma CAO usata
per costruire il modello. L’'Onera ha dimostrato alme incidente sulla forma
calcolata produce errori del secondo ordine. Questeezione di due punti di
Mach sembra necessaria, ma la sua ampiezza e kmgarsuperiore a quelle
effettuate generalmente.

6.3.5 Effetto di incidenza

In questa parte, si verifica se I'effetto di ingida e decentemente restituito dal
calcolo. Si puo quindi confrontare i gradienti detficienti di pressione rispetto

all'incidenza ottenuti dal calcolo Navier-Stokesdalle misure in galleria. Per

calcolargli, si fa delle differenze finite tra isultati a due e quattro gradi di

incidenza. | risultati numerici sono ottenuti datice Navier-Stokes linearizzato.

Il nostro confronto si limite alla configurazionealM=0.85.
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Si puo vedere che la correlazione tra le misure alcoli € molto buona.
Quest'osservazione ci rassicura sulluso del codicearizzato. Ci permette

anche di limitare I'analisi a una sola incidenzay(adi), siccome abbiamo appena

dimostrato che siamo capace di bene restituire noamente un cambiamento di

incidenza.
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6.4 Rotazioni stazionarie di alettone

In questa parte, si analizzano gli effetti aerodiita di una rotazione stazionaria
di alettone. Specificamente, ci si interessa alledificazioni indotte da una
rotazione di alettone sul campo di pressione. Slepa allora di gradiente di
pressione. A partire dal risultato a rotazione ayuli calcolera dunque la
variazione di pressione indotta dalla rotazione. $nplificare i confronti, si
prende sempre come riferimento una rotazione dsé&° calcoli sono effettuati
per una rotazione diversa, si adimensionalizzanpodo risultati a 1° di
rotazione). Se si considerano piccoli spostamgnticfle rotazioni), si ottiene
allora una derivatBCPLO/DBrag.

Si adottera sempre un’ipotesi di piccoli spostain@atazioni inferiori a 1°) che
permettera di usare dopo un’ipotesi di linearita.

BN

Nota: Convenzione: una rotazione di alettone e positiuango l'alettone si
sposta verso il basso, negativa quando si sposia Valto.

Per calcolare la derivata DCPLO/DBraq, diversi rdetmno disponibili:

Dal punto di vista sperimentale, i coefficientipdessione possono essere
misurati per diverse rotazioni. Tipicamente, dueaet prove del modello
AFMP, per ogni numero di Mach e per ogni configimag, il modello &
stato messo in galleria con delle rotazioni ditale¢ di-1°, -0.5°, 0°, 0.5°

e 1°. Le derivate DCPLO/DBrag possono allora esseieolate via
differenze finite. Si possono scegliere differefinge decentrate in avanti
o indietro, centrate, e confrontare i risultatidrdoro.

Dal punto di vista numerico, si possono usare ii@odon lineari e
linearizzati.

6.4.1 Metodo con Navier-Stokes o Eulero non lineare

In questo caso, il metodo e similare al caso spariaie: si effettuano diversi
calcoli non lineari per diverse rotazioni dell’atete, e si calcolano i gradienti di
pressione via differenze finite. Per essere cagrsistcon le prove in galleria di
vento, i calcoli lineari saranno effettuati perldebtazioni di -0.5°, 0° e 0.5°.
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La difficolta di questo metodo viene dal calcoloncootazione non nulla
dell'alettone. Questo calcolo richiede la creazidnana mesh dove la geometria
tiene conto dalla rotazione. Per creare questa ms&slusa un metodo di
deformazione della griglia:

Si parte dalla mesh con rotazione nulla dell’aledto

Si deforma la geometria, e dunque la mesh supadi@D;

Usando dei metodi di deformazione di griglia, astette il cambiamento
di geometria 2D nella mesh volumica 3D;

Si ottiene una mesh volumica che tiene conto dkdfarmazione.

L’operatore di deformazione di griglia & stato spppato dalla Dassault Aviation,
e permette di ottenere rapidamente una nuova niesjuélche minuto) con la
stessa topologia di quella iniziale. Questo meteduolto efficiente per piccole
deformazioni (come nel caso dellAFMP). Quando laefodmazione della
geometria € piu importante, la deformazione dilgrigliventa piu complessa
perché puo introdurre tetraedri di volumi negatbéapovolta di maglie).

Sulla Figura 6.14, é rappresentata in azzurro waan geometria con rotazione
dell’alettone di -10 gradi (la rotazione e statanauatata per visibilita). Le maglie
estreme dell'alettone sopportano tutta la defororezi(metodo “elastico”). Per
I'analisi, si dovra essere attento a non metteoppo vicino dalla fusoliera o
dalla fine dell’alettone in apertura per non vedsgpparire termini parasiti.

Figura 6.14 :Deformazione della geometria; Conf3
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6.4.2 Metodo con Navier-Stokes o Eulero linearizzato

Grazie all'ipotesi di piccoli spostamenti, i codiiciearizzati sono particolarmente
adattati alla problematica di rotazione di alettdree soluzione fornita dal codice
linearizzato e infatti direttamente il gradiente doefficiente di pressione
DCPLO/DBraqg, e non necessita allora un post-pracedss risultati ottenuti. Per

funzionare, il codice linearizzato richiede:

Una soluzione non lineare di riferimento (tipicarteea rotazione nulla);
Un gradiente di spostamento che traduce la defoomezindotta dalla
rotazione.

In ALE (deformazione di griglia), il gradiente dpastamento rappresenta lo
spostamento rispetto alla forma di riferimento geddne nulla) di tutti i nodi

volumici. Il gradiente di spostamento volumico éentito a partire da un
gradiente di spostamento superficiale con una t¢acsimilare al metodo di

deformazione di griglia visto in precedenza (I'unifferenza e che il metodo é
qui linearizzato). In traspirazione (riservato Millero), il gradiente di

spostamento rappresenta I'evoluzione delle norada@orpo.

Soluzione non

lineare Gradiente di
\ soluzione

Gradiente di / DCPLO/DBraq

spostamento

La tabella seguente confronta i tempi di calcola dedici non lineari e
linearizzati (risultati su supercalcolatore Bull\Nscale, processori Itanium per i
calcoli Navier-Stokes, Xeon per quelli Eulero).capisce facilmente l'interesse
dei codici linearizzati dal punto di vista induate.

Calcolo NS non lineare NS linearizzato Eulero rioadre| Eulero linearizzat
M=0.80 Conf3 2 h 30 min 25 min 100 min 25 min
M=0.85 Conf3 6h 30 min 100 min 35 min
M=0.875 Conf3 6 h 35 min 100 min 30 min

Tabella 3 :Tempi di calcolo
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Nota: | calcoli Navier-Stokes sono effettuati su 64 psswei, mentre quelli di
Eulero sono effettuati su 16 processori.

6.4.3 Verifica dell'ipotesi di linearita

Prima di cominciare con i risultati numerici, siopa a giustificare l'ipotesi di

linearita dal punto di vista sperimentale. Si cllcallora i gradienti di pressione
DCPLO/DBraq da diversi modi (diversi tipi di difimze finite) a partire dei

risultati sperimentali con rotazione di alettoneld -0.5°, 0°, +0.5° e +1°. Se si
ottengono gli stessi risultati per tutte le diveddéerenze finite, allora I'ipotesi di

linearita attorno alla soluzione a rotazione nallgiustificata. Ci si concentra sui
risultati relativi alla configurazione 1 (ala sidgp Tre diverse differenze finite
sono calcolate: due differenze finite centratetitd e -1° e tra +0.5° e -0.5°, e
una differenza finita in avanti tra +0.5° e 0°.

Si pud osservare che complessivamente, le trerelifte finite presentano
risultati identici, e il nostro approccio lineargistificato. Quest’osservazione e
particolarmente vera fino a M=0.85, dove abbianificdita per distinguere le tre
curve tra di loro. A partire da M=0.875, si commeai osservare certe differenze.
Tuttavia, le due differenze finite centrate conéina a fornire risultati identici.
Anche a M=0.90, dove ci sono urti molto intensipsd continuare ad accettare
I'ipotesi di linearita. Quest’osservazione ci rassa nel nostro modo di
funzionare, e ci permette di giustificare il nostpproccio del problema di
rotazione dell’alettone con i codici Eulero e Nanv&tokes linearizzati.

Conoscendo questi risultati, € stato anche decisselézionare il calcolo di
differenze finite tra -0.5° e +0.5°. Questa diffezra finita costituira il nostro
riferimento per il calcolo dei gradienti di pressgoDCPLO/DBraq sperimentali.

Nota: si ricorda che DCPLO/DBraq rappresenta la variazidi coefficiente di
pressione consecutiva a una rotazione di alettonetld (rispetto alla
configurazione a rotazione nulla).
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6.4.4 Confronti tra risultati numerici e sperimentali

In questa parte, si confrontano i risultati numiecimn quelli ottenuti in galleria
del vento. Si considerano tre codici numerici dsveil Navier-Stokes non
lineare, il Navier-Stokes linearizzato e I'Euleméearizzato. Per non appesantire
il discorso, ci si concentra solo sul caso dellafigurazione 3 (alatserbatoio+
missile). | diversi numeri di Mach considerati sdie0.70, M=0.80, M=0.85 e
M=0.875. Il caso M=0.90, che presenta un componamearticolare, sara
studiato in una prossima parte.

Nel caso di M=0.70 (Figura 6.19), i tre codici me&no risultati molto simili.

Tuttavia, sono tutti i tre diversi dai risultati espnentali. Anche se |l

comportamento globale sembra essere lo stessotasproblemi di livelli sia sul

cassone che sull'alettone. Sul cassone, le variadiopressione calcolate sono
quasi due volte piu elevate rispetto a quelle naiguin galleria. Le differenze
sull’alettone sono piu piccole, ma sono comunquesgmte. Questi problemi di
livello non sono nuovi, e sono quasi automaticiemproblematiche di rotazione
di alettone, sia per Dassault Aviation che nellgetatura ([9]). Per altro, le
osservazioni dell’Onera per ’AFMP sono le stesse.

Il picco osservato a M=0.70 e localizzato al lieetlel’asse di cerniera. La
variazione di pressione ci € dunque massimale.eNsgkioni 3 e 4, si nota una
bozza sull'intradosso un po’ prima dell'alettonaie@to fenomeno locale mostra
l'influenza del serbatoio. Il flusso ci raggiungeidnumeri di Mach locali
transonici. Questa regione € anche quella dovesstreano le differenze piu
importanti tra i calcoli Navier-Stokes e Eulero.iMalcoli Eulero, si puo anche
notare un comportamento sbagliato al livello deldbadi uscita, con coefficienti
di pressione che si “aprono”. Questo difetto putbatda essere attribuito a un
problema di griglia aerodinamica (che non e ablmastaaffinata) piuttosto che a
un problema di modellizzazione del fluido.
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| risultati qualitativi a M=0.80 (Figura 6.20) sogb stessi. Si pu0 tuttavia notare
I'arrivo di urti sull'intradosso a monte dell’'alette sulle sezioni 3 e 4 (a circa
50% di corda). Questi urti presentano una variaidincoefficiente di pressione
positiva, e traducono quindi un urto che si spostavanti quando si ruota
I'alettone verso il basso. | valori superficiali ideoefficienti di pressione

presentati sulla Figura 6.21 permettono di averégdea dell’intensita e della

posizione degli urti (regioni in rosso).
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Figura 6.21 :Distribuzione dei Kp intradosso; Conf3; Inc=2°; M80

A M=0.85 (Figura 6.22), gli urti sono presenti sgull'intradosso che
sull’estradosso dell’ala, e si estendono nettamanteapertura. La prima
osservazione che si puo fare é che la soluzioneletiea dall’Eulero linearizzato

e molto lontana da tutti gli altri risultati. Si@uunque considerare che la regione
di uso dell’Eulero si finisce a M=0.80. A M=0.8%,calcolo Eulero prevede gli
urti sull’alettone, mentre sono a priori ancoraipiesati sul cassone. | risultati in
termine di Forze Aerodinamiche Generalizzate (FAQ) momento di cerniera
saranno dunque probabilmente sbagliati. Per dilpippsizioni relative degli urti
rispetto alle linee di nodi modali potrebbero essdiverse in funzione della
modellizzazione, e potrebbero dunque provocare ocotamenti al flutter diversi.
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Riguardo ai risultati Navier-Stokes, gli approcanelrizzati e non lineari
producono risultati quasi identici. Si puo tuttavoaservare differenze nelle
regioni degli urti. Si dovra allora studiare I'efi@ dell’ampiezza di rotazione sui
calcoli di differenze finite, per verificare sesultati non lineari si ravvicinano da
quelli linearizzati quando si diminuisce I'angolo rdtazione (limite ai piccoli

spostamenti).

In generale, i risultati Navier-Stokes sono abbasa lontani da quelli
sperimentali. Sembra dunque necessario studiafiette della correzione di
Mach, sperando allora spostare gli urti indietradarre i livelli sul cassone.

Nota: gli urti estradosso presentano DCPLO/DBraq nepailivurti si spostano
dunque all'indietro quando si ruota l'alettone weildbasso.
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Figura 6.22 :Variazione di coefficienti di pressione; Conf3¢#2°; M=0.85

Dopo avere visto il suo comportamento a M=0.83aégleciso di non includere
il risultato dell’Eulero linearizzato a M=0.875. dblalmente, si osserva (Figura
6.23) che per questo numero di Mach, urti intradess estradosso sono presenti
su tutta l'apertura dell’ala (piuttosto a monte I'dédttone sull’intradosso, e

sull’alettone sull’'estradosso). L'osservazione nmda stessa sulla Figura 6.24 e
la Figura 6.25. Su queste figure, sono stati adgiwalori del fattore di forma
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incomprimibile e del taglio . Questi parametri forniscono un indizio per
avvistare le regioni dove il flusso é separatoatiifun valore di  superiore a
2.4 (valore teorico di un flusso separato per @wsdrd piana), e dei valori di
superiori a 60° traducono in generale dei fluspasati. Nella configurazione 3,
per M=0.875, il flusso, al di fuori della scia detrbatoio, rimane totalmente
attaccato.

Oltre i valori massimali nelle regioni degli urii,risultati in Navier-Stokes
linearizzati e non lineari sono gli stessi. Se@ifoontano i risultati numerici e
sperimentali al di fuori degli urti, 'adeguamerg@iuttosto buono. Si puo anche
notare che i livelli di variazione dei coefficieri pressione sono molto piccoli
sul cassone, e che dunque gli urti infastidiscanaircolazione di informazione.

Al livello della posizione degli urti, i risultatisono piu soddisfacenti
sull’estradosso che sullintradosso dell’ala. Utral volta, si spera che la
correzione di Mach (di due punti) possa ravvicinarsultati numerici da quelli
sperimentali. Si ricorda che i livelli di DCPLO/D&y sono difficilmente
paragonabili nelle regioni degli urti, siccome lsaletizzazione spaziale dei
sensori non é sufficiente (anche se é gia abbastlazata).
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Figura 6.23 :Variazione di coefficienti di pressione; Conf3¢c#2°; M=0.875
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Figura 6.25 :Distribuzioni di Kp, Hi e ; Estradosso; Conf3; Inc.=2°; M=0.875
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6.4.5 Caso particolare di M=0.90

Come introdotto nella parte di presentazione detliceo Navier-Stokes
linearizzato (3.2), il livello di convergenza riesto per i calcoli € raggiunto
quando il residuo scende sotto i . Fino a M=0.875, verificare questa esigenza
non richiedeva sforzi troppo importanti. A M=0.98® convergenza diventa molto
piu difficile. Come si puo osservare sulla Figurd6; dopo 4000 iterazioni, il
livello di residuo raggiunto non € neanche sces $o

Residu
1

ol

0,01

0,001

0 00 1060 1500 2000 2500 3000) 3500 4000
Iterations

Figura 6.26 :Convergenza del calcolo linearizzato; Conf3; Irfg$2=0.90

Tale difficolta per convergere sono caratteristicieun problema mal posto.
Infatti, come spiegato nella parte 3.3, la turbeéenon & ancora stata linearizzata
nel codice Navier-Stokes linearizzato. Pero, a M80si sa che la turbolenza
gioca un ruolo fondamentale, e che € molto semsiilpiccole perturbazioni.
Quest'osservazione € ancora piu vera nel casoAd@lP perché una parte del
flusso e separata come si pud vedere sulla Figui28 ueste separazioni
provengono da urti di forte intensita).

| risultati in gradienti di coefficienti di pressie sono presentati sulla Figura
6.27. La prima osservazione € che a causa deltaetizzazione spaziale delle
misure in galleria, sara molto difficile confrorgar risultati numerici con quelli
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sperimentali (soprattutto nelle regioni degli urtip sforzo e il confronto saranno
quindi concentrati sui risultati dei codici Navistekes linearizzati e non lineari.

Per la prima volta dall'inizio dell’analisi, diffenze importanti sono osservate tra
i due codici. Sulle sezioni 3, 4, 5 e 6, il livelloa anche il segno degli urti
calcolati in Navier-Stokes linearizzato sono diveds quelli ottenuti via il
Navier-Stokes non lineare. Al contrario, nelle guiene sezioni, il confronto tra i
due calcoli & eccellente. Se si osservano i lieklli e (Figura 6.28 e Figura
6.29), si vede che le sezioni 3, 4, 5 e 6 sonoragpaia sull'intradosso che
sull’estradosso dell’ala, mentre il flusso rimat@aecato sulle due prime sezioni.
Una correlazione tra la separazione del flussorisuitati sbagliati del codice
Navier-Stokes linearizzato sembra dunque esistéigotesi di linearita non e
allora accettabile appena il flusso separa.
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Figura 6.27 :Variazione di coefficienti di pressione; Conf3¢#2°; M=0.90
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L’osservazione che i risultati linearizzati e nanekri forniscono variazioni di
segno contrarie significa che le due modelizzazpyedicono spostamenti degli
urti in direzioni contrarie. Ma si sa anche chegemerale, gli urti si spostano in
direzioni contrarie in funzione della separazioeéftlisso. Infatti, nel caso di un
urto senza separazione, quando si aumenta I'inzaddal profilo, I'urto si sposta
in generale all'indietro. Nel caso di un urto cosparazione, a causa della
sovrappressione consecutiva alla separazioneg l&irsposta piuttosto in avanti.
Il codice linearizzato non riesce probabilmentappresentare questo fenomeno.
E sicuramente una delle ragioni per cui il codiomisce risultati sbagliati nel
caso di flussi separati.

In conclusione, si pud dunque affermare che I'usb abdice Navier-Stokes

linearizzato nel caso dellAFMP non € piu accet@la partire da M=0.90.
L'ipotesi di linearita &€ contestata dalla separaeidi una parte del flusso.

CONF3
M=0.90; AoA=2

Intrados

Figura 6.28 :Distribuzioni di Kp, Hi e ; Intradosso; Conf3; Inc.=2°; M=0.90
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Conf3
M=0.90; AoA=2

Extrados

Figura 6.29 :Distribuzioni di Kp, Hi e ; Estradosso; Conf3; Inc.=2°; M=0.90

6.4.6 Correzione di Mach

Durante il precedente confronto, la necessita féittefare la correzione di Mach
proposta in precedenza si € manifestata: togliaee glnti di Mach ai risultati
numerici. | risultati dei calcoli Navier-Stokes diarizzati per numeri di Mach di
0.82 e 0.87 sono presentati nelle figure che seguGn concentriamo ancora
sulla configurazione 3 (alatserbatoio+missile) aahncidenza di 2°.

| gradienti di coefficienti di pressione a M=0.8Bidura 6.30) variano solo
lievemente rispetto a quelli a M=0.80. Tuttaviallen@egioni in vicinanza del

serbatoio, con urti che cominciano ad appariréistthdosso, si vede un piccolo
miglioramento del comportamento rispetto ai risulsperimentali. In effetti, la

posizione degli urti sembra essere piu coerente laodatabase a M=0.82.
Tuttavia, in questo caso di flusso subsonico, tozsf per effettuare la correzione
puo essere discutibile.
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Figura 6.30 :Correzione di Mach: effetto sui DCPLO; Conf3; 126:=M=0.82

Per il caso M=0.85 (Figura 6.31), la correzionddich a M=0.87 ha un effetto
molto piu importante, e migliora nettamente la etazione tra il calcolo e i

risultati sperimentali. La posizione degli urti, mache il livello dei gradienti di
pressione sul cassone e l'alettone, evolvono nétemte. Gli urti possono
spostarsi all’indietro di quasi 10% di corda. Neulta una migliora adeguazione
con I'esperimento. Si nota tuttavia che il confoortene migliore sull’estradosso
che sull'intradosso dell'ala; quest’osservazionestreo che le differenze tra le
misure e i calcoli non provengono solamente da eoraezione di Mach, ma

derivano da un fenomeno certamente molto piu cossple
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Figura 6.31 :Correzione di Mach: effetto sui DCPLO; Conf3; 126:=M=0.87

6.4.7 Effetto dellampiezza di rotazione

Da M=0.85, i calcoli Navier-Stokes linearizzati enn lineari presentano
differenze non trascurabili nelle regioni degliiukfobiettivo di questa parte e di
capire l'origine di queste differenze, e di verie se possono derivare da
un’ampiezza di rotazione troppo elevata (tale dpetesi di linearita non sia piu
accettabile). Infatti, l'ipotesi di linearita € dh solo nell'ambito di piccoli
spostamenti. | gradienti di pressioni non lineana ottenuti da differenze finite,
usando rotazioni di alettone di 0.5°. Per un nuntfdach superiore a M=0.85,
una tale rotazione potrebbe essere al di fuorf@@hpo dei piccoli spostamenti”
(anche se parre molto piccola). Si verifica allge i risultati non lineari si
ravvicinano da quelli linearizzati quando si coesa una rotazione di alettone

piu piccola, di solo 0.1°.

Si considera la configurazione 2 (alatserbatoid)1=0.85, e si confrontano i
risultati non lineari per due differenze finite drge: la prima tra delle rotazioni di
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+0.5° e 0°, la seconda tra +0.1° e 0°. | risukatio presentati sulla Figura 6.32 e
la Figura 6.33.

Chiaramente, diminuire 'ampiezza di rotazione rema nettamente il risultato
non lineare da quello linearizzato. Quest'ossensaie rassicurante, e permette
di validare I'approccio linearizzato per numeriMiach transonici. Tuttavia, piu il
numero di Mach tende verso 1, e piu l'ipotesi dedrita diventa critica: il suo
dominio di validita si limite a spostamenti sempie piccoli.
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6.4.8 Problema della sezione 6 sulla configurazione 1

Nei calcoli relativi alla configurazione 1 (ala gola), per tutti i numeri di Mach,

si osserva un comportamento patologico sulla sezédei risultati ottenuti con

il codice Navier-Stokes linearizzato. Infatti, egienti di coefficienti di pressione
si aprono al bordo di uscita (Figura 6.34). Quesstanvazione € molto particolare
perché riguarda solo il codice linearizzato e skaloprima configurazione, i

risultati linearizzati per le due altre configurazi rimanendo puliti. Pero, le
mesh superficiali delle tre configurazioni sono gjuke stesse, le differenze
essendo limitate alle regioni in vicinanza del asévto e del missile.

Per provare a capire l'origine di questo fenomeadoune indagini sono state
sviluppate. Oltre al confronto delle diverse medie(non ha mostrato differenze
fondamentali), un’analisi di convergenza € statadotta. Il residuo € stato sceso

fino a . Il risultato allora ottenuto e identico al preeatk. Si e allora
provato a usare nuove tecniche di deformazionediizzate) di griglie. Per tutti i
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casi, i risultati numerici mostrano ancora un’apextdei gradienti di pressione al
bordo di uscita della sezione 6.

L’origine di questo problema di risoluzione non tata evidenziata. Si dovra
allora sempre tenere conto di questo difetto. Beherlo, sarebbe probabilmente
necessario costruire una nuova mesh volumica.
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Figura 6.34 :Problema della sezione 6; Confl; Inc=2°; M=0.80
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6.5 Rotazioni di alettone instazionarie

In questa parte, ci interessiamo a un’eccitazioraedtone sinusoidale del tipo:
a=d, +d,sin(ut) 46)

La risposta del sistema in regime permanente eaatjoasi sinusoidale, ma puo
essere sfasata. Diventa allora interessante usanmotbizione complessa: lo
sfasamento sara dunque all’origine dell’arrivo ditermine immaginario. In ogni
punto del flusso, la pressione si scrive:

P=PR,+Re"™’) =P +[Re(DP)+ilm(DP)le"  (47)

Re(®P) = P, cosf )
Im(DP) =P, sin( )

Nel progetto AFMP, le oscillazioni di alettone sstate realizzate per frequenze
di 10Hz e 30Hz, e ampiezze di rotazione di 0.5°.e 1

Per ottenere le parti reali e immaginarie delleiazoni di coefficienti di
pressione misurate sperimentalmente, si effettueaatrasformata di Fourier del
segnale temporale della pressione, dalla qualeesdgra solo la prima armonica.
Il metodo sara lo stesso per i calcoli non lineari.

Al livello numerico, si considerera solo il codidgavier-Stokes, nelle sue
versioni linearizzate e non lineari. | risultati |Bxo non saranno presentati (o
allora solo in casi particolari), siccome linfluemdei termini viscosi € gia stata
discussa nella parte stazionaria (6.3.2).

6.5.1 Metodo ALE non lineare

Riguardo al calcolo Navier-Stokes non lineare, istimguono, con uno schema
numerico implicito, il passo di tempo “fisico” chmorrisponde allandamento
reale dei valori, e il passo di tempo “numericoéfidito localmente in ogni punto
della mesh) che corrisponde alle iterazioni imfaialel codice tra due passi di
tempo fisici.
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Prima di iniziare con la risoluzione non linearnejeve dunque scegliere il valore
del passo di tempo “fisico” e il numero di sotterédzioni implicite tra due di
guesti passi di tempo.

Per calcolare la deformazione della mesh ad ogss@ali tempo “fisico”, si
calcola in realta un'unica deformata per 'ampiedzaotazione massima, e si
interpola dopo questa deformata ad ogni passarde

Il passo di tempo “fisico” e funzione del numerosdiddivisioni di un periodo.
Nellambito del progetto AFMP, diversi calcoli sostati effettuati con 32, 64,
128 e 256 suddivisioni. In generale, il risultatopgeeso sul quarto periodo
calcolato. Tuttavia, ho notato durante i calcolk d¢hrisultato ottenuto dopo due
periodi € gia spesso abbastanza soddisfacente.

Sulla Figura 6.35, si vedono i risultati instazion@&10Hz) corrispondenti alla
sezione 3 della configurazione 1 a M=0.80. Le pestili e immaginarie dei
gradienti di pressione di tre risultati non line@on 32, 64 e 128 suddivisioni e
20 o 15 sotto-iterazioni) sono confrontati ai riatilsperimentali e linearizzati. Al
livello della parte reale, i risultati sono moltadslisfacenti. Sulla parte
immaginaria, la conclusione € molto piu incertaridultati ottenuti variano
nettamente in funzione dal numero di suddivisi@nsiderate, e sono abbastanza
lontani dai risultati sperimentali e linearizzatbembra dunque che 128
suddivisioni non siano sufficiente: si usera ad&&® suddivisioni.

Expe lower
0.02 x Expe upper

NS linearise

. 1 T=32 - 20 ss-iterations
T=64 - 15 ss-iterations
T=128 - 15 s&-i i

Figura 6.35 :Influenza numero di suddivisioni; Confl; M=0.8&Z%ne 3;
f=10Hz
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Diversi calcoli sono stati effettuati con 256 swigloni. Innanzitutto, un’analisi
sul numero di sotto-iterazioni e stata fatta, caicai con 10, 20 e 30 sotto-
iterazioni. Nella speranza di ottenere una migliosaluzione del problema, il
CFL e stato diminuito da 20 a 10. Questo sforztato proseguito considerando
finalmente un CFL di 3, aumentando la dimensionkrgllov e prendendo fino a
100 sotto-iterazioni (per ogni risoluzione linear@a due passi di tempo
consecutivi). | risultati sono presentati sulle ey 6.36 e Figura 6.37. Gli sforzi
impiegati per raggiungere la convergenza sono miatjortanti. Sulla Figura
6.37, la curva azzurra sembra rappresentare laisaki verso la quale tutte le
altre convergono. Tuttavia, questa soluzione ptesena curvatura strana al
bordo di uscita, ed € impossibile sapere veramsateappresenta la soluzione
finale. Perd, come mostrato nella Tabella 4, hhiegto un tempo di calcolo
molto importante, di quasi 200 ore.

Questo studio ci mostra che I'uso del codice Na8iwkes non lineare nella sua
versione ALE (deformazione di griglia) € poco intliade. Infatti, & difficile
ottenere una soluzione conversa, e i tempi di taksono molto lunghi appena si
prova a forzare la convergenza. Un uso piu sistematel codice ALE non
lineare richiederebbe nuovi lavori di sviluppo.

Peraltro, queste conclusioni rinforzano l'interesdel codice Navier-Stokes
linearizzato. Infatti, questo codice permette dew¢re, senza i problemi legati
alla discretizzazione temporale, dei risultati@dtrma complessa in tempi molto
brevi (inferiori a un’ora nel caso dellAFMP).

Figura 6.36 :Im(DCPLO); 256 suddivisioni; Confl; M=0.80;
Sezione 3; f=10hz
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Figura 6.37 :Im(DCPLO); 256 suddivisioni; Confl; M=0.80; Sez&8; f=10Hz

Calcolo Calcolatore Suddivisioni Sotto-iterazioni | &L | Krylovs | Tempi di calcolo
1 Novascale Itanium 128 15 20 10 16 ore
2 Novascale Itanium 256 10 20 10 20 ore
3 Novascale Itanium 256 30 20 10 57 ore
4 Novascale Itanium 256 30 3 10 41 ore
5 Novascale Itanium 256 100 3 20 200 ore

Tabella 4 :Tempi di calcolo ALE lineare per 4 periodi

Nel seguito dell’analisi del progetto AFMP, i rigati numerici instazionari
saranno quindi in maggioranza derivati da calca@vidr-Stokes linearizzati (si
considerera anche talvolta risultati forniti dalllEro linearizzato).

6.5.2 Confronto dei risultati per f=10Hz

Per non appesantire la relazione, ci concentrianmaltta volta sulla
configurazione 3 (alat+serbatoio+missile). | ristiltasaranno presentati
sostanzialmente sotto forma reale e immaginaria. vi@gare gli approcci, Si
adottera anche un punto di vista orientato “autaagt con rappresentazione
delle ampiezze e delle fasi.
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Si ricorda che:

Re(DCPLO) rappresenta la parte reale della vamazih coefficiente di
pressione consecutiva a una rotazione di alettodé, dioe la variazione
in fase con I'eccitazione;

ImM(DCPLO) rappresenta la parte immaginaria dellaiazéone di

coefficiente di pressione consecutiva a una roteezidi alettone di 1°,
cioé la variazione in opposizione di fase con lieaione. La parte
immaginaria € dunque fortemente legata allo sfastorael segnale.

| risultati a M=0.70 in termine di parte reale emiaginaria sono presentati sulla
Figura 6.38 e la Figura 6.39. Si confrontano i ltegu sperimentali con quelli
numerici derivati dai codici Eulero e Navier-StokBsearizzati. La prima
osservazione é rassicurante e mostra che in swosdaimodellizzazioni Eulero
e Navier-Stokes forniscono risultati molto simii nota tuttavia che, come in
stazionario, delle differenze sono presente neligoni dove il numero di Mach é
elevato (bozze sul grafico).

La seconda osservazione e che la parte realev@elizioni di pressione € molto
simile al risultato stazionario, sia sulla formadull’ampiezza. Ci mostra allora
che a M=0.70 e a f=10Hz, l'ipotesi di quasi-stazideta sembra accettabile. |
problemi di livelli sul cassone osservati in sta&po si ritrovano anche sulla
parte reale in instazionario.

Riguardo alla parte immaginaria, i risultati nunsegono molto vicini da quelli
sperimentali. Il valore assoluto della parte immagia € piuttosto piccolo, e
conforta dunque un'altra volta il carattere quészisnario.

Globalmente, per una frequenza di 10Hz, riuscianeglim a predire la parte
immaginaria che la parte reale delle variaziorpréissione.
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Figura 6.38 :Parte reale DCPLO; Conf3; M=0.70; Inc.=2°; f=10Hz

Figura 6.39 :Parte immaginaria DCPLO; Conf3; M=0.70; Inc.=2210Hz
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Nelle quattro figure che seguono, dalla Figura @48 Figura 6.43, i risultati a
M=0.70 sono presentati sotto forma di ampiezza ésk delle variazioni dei
coefficienti di pressione sull'intradosso e l'esivaso dell’ala. Il problema di
livello sul cassone si ritrova sulle ampiezze, denrisultati numerici quasi due

volte piu elevati da quelli sperimentali. Il confto e nettamente migliore
sull’alettone.

Riguardo alla fase, i risultati numerici sono mdtmldisfacenti, e la correlazione
con le misure in galleria € molto buona. La fap®sitiva sull’alettone e negativa
sul cassone. In effetti, nel caso di una rotazidnalettone, la perturbazione di
pressione interviene al livello dell’alettone. Quaeperturbazione si propaga a
monte e a valle con una velocitét c, dove é la velocita del fluido ¢ la
velocita del suono. A M=0.70, la velocita del su@nsuperiore alla velocita del
fluido, e la perturbazione si propaga in effetthante. Il fluido sul cassone riceve
I'informazione prima di raggiungere I'alettone, m@an un certo ritardo: il tempo
necessario alla circolazione dell'informazionecéssone reagisce dunque alla
perturbazione ma con un certo ritardo: e sfasdacf@&se € negativa. Al contrario,
I'alettone € in anticipo sull’'eccitazione (ricevdarmazioni dal flusso a valle): la
fase e positiva ([10]).

Se il numero di Mach aumenta, la velocita di ciaeadne dell’informazione
I sara sempre piu piccola: la fase aumenta con ntena di Mach. Lo
sfasamento cambiera fortemente in vicinanza di . unfatti, quando arriva
nella regione degli urti, la velocita di propagamodi una perturbazione
diminuisce nettamente: la circolazione di infornomeE e piu difficile,

I'informazione mette piu tempo a circolare; lo sfaento aumenta.

All'interno di una bolla supersonica, il comportam® sara diverso in funzione
della sua posizione relativa rispetto alla pertary@e. La bolla blocchera per
esempio ogni circolazione di informazione a monéladperturbazione (cono
supersonico).
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Figura 6.40 :Ampiezza DCPLO intradosso; Conf3; M=0.70; Inc.=210Hz

Figura 6.41 :Ampiezza DCPLO estradosso; Conf3; M=0.70; Inc.£210Hz
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Figura 6.42 :Fase DCPLO intradosso; Conf3; M=0.70; Inc.=2°;,0Ht

Figura 6.43 :Fase DCPLO estradosso; Conf3; M=0.70; Inc.=2°0fA
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| risultati ottenuti a M=0.80 (Figura 6.44 e Figufa45; si torna a una
rappresentazione in parte reale e immaginaria) simdari a quelli ottenuti a
M=0.70. C’e ancora un problema di livello sulla teareale, mentre la
correlazione tra i risultati numerici e sperimental migliora per la parte
immaginaria.

Figura 6.44 :Parte reale DCPLO; Conf3; M=0.80; Inc.=2°; f=10Hz
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Figura 6.45 :Parte immaginaria DCPLO; Conf3; M=0.80; Inc.=2210Hz

A M=0.85 (Figura 6.46 e Figura 6.47), numerosi usbno presenti sia
sull'intradosso che sull’estradosso dell’ala. Giti tagiscono fortemente sulla
circolazione di informazione e dunque sullo sfasaimee il comportamento della
parte immaginaria diventa un po’ piu complessoc@iseguenza, le correlazioni
tra il calcolo e la galleria sono molto meno soffdienti. Come nel caso
stazionario, puo essere interessante effettuareamazione di Mach. | risultati a
M=0.87 sono dunque presentati sulla Figura 6.48 e |

Figura 6.49. Il beneficio di questa correzione @lente sulla parte reale. | livelli
sul cassone e le posizioni degli urti sono nettaeenigliorati nel calcolo a
M=0.87. Riguardo alla parte immaginaria, la comeg porta a una migliora
predizione della posizione degli urti (gli urti sonvisibili attraverso una
discontinuita della parte immaginaria; lo sfasaroerdria fortemente attraverso
I'urto). Tuttavia, il valore assoluto di questa fgaimmaginaria € sopravalutato,
contrariamente alle osservazioni effettuate aigquteati numeri di Mach.
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Figura 6.46 :Parte reale DCPLO; Conf3; M=0.85; Inc.=2°; f=10Hz

Figura 6.47 :Parte immaginaria DCPLO; Conf3; M=0.85; Inc.=2210Hz
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Figura 6.48 :Parte reale DCPLO; Correzione; Conf3; M=0.85;4a¢; f=10Hz

Figura 6.49:Parte Im DCPLO; Correzione; Conf3; M=0.85; Inc=2°10Hz
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| risultati in parti reali e immaginarie a M=0.886n0 presentati Figura 6.50 (ci
limitiamo a solo tre sezioni). Le differenze di dilf sono molto elevate.
Specialmente sulla parte immaginaria, i valori okt sono nettamente superiori
a quelli misurati. Numericamente, gli urti sono igp@ati piu a monte. Sembra
dunque indispensabile effettuare una correzioneMadich. Sarebbe allora
necessario effettuare un calcolo Navier-Stokesafimeato a M=0.895. Tuttavia,
abbiamo visto in precedenza che per un tale nurdeifdach, il calcolo non
converge facilmente, e i risultati non sono allecaldisfacenti, soprattutto nelle
regioni separate. Nel caso instazionario, le camghi sono le stesse. | risultati
calcolati a M=0.895 sono sbagliati, e di consegagfa correzione di Mach non
fornisce i risultati aspettati. Per i calcoli ditamione di alettone instazionari, il
caso M=0.875 costituisce dunque il limite superidreuso del codice Navier-
Stokes linearizzato.

Figura 6.50 :Parti reale e immaginaria DCPLO; Conf3; M=0.8%&42°;
f=10Hz
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6.5.3 Confronto dei risultati per f=30Hz

In questa parte sono presentati i risultati dedkazione di alettone instazionaria
alla frequenza di 30Hz. Ci limitiamo alla configniene 3 (ala+serbatoio+
missile) con un’incidenza di 2°.

Se si osservano le figure che seguono (Figura®Bigjura 6.56), si puo dire che
in pratica, i risultati a f=10Hz e f=30Hz sono dimTuttavia, i livelli in valore
assoluto variano fortemente.

| valori delle parti immaginarie sono molto piu wdé a f=30Hz rispetto a
f=10Hz (c’e circa un fattore 2 a M=0.70 e M=0.80ure fattore 5 a M=0.85).
Significa che lo sfasamento € piu grande a f=3Qdzsfasamento parre dunque
aumentare con la frequenza. Non si deve pero coexucosi in fretta, la
dinamica essendo molto complessa, e le osservax@ide per gamme di
frequenze e numeri di Mach ridotte.

Riguardo al confronto tra i risultati numerici eespnentali, la parte reale delle
variazioni di pressione calcolata numericamente bsam piu vicina
dall’esperimento a f=30Hz che a f=10Hz. Al contala parte immaginaria ne

sembra piu lontana. Un tipo di “scambio” &€ dunquecssso nel passaggio tra le
due frequenze.

Si puo allora chiedersi se quest’osservazione ndowita a una deformazione
dinamica del modello. In effetti, la frequenza f#B0e vicina dalle frequenze dei
primi modi di vibrazione, cioe il primo modo di fisione e il primo modo di
torsione (che sono attorno a 20-25Hz). Si puo altdriedere se facendo oscillare
I'alettone a f=30Hz, questi modi non sono maggiartaeeccitati, e se allora la
deformata e piu importante a f=30Hz che a f=10Hzmobdello in galleria
avrebbe allora una forma geometrica che cambiaimzione del tempo (al di
fuori della modificazione di geometria direttamentnsecutiva alla rotazione di
alettone). | risultati in termine di variazioni doefficienti di pressione sarebbero
allora cambiati, e diversi dall'approccio interarteemigida (come nel caso del
calcolo numerico). Questa deformazione dinamicaeg@rebbe allora
I'evoluzione dei risultati tra le frequenze f=1081Z=30Hz.

Per essere convinto da questa spiegazione, saiptd@vessante effettuare un
calcolo numerico dove si tiene conto dalla defoensttutturale. Questo calcolo
necessita un post-processo dei dati forniti dagtieerometri che non e ancora
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stato realizzato. Tuttavia, i primi risultati otten dal’Onera con un calcolo
instazionario ne tenendo conto non mostra evoluzsignificative.

Un’ultima osservazione porta sul caso M=0.85 (Fagars5 e Figura 6.56). Per
questo numero di Mach, il risultato a f=30Hz sempi@ pulito e piu coerente
con l'esperimento che quello a f=10Hz. Questa @iasione & difficiimente

spiegabile, e mostra che le dinamiche presentenstazionario sono molto
complesse. Per esempio, degli urti che oscillavafr@lOHz non oscillano piu a
f=30Hz (un urto intradosso presente sulle sezitwei circondono il serbatoio a
circa 40% di corda a f=10Hz non oscilla a f=30Hz).

Figura 6.51 :Parte reale DCPLO; Conf3; M=0.70; Inc.=2°; f=30Hz
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Figura 6.52 :Parte immaginaria DCPLO; Conf3; M=0.70; Inc.=2230Hz

Figura 6.53 :Parte reale DCPLO; Conf3; M=0.80; Inc.=2°; f=30Hz

102



Risultati delle prove di pressione

Figura 6.54 :Parte immaginaria DCPLO; Conf3; M=0.80; Inc.=2230Hz

Figura 6.55 :Parte reale DCPLO; Conf3; M=0.85; Inc.=2°; f=30Hz
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Figura 6.56 :Parte immaginaria DCPLO; Conf3; M=0.85; Inc.=2°30Hz
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6.6 Analisi delle differenze osservate

Come gia osservato, le variazioni di coefficientpdessione (consecutive a una
rotazione di alettone di 1°) sul cassone sono meftde diverse in galleria del
vento e in calcolo. | risultati in Navier-Stokesdarizzato (ma anche in non
lineare) sono quasi due volte superiori a quelleraiti in galleria del vento.
Applicando una correzione di Mach, il risultato @ane lo stesso. Anche se non e
la prima volta che una tale osservazione é fatacdnclusioni non sono
soddisfacenti. In questo capitolo, diverse invedigni sono realizzate
nell’obiettivo di spiegare il comportamento sul€@se dei codici numerici.

6.6.1 Sensibilita alla flessibilita

I modello AFMP é stato costruito nell’obiettivo dapire meglio i meccanismi di
flutter. Per ottenere delle pressioni critiche aetbna di funzionamento della
galleria S2, il modello & volontariamente definftessibile. Sotto l'influenza

delle forze aerodinamiche, si puo dunque considatrae il modello si deforma, e
che la forma sulla quale sono compiuti i calcolroaéamici non sia quella

veramente incontrata in galleria del vento.

Nota: dopo le prove in galleria del vento, un contral&l modello € stato fatto in
Italia da Alenia. Secondo loro, il modello non hacantrato deformazioni
plastiche, e la sua forma rimane coerente conrtadali riferimento.

Per ottenere la deformata del modello in tutte defigurazioni e per tutti i

numeri di Mach, i risultati delle fibre ottiche smmsati. Ci limitiamo al caso
stazionario. Si ottiene quindi, in ogni caso, léodmata dell’ala rispetto alla sua
forma di riferimento.

Il metodo di calcolo usato € allora il seguente:

Si comincia effettuando un calcolo non lineareastdrma di riferimento;
Per essere coerente con le misure in galleriaffsit@no due calcoli
linearizzati: il primo corrisponde alla forma defwata per una rotazione
di alettone di +0.5°, il secondo alla deformata yea rotazione di -0.5°.
Si ottengono quindi due variazioni di coefficiedtipressione;
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La differenza tra queste due variazioni ci da laazzone di coefficiente
di pressione “effettiva” per una rotazione di alat di 1°.

In pratica, invece di effettuare come nel solitéuarco calcolo linearizzato, due
calcoli sono effettuati. Questo sforzo € necesgagigpotere “eliminare” I'effetto
di flessibilita, ed essere coerente con il postesso della database sperimentale.

| risultati sono presentati sulle tre figure chgusao (Figura 6.57 a Figura 6.59).
Ci limitiamo alla configurazione 3 (alatserbatoiassile), a incidenza 2 gradi,
per dei numeri di Mach compresi tra 0.70 e 0.85clieva rossa proviene da un
calcolo Navier-Stokes linearizzato sulla forma dagidi riferimento, mentre la
curva azzurra proviene da un calcolo Navier-Stdkesarizzato che tiene conto
della flessibilita.

A M=0.70 (Figura 6.57), tenere conto della fledgdinon sembra modificare
fortemente le variazioni di coefficienti di presséo Peggio, il calcolo con
flessibilita sembra piu lontano dai risultati speentali che il calcolo rigido,
specialmente in vicinanza dell’asse di alettoneesfal evoluzione € contraria a
guella che si aspettava (la flessibilita dovrebhdt@sto diminuire I'efficienza
dell'alettone). A prima vista, questo risultatotéaso. Tuttavia, quando si tiene
conto della flessibilita, si tiene anche conto iiwidmente dell'angolo di
rotazione reale dell’alettone. Si puo dunque immagg che in galleria, invece di
ruotare l'alettone di esattamente 0.5°, la rotazieffettiva sia piuttosto di 0.4° o
0.6°. Nel caso di una rotazione sopravalutataisilltato sperimentale ottenuto
sarebbe allora inferiore a quello per la rotazitneale”. Nella prossima parte, si
provera dunque a misurare gli angoli di rotaziore wrificare le loro coerenze
rispetto ai valori “teorici”.

A M=0.80 (Figura 6.58), il risultato del calcolorcdlessibilita € molto simile a
guello rigido. Ma questa volta, al contrario dedgservazioni precedenti, tenere
conto della flessibilita diminuisce lievemente lariazioni di pressione sul
cassone. Le constatazioni sono le stesse a M=6igbr& 6.59): la flessibilita
influisce solo poco sulle variazioni.

Si puo allora concludere che la flessibilita nompette di spiegare le differenze
di livelli sul cassone (almeno da sola). Anche eatrbuisce lievemente alle
differenze, presenta comunque un’influenza del sg¢oc@rdine.

Dei lavori simili sono stati eseguiti dal’Onera Ineaso instazionario. Le
conclusioni ottenute sono le stesse.
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Figura 6.57 :Effetto di flessibilita; Conf3; Inc=2°; M=0.70

Figura 6.58 :Effetto di flessibilita; Conf3; Inc=2°; M=0.80
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Figura 6.59 :Effetto di flessibilita; Conf3; Inc=2°; M=0.85

6.6.2 Incertezza sulla misura dell’angolo di rotazione dialettone

Come introdotto nella parte precedente, la misuedatigolo di rotazione
dell'alettone pud non essere completamente affidabiverse sorgenti di errori
possono intervenire: errore intrinseco del sendarafura sbagliata del sensore,
deformazione dell'ala e modificazione della suadanza locale, ... Grazie alle
fibre ottiche, siamo stati capace di misurare lowuheate dell’ala. Diventa allora
possibile misurare gli angoli di rotazione su geedeformate. | valori che
troviamo sono dei valori medi siccome, a causaade#formazione dell’ala, i
valori di rotazione sono diversi in funzione degb&tura.

Solo i risultati stazionari per la configurazionsd@o considerati, € sono riassunti
nella Tabella 5. Le differenze tra le rotazionidiiehe” e quelle “reale” misurate
sulle deformate sono importante, e possono rapmi@®eun errore fino a circa
40% del valore atteso. Questi errori si ritrovanti® sulle ampiezze di
rotazione delle differenze finite considerate. Ratti i numeri di Mach, le
ampiezze sono dunque inferiori a 1°, il valore ab@sto. Tutti i risultati
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sperimentali presentati sono allora sottovalutatcurva sperimentale a M=0.70
deve essere aumentata di 5%, quelle a M=0.80 did.§¥ella a M=0.85 di 15%.

Se si considerano gli angoli di rotazione “realitjsultati sperimentali devono

essere aumentati, tipicamente di una decina dieptsc Questa evoluzione va
nella buona direzione, e ravvicina i risultati nuitiecon quelli sperimentali.

Tuttavia, questa correzione, anche se non é trasibelr non permette di spiegare
la totalita delle differenze osservate.

Configurazione Mach Rotazione « teorica » Rotazione reale »
Conf3 0.70 0° 0.02°
Conf3 0.70 +0.5° 0.59°
Conf3 0.70 -0.5° -0.37°
Conf3 0.80 0° -0.03°
Conf3 0.80 +0.5° 0.53°
Conf3 0.80 -0.5° -0.37°
Conf3 0.85 0° 0.08°
Conf3 0.85 +0.5° 0.52°
Conf3 0.85 -0.5° -0.34°
Conf3 0.875 0° 0.09°
Conf3 0.875 +0.5° 0.45°
Conf3 0.875 -0.5° -0.38°

Configurazione Mach Ampoezza DF +0.5°/-0.5°
Conf3 0.70 0.96°
Conf3 0.80 0.90°
Conf3 0.85 0.86°
Conf3 0.875 0.83°

Tabella 5 :Angoli di rotazioni sperimentali; Conf3

6.6.3 Sensibilita al modello di turbolenza

In questa parte, si studia I'effetto del modellotulibolenza. Invece di usare |l
modello " a due strati, si usa adesso il modello# . L'obiettivo € di
verificare se il modello di turbolenza ha un’im@orza o no nella rotazione di
alettone. In effetti, se si suppone che non silviesin modo ottimale il flusso
sull’alettone, € dopo probabile che i livelli dinazioni di pressione sul cassone
non siano coretti.
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| due modeli " e # sono simili, e provengono dalle stesse
considerazioni fisiche sulla turbolenza. Tuttaweentre la seconda equazione del
modello " porta sul tasso di dissipazione di energia, que#h modello

# sibasa sulla scala di lunghezza di viscositedleriia.

Siccome si interessa al problema di livello sulscag, e che questo problema é
presente per tutti i numeri di Mach, l'influenzal deodello di turbolenza deve
anche essere effettiva per tutti i numeri di Mdetco perché si prova il modello

# sulla configurazione 3 a M=0.80, cioé un numeroMhich ancora
subsonico.

| risultati della simulazione # sono presentati sulla Figura 6.60, e sono
confrontati a quelli del modello " . Le differenze tra i due modelli sono molto

piccole. La scelta iniziale del modello” sembra dunque legittima, e non e

all'origine dei problemi di livelli sul cassone.

Figura 6.60 :Confronto con il modello ; Conf3; Inc.=2°; M=0.80; f=0Hz
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6.6.4 Sensibilita al raffinamento della mesh aerodinamica

Uno studio di raffinamento della mesh aerodinangicdato effettuato. Due parti
della mesh sono state considerate e selezionatsel'di cerniera e il bordo di
uscita.

Raffinare la regione in vicinanza dell'asse di oera permette di rappresentare
meglio la “rottura” geometrica. Infatti, durante fatazione di alettone, si ha da
ambo le parti dell'ala una compressione e un’edpagsdel flusso. Per

rappresentare e modellizzare bene questi fenomeéninecessario avere
un’accuratezza elevata e dunque delle maglie dopadimensioni.

Il bordo di uscita, specialmente a causa della izdonte di Kutta, € una regione
complessa, fortemente influente sul resto del duskeve essere rappresentata
perfettamente.

Affinché si possa dissociare i due contribuiti deflue parti, € stato deciso di
costruire due nuove mesh diverse. Si parte dallsshm@iziale della
configurazione 3. La prima mesh raffinata consisté raffinare la zona della
cerniera; la mesh superficiale puo allora essesta\sulla Figura 6.61. | limiti
laterali dell'alettone sono anche raffinati, perrpettere una deformazione di
griglia piu “franca”.
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Figura 6.61 :Mesh superficiale del primo raffinamento

La seconda mesh raffinata prende come riferimenfwima, sulla quale si viene
raffinare il bordo di uscita. Invece di avere 5 founel “fondello” come prima, ne
abbiamo adesso nove. Per di piu, la regione dalifalvicinanza del bordo di
uscita € anche raffinata per ottenerci una larghezanaglia coerente con quelle
del bordo di uscita. Il risultato e presentatoaidigura 6.62.

Figura 6.62 :Mesh superficiale del secondo raffinamento
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Per valutare I'effetto dei raffinamenti, due calddavier-Stokes linearizzati sono
stati effettuati sulle due nuove mesh per una rot&z di alettone stazionaria
(f=0Hz) a M=0.70. Mi limito a un caso subsonico gie¥ i problemi di livelli
intervengono anche per i numeri di Mach piu bassi.

| risultati sono presentati sulla Figura 6.63. liffedlenze tra i risultati provenienti

dalle tre mesh sono molto piccole: raffinare il dmrdi uscita non sembra
necessario. La maggior parte delle differenze (arsehsono molto piccole) viene
dal raffinamento dell’'asse di cerniera.

In conclusione, la mesh iniziale sembra sufficigpée i calcoli di rotazione di
alettone: i problemi di livelli non provengono daaumesh non adattata alla
problematica.

Figura 6.63 :Influenza del raffinamento della mesh sui DCPLG;QWO0; f=0Hz
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6.6.5 Sensibilita alla posizione dell’asse di alettone

Fino ad adesso, I'asse di cerniera e stato sempssana 70% di corda, cioé
all'inizio dell'alettone. In questa parte, si cemoale conseguenze di una
modificazione della posizione di quest’asse.

Sulla Figura 6.64, si osserva il risultato di ufcobb Navier-Stokes linearizzato
per un asse di cerniera posto a 75% di corda.a8atdi un calcolo stazionario
(f=0Hz) per M=0.70 sulla configurazione 3 per untazione di alettone di 1°. Si
vede che lo spostamento dell’asse di cerniera raifioa i risultati al livello del
bordo d’attacco e sulla parte anteriore del cassDifeerenze sono visibili solo
in vicinanza della transizione cassone/aletton®% di corda. Lo spostamento
dell'asse di cerniera non sembra allora modificaarichi sul cassone.

Un errore sulla posizione dell'asse di cerniera godunque responsabile dei
problemi di variazioni sul cassone.

Figura 6.64 Influenza della posizione dell’asse di cerni€@anf3; M=0.70;
f=0Hz
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6.7 Momenti di cerniera

In questa parte, si studiano i valori dei momenticerniera in funzione del
numero di Mach e della frequenza. L'obiettivo € ddinfrontare i risultati
numerici e sperimentali, e di proporre una “comes’ dei risultati numerici che
permette di essere il piu vicino possibile dai ltei ottenuti in galleria. Questa
“correzione” permettera di preparare una nuova g modello AFMP che si
svolgera a Modane (Francia) in aprile 2010. Qupstaa in galleria e orientata
“controllo”, I'obiettivo essendo di controllarenhodello con l'alettone per evitare
che entri in regime di flutter. Per usare I'aletp® necessario avere una stima
molto accurata di suoi sforzi associati, e dungae domenti di cerniera. In
aprile, l'unica configurazione che sara considersé@a la configurazione 3
(ala+serbatoio+missile) con numeri di Mach comptesi M=0.70 e M=0.80.
Ecco perché concentrero la mia analisi su questi plunti di Mach, e sulla
configurazione 3. L'incidenza sara presa ugualé a 2

In questa parte, e come nelle precedenti, ci feziaimo sulla variazione di
momento di cerniera indotta da una rotazione diale di 1°. Si parlera di delta
di momento di cerniera, che si nota DCmC.

Nota: I'asse di alettone € messo a 70% di corda.

6.7.1 Risultati sperimental

Durante la prova in galleria, misure del momentoeatniera sono state effettuate
tramite la bilancia. Tuttavia, i risultati in tem@ di variazione di momento di
cerniera non sono utilizzabili, perché la send#bitiella bilancia era insufficiente
per misurare le piccole variazioni indotte da upiazione di alettone di 0.5° o 1°.
Per avere comunque un risultato sperimentale,té stelto di usare un metodo
“approssimativo” di calcolo del momento di cerniergoefficienti di pressione
misurati in galleria vengono integrati.

Sull'alettone, si possiedono sensori di pressiomgadosso e estradosso su
guattro sezioni (le sezioni 1, 2, 3 e 5). Per cgguione, si associa una parte
dell’'alettone: l'alettone é tagliato in quattro fpae si associa a ogni parte la
sezione che circonda.
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Per ogni sezione, si calcola un momento di cernidmdimensionale”. si
moltiplicano le differenze di pressione intradosstradosso con il braccio, e si
integra. Questi integrali sono moltiplicati rispedimente con le quattro arie
corrispondenti alle quattro parti dell’alettone.n8oando, si ottiene finalmente
un valore approssimato del momento di cernierarseetale.

Questo valore costituisce naturalmente un’apprassione grossolana del valore
reale del momento di cerniera. Tuttavia, si spéequesto valore non sia troppo
lontano dalla realta, e che fornisca un’idea qatiia dell’effetto dell’alettone.

6.7.2 Evoluzione del momento di cerniera in funzione dd\lach

In questa parte, si analizza I'evoluzione del matmeh cerniera in funzione del
numero di Mach. Ne profittero anche per confrontamsultati sperimentali
(ottenuti col metodo presentato in precedenzapdettodo di “pavage”) con
quelli numerici.

Nel caso stazionario, dal punto di vista numergiogonsiderano i risultati del

Navier-Stokes non lineare (con differenze finite+0.1° e 0°), del Navier-Stokes
linearizzato e dell’Eulero linearizzato. In instazario, solo i risultati del Navier-

Stokes e dell’Eulero linearizzati sono considef@tiprecisa che numeri di Mach
intermedi sono stati calcolati (M=0.82, M=0.86, M&D, M=0.885) per affinare

le diverse curve.

Riguardo ai risultati stazionari (Figura 6.65), v&de innanzitutto che tutti i
calcoli numerici forniscono risultati sopravalutatispetto alla database
sperimentale. La migliore predizione sembra tuétaessere quella del Navier-
Stokes linearizzato, ma con un errore di quasi 5@%contrario, I'Eulero
linearizzato fornisce, da M=0.70, il risultato pdaintano dalla galleria.

Riguardo ai risultati numerici, le tre curve sonmikari, con delle evoluzioni
identiche ma con una piccola differenza al livedlel’ampiezza che rimane la
stessa a tutti i numeri di Mach.

Se si confrontano i risultati numerici e speriménta evoluzioni delle variazioni

di momento di cerniera sono piuttosto coerentieffietti, se si tiene conto della
correzione di due punti di Mach, e che si spostagde le curve numeriche di un
quadro a sinistra, i risultati si sovrappongonoligatavamente: le regioni di Mach
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dove la variazione aumenta o diminuisce sono kssten calcolo e in galleria. Se
si applica un coefficiente di correzione ai valoaicolati numericamente, si puo
allora sperare riprodurre abbastanza bene i risoltaervati in galleria.

A prima vista, le differenze osservate tra i rigtiliNavier-Stokes linearizzati e
non lineari sono difficilmente spiegabili. Infattirisultati osservati al livello delle
variazioni di pressione sono identici. Le differengui momenti di cerniera
provengono in realta da risultati lievemente diverd bordo di uscita. Questa
parte ha un contributo molto importante sul mometditaerniera perché viene
moltiplicata per il braccio che é allora massimmalpiccola variazione al bordo
di uscita pud dunque condurre a delle differenzettgsto importante sul
momento di cerniera.

Si prova adesso a giustificare la forma delle cuaivevoluzione. Fino a M=0.80,
la variazione di momento di cerniera aumenta limesite. Siamo in effetti in
subsonico, senza urti, e I'evoluzione & dunqueerdercon l'effetto di Mach che
si osserva generalmente.

Da M=0.80, e fino a M=0.85, la variazione del motoedi cerniera diminuisce.
Questa diminuzione coincida con larrivo di urtil stassone, specialmente
sull’'estradosso dell'ala.

Tra M=0.85 e M=0.875, la variazione aumenta di rmuayli urti estradosso si

spostano sull’'alettone e la pressione diminuiscdraiite all’'urto sulla parte

estradosso dell’alettone. Da cio si capisce pecth@n aumento della differenza
di pressione sull’alettone tra I'intradosso e FFadbsso.

Da M=0.875, la variazione di momento di cerniermiduisce e diventa anche
negativa: questa evoluzione e consecutiva allaraejpae di una parte del flusso
a valle dell’urto.
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Delta Cmc Stationnaire - CONF3
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Figura 6.65 :Evoluzione del DCmC in funzione del Mach; f=0Ha¢ =2°;
Conf3

| valori di variazioni di momento di cerniera a Bz sono presentati sulla
Figura 6.66 e la Figura 6.67. La prima osservaz@énke il codice Navier-Stokes
linearizzato fornisce ancora il risultato piu vicimlalle misure in galleria. Le
differenze relative tra i diversi risultati sonoupo meno le stesse di quelle
osservate in stazionario.

| risultati in termine di parte reale sono moltccimi da quelli osservati in

stazionario, giustificando un'altra volta l'ipotedi quasi-stazionarieta. Riguardo
alla parte immaginaria, i valori assoluti rimangopiittosto piccoli. Si vede

tuttavia che da M=0.875, le parti immaginarie cklt® numericamente e
misurate sperimentalmente sono diverse. Come gi&ardurante I'analisi delle

variazioni di coefficienti di pressione, i codiand¢arizzati non sembrano adattati
al problema di rotazione di alettone instazionguando il numero di Mach e
superiore a 0.875.
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Re Delta Cmc f=10Hz
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Figura 6.66 :Evoluzione del DCmC in funzione del Mach; Parte enf3;
f=10Hz
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Figura 6.67 :Evoluzione del DCmC in funzione del Mach; Parte @onf3;
f=10Hz
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| risultati a f=30Hz (Figura 6.68 e Figura 6.69nedievemente diversi nella
regione attorno a M=0.85. Infatti, la diminuzioneslld parte reale della
variazione di momento di cerniera osservata a f=@Hz10Hz tra M=0.80 e
M=0.85 non € piu visibile a f=30Hz. La variaziorende piuttosto a rimanere
costante in questa zona di Mach. Quest'osservazipne essere legata
allosservazione precedente (6.5.3) che certingti oscillano a f=30Hz (mentre
oscillano a f=10Hz e f=0Hz).

Riguardo alla parte immaginaria, i valori assolgbno piu elevati, e gli
sfasamenti sono dunque piu importanti. Il confrootm i risultati sperimentali
sembra migliore, come gia osservato sulle variazibpressione.

Re Delta Cmc f=30Hz
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Figura 6.68 :Evoluzione del DCmC in funzione del Mach; Parte Benf3;
f=30Hz
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Im DeltaCmc f=30Hz
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Figura 6.69 :Evoluzione del DCmC in funzione del Mach; Parte @onf3;
f=30Hz

6.7.3 Evoluzione del momento di cerniera in funzione dedl frequenza

In questa parte, si presentano i risultati dellieazéoni di momento di cerniera a
M=0.70 e M=0.80 in funzione della frequenza. Mi centro su questi due
numeri di Mach nell'obiettivo di preparare la nuopeova di aprile 2010. |
risultati del Navier-Stokes linearizzato (trattepi) e della prova in galleria (tratti
tratteggiati) sono confrontati. Il Navier-Stokesndarizzato € preso come
referenza per i calcoli numerici perche fornisgesultati piu vicini dalle misure
sperimentali (secondo la parte precedente).

Riguardo alla parte reale, le differenze tra iltesu sperimentali e numerici non
sembrano cambiare fortemente in funzione del valdedla frequenza.
Globalmente, si pud dunque pensare usare un uaéftiaciente di correzione che
sia efficiente a tutte le frequenze. Tuttavia, ifedenze sembrano aumentare
lievemente quando si passa da M=0.70 a M=0.80.

La parte immaginaria aumenta piu o meno linearmeantegunzione della
frequenza. | risultati numerici sono abbastanzanvita quelli sperimentali. Per

121



Capitolo 6

le parti immaginarie, si considera dunque che nareeessario “correggere” i
calcoli numerici su quelli sperimentali.
DCmc Re
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Figura 6.70 :Evoluzione del DCmC in funzione di f; Parte re@lenf3; Inc.=2°
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Figura 6.71 :Evoluzione del DCmC in funzione di f; Parte Imgr@3; Inc.=2°
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6.8 Cz sul cassone e l'alettone

L’obiettivo di questa parte € identico a quellolagirecedente, cioé preparare la
prova AFMP che si svolgera in aprile 2010. Si sndii risultati in termine di
variazioni di Cz consecutive a una rotazione ditate di 1° (DCz). Si considera
solo la configurazione 3 (ala+serbatoio+missil@)yadenza 2°.

6.8.1 Risultati sperimentali

Contrariamente al caso dei momenti di cernieramisure della bilancia in

termine di variazioni di Cz possono essere usatees@ misure sono tuttavia
limitate alla variazione di Cz totale, e non diffeeiano le contribuzioni rispettive
del cassone e dell'alettone. Per avere un’ideae dedlriazioni sul cassone e
I'alettone, si usera un metodo similare a quellatoper stimare le variazioni di
momento. Si trattera dunque di integrare i coedfiti di pressione sulle sezioni
con sensori, e di ponderare queste integrale coarie delle parti che le

circondano.

Riguardo al DCz totale, si avra due risultati: Isuna della bilancia, e il risultato
fornito dall’integrazione dei coefficienti di presse.

6.8.2 Evoluzione del DCz in funzione del Mach

In questa parte, si studia I'evoluzione della vadae di “Cz alettone”, di “Cz
cassone” e di “Cz totale” in funzione del Mach. Ren appesantire la relazione,
lo studio € limitato al caso stazionario, i ristilteastazionari essendo molto
simili. Sono considerati i risultati sperimentadi,i risultati numerici forniti dai
codici Navier-Stokes non lineare (differenze firtite +0.1° e 0°), Navier-Stokes
linearizzato e Eulero linearizzato.

| risultati in termine di DCz sull'alettone sono egentati Figura 6.72. Il
comportamento delle curve e similare a quello asderper la variazione di
momento di cerniera DCmC. Si nota le stesse fagvdiuzione, correlate al
movimento e alla posizione degli urti sull'ala.
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Le differenze tra il Navier-Stokes linearizzatd Blavier-Stokes non lineare sono
piu piccole in questo caso rispetto a quello deln@C Quest’osservazione
rinforza la nostra spiegazione che le differenzeliallo del DCmC sono
soprattutto dovute a risultati diversi sul bordauscita (6.7.2).

Peraltro, il nostro scelto di prendere come refeseih calcolo Navier-Stokes
linearizzato rimane sempre giustificato.

DeltaCz gouverne f=O0Hz CONF3

35 | |

—®— Gouverne NS lin
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0,68 0,72 0,76 0,8 0,84 0,88
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Figura 6.72 :Evoluzione del DCz alettone in funzione del MaCbnf3; f=0Hz

Sul cassone, il comportamento del DCz non é lcsstdsfatti, aumenta fino a
M=0.84, e diminuisce dopo. Questa diminuzione seng@ssere correlata con lo
spostamento degli urti estradosso dal cassone Valsibone.

Come gia osservato sulle variazioni di coefficiediti pressione, i risultati in

termine di livello di DCz sono nettamente meno ssfddenti sul cassone che
sull’'alettone. L'errore commesso sembra esserergupeal 50%. Tuttavia, se si
considera la correzione in Mach dei risultati nuiesi vede che I'evoluzione

qualitativa del DCz in funzione del Mach é piuttosiuona. La restituzione dei
fenomeni fisici nei diversi codici numerici € durggpiuttosto buona.
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Figura 6.73 : Evoluzione del DCz cassone in funzidael Mach; Conf3; f=0Hz

Il DCz totale e la somma dei contribuiti del cass@ndell’alettone. Siccome i
livelli di DCz sono superiori sul cassone, il compmento del DCz totale sara
simile a quello sul cassone.

L’insegnamento principale della Figura 6.74 si &oel confronto tra i risultati
sperimentali forniti dalle misure della bilanciala metodo di “pavage” (metodo
di integrazione dei coefficienti di pressione). Bagdo alle misure della bilancia,
I diversi punti per ogni numero di Mach corrispondoa diversi calcoli di
variazione via differenze finite. Si usano infalitrerse differenze finite centrate e
decentrate con ampiezze di rotazione compresétra+1°.

Il metodo di “pavage” sembra sottovalutare il valoeale del DCz, considerato
convenientemente stimato dalla bilancia. Le difigee osservate in precedenza
tra il metodo di “pavage” e i risultati numericivadmo dunque essere relativizzate
e “diminuite” prima di decidere delle correzioni fdae.
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DCz total f=0Hz, CONF3
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Figura 6.74 :Evoluzione del DCz cassone in funzione del Maamf@; f=0Hz

6.8.3 Evoluzione del DCz in funzione della frequenza

Nelle curve che seguono (Figura 6.75 a Figura §si&)sserva che in generale,
le differenze tra i risultati sperimentali e il ¢oel Navier-Stokes linearizzato non
cambiano fortemente in funzione della frequenzaedDasservazione &€ molto
interessante da un punto di vista pratico perchgennette di definire un unico
fattore di correzione efficiente a tutte le frequerdi interesse. Semplifichera
molto I'uso e la correzione dei risultati numerici.

Si deve anche notare che i risultati a frequeniia isull’alettone non sembrano
totalmente soddisfacenti. Si provera dunque direm®nto di questo difetto
considerando per esempio i risultati provenienticdécoli instazionari.
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Figura 6.75: Evoluzione del DCz alettone in funzione di frieaeale; Conf3
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6.9 Proposta di correzione

by

La correzione dei risultati numerici é effettuatall'obiettivo di controllare il
modello durante la prossima prova in galleria dile®010. Il controllo usando
I'alettone, i momenti di cerniera devono essereosoiuti con accuratezza. Per
avere un’idea precisa dei carichi aerodinamicirsatlello, si deve anche essere
capace di proporre una buona stima del Cz. Ecathpda correzione sara scelta
affinché possa permettere la migliore predizionssfmle delle variazioni di
momento di cerniera (DCmC) e di Cz (DCz).

Utilizzando i risultati presentati in 6.7 e 6.8,darrezione dei risultati del codice
Navier-Stokes linearizzato (per M=0.70 e M=0.80) éeguente:

A tutte le frequenze, le parti reali e immaginadelle variazioni di
coefficiente di pressione (DCPLO) sul cassone soaliplicate per 0.65;
A tutte le frequenze, la parte immaginaria dei DOPEkull'alettone
rimane immutata,

A tutte le frequenze, sull'alettone, la parte realei DCmc viene
moltiplicata per 0.85;

A tutte le frequenze, sull’alettone, la parte realei DCz viene
moltiplicata per 1.1.

Nota: i risultati sperimentali per i momenti di cerniexa Cz tengono conto della
correzione degli angoli di rotazione vista in 6.6.2
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7 Influenza dei carichi appesi

Sul modello AFMP, i carichi appesi sono costituliéil serbatoio e dal missile.
L’obiettivo di questa parte € di analizzare la lanfluenza sull’aerodinamica
dell’ala, e sulle forze aerodinamiche generalizzate

L’analisi della stabilita aeroelastica di un aerean carichi appesi € molto
complessa. Infatti, in funzione della presenza odeo carichi appesi, tutti i
calcoli aerodinamici vengono modificati. Per seffigaire il problema, si puo
allora pensare usare un nuovo metodo, che cons&teonsiderare i carichi
appesi solo dal punto di vista strutturale, e abersire un’ala liscia in
aerodinamica. Questo metodo diminuirebbe fortemdnteimero di calcoli, e
non sarebbe necessario ricominciare tutti i cal@etodinamici ogni volta che si
toglie o si aggiunge un carico sull'ala.

In quest’approccio semplificato, i carichi appesitprebbero solo a una modifica
dei modi strutturali. Grazie all'interfaccia aeroetturale, se i calcoli sono gia
stati effettuati sulla base monomiale aerodinamieasterebbe allora cambiare i
coefficienti ad applicare a questa base per otteleenuove forze aerodinamiche
generalizzate (FAG).

L’obiettivo di questo studio e di valutare la fhitita di questo metodo, provando
a quantificare l'influenza del serbatoio e del niéssull’aerodinamica dell’aereo.

7.1 Coefficienti di pressione: regioni di influenza

In questa parte, si prova a caratterizzare le negibinfluenza aerodinamica del
serbatoio e del missile. Per cio, si osservanombtamenti di variazioni di
coefficienti di pressione DCPLO consecutivi allfimtuzione del serbatoio e/o
del missile. Ci interessiamo solo alle variaziontakfficienti di pressione perche
sono quelle che sono integrate per ottenere le DFAG

Per usare i risultati sperimentali, si considerineariazioni DCPLO consecutive
a una rotazione di alettone di 1°. | risultati spentali per le tre configurazioni
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sono allora confrontati. Se si suppone che le aowii in galleria del vento
rimangono sempre le stesse, le differenze ossepaditanno essere direttamente
associate alla presenza o no dei carichi appesi.

Per non appesantire la relazione, solo il casacstado sara presentato. Non sara
tuttavia sufficiente per concludere, perche si pupporre che il serbatoio e il
missile siano influenti solo a partire da una cdriequenza di vibrazione.
L’analisi stazionaria fornira comunque dei risultgiertinenti, e il caso
instazionario sara studiato in dettaglio nella @padve si confronteranno le FAG
con e senza carichi appesi.

| risultati a M=0.80 per le tre configurazioni sopi@sentati Figura 7.1. La prima

osservazione e che i risultati sono molto simil&e. uniche differenze sono
localizzate, in vicinanza del serbatoio e del nessi

Sulla terza sezione, il serbatoio provoca un urnttadosso a circa 30% di corda.
L’efficienza dell’alettone & migliora nel caso dalh liscia, perché le pendenze
dietro il picco (al livello dellasse di alettonegono piu elevate per la
configurazione 1. Il comportamento é identico sa#aione 4. Infatti, le sezioni 3
e 4 sono due sezioni che circondano il serbatoisi puo aspettare ottenere
risultati pit o meno simmetrici da ambo le parti derbatoio. Il serbatoio

produce un urto a 50% di corda, mentre il piccéaade di alettone e piu elevato
sulla configurazione 1.

Sull'ultima sezione, le differenze sono molto piecsi indovina solo l'influenza
del missile, e piu specialmente dalle sue aletifba £onfigurazione 3 a 70% di
corda.

A M=0.85 (Figura 7.2), le differenze sono ancoratmdocalizzate. Si osserva
sulla seconda sezione un urto estradosso provdeaterbatoio a 60% di corda.
| picchi di variazione al livello degli urti sembra piu elevati nella
configurazione liscia che nelle configurazioni aarichi appesi. Si deve tuttavia
essere attento, perche un urto € un fenomenoibiiféate misurabile in galleria.
Pero, le stesse osservazioni sono fatte in calecoloerico. Sulla sesta sezione,
I'influenza delle alette del missile € ancora preae

A M=0.875 (Figura 7.3), solo i risultati della prane la terza configurazione sono
disponibili. Un'altra volta, i risultati sono molsimilari. Si puo tuttavia notare
differenze sulle sezioni in vicinanza dal serbateigpecialmente sulla quarta.
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Un'altra osservazione viene dal cambiamento di sedelle evoluzioni di
pressione sull’estradosso e lintradosso dell&mmo ad adesso, le evoluzioni
erano positive sull'intradosso e negative sulladtrsso. Qua, il segno di queste
variazioni € invertito sulle sezioni 4, 5 e 6. Qlasservazione deve essere legata
a un probabile inizio di separazione del flussardiurto.

La Figura 7.4 mostra i risultati a M=0.90. Ancheaito transonico, le differenze
tra le tre configurazioni continuano a essere amait Sulle sezioni 3 e 4, la
presenza dei carichi appesi si risente sull'intsstdodell’ala, con la posizione
dell’'urto che non é la stessa in funzione dellas@nga o no del serbatoio. L'urto
interviene pit a monte quando l'ala e liscia. Afelio della sezione 5, la
posizione dell’urto estradosso sembra variare roetge in funzione della
configurazione. Tuttavia, si vede che gli urti imnigurazione 2 e 3 circondano
'urto in configurazione 1. L’evoluzione &€ dunquentpletamente diversa in
funzione della presenza o no del missile. Questdtato € un po’ sorprendente,
ed é difficile convincercene, soprattutto perché&dgioni di urti sono sempre
critiche per le misure sperimentali.

Sulla sezione 6, il missile “liscia” completamente variazioni di pressione
sull'estradosso dell’'ala: le variazioni di presgomdotte dall’'urto estradosso
nelle configurazioni 1 e 2 diventano quasi nulleamfigurazione 3.

In conclusione di questa parte, le differenze imtee di variazioni di pressione
tra le tre configurazioni sono molto localizzaté. skerbatoio e il missile

influenzano le variazioni di pressione solo neb&ol vicinanza immediata. Le
differenze sembrano tuttavia piu importante quasd@umenta il numero di

Mach, con posizioni degli urti che possono varikegemente. Perd, possiamo
chiederci se queste differenze saranno ancorargreggando le variazioni di

pressione saranno integrate per ottenere per egsatalpé variazioni di momento

di cerniera o di DFAG. E quello che si studierdepfossime parti. Ne profittero
anche per verificare se le osservazioni fatte gimme stazionario rimangono vere
in instazionario.
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Figura 7.1 :Confronto delle variazioni di pressione; Inc.=2QHz; M=0.80

Figura 7.2 :Confronto delle variazioni di pressione; Inc.=2QHz; M=0.85
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Figura 7.3 :Confronto delle variazioni di pressione; Inc.=2QHz; M=0.875

Figura 7.4 :Confronto delle variazioni di pressione; Inc.=2QHz; M=0.90
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7.2 Influenza dei carichi appesi: momenti di cerniera

In questa parte, si valuta I'influenza dei carigppesi sulle variazioni di momenti
di cerniera consecutive a una rotazione di alettdnd°. Risultati numerici

(codice Navier-Stokes linearizzato) per le tre @urbzioni sono studiati. Si
considerano numeri di Mach compresi tra 0.80 e 3.8 stato deciso di non
considerare il risultato a M=0.90 a causa dei liohi Navier-Stokes linearizzato
per un tale numero di Mach.

Nella parte precedente, solo i risultati stazionsoho stati considerati. Al
contrario, si usano adesso risultati instazioneoiy frequenze di rotazione di
alettone di 10Hz e 30Hz. Si pu0 comunque considecae, sotto I'ipotesi di
quasi-stazionarieta, i risultati saranno similafc@Hz e a f=10Hz (in termine di
parti reali).

| risultati instazionari sono presentati sotto fardi ampiezza e fase. Sulla Figura
7.5 e la Figura 7.6, si osservano i risultati aOiHz. Globalmente, le differenze
tra le tre configurazioni sono piuttosto piccolegiardo alla fase, le differenze
rappresentano al massimo solo 2 o 3 gradi. Lerdiffee sono lievemente piu
importanti in termine di ampiezza, e si pud separar risultati della
configurazione 1 con quelli delle configuraziore 3. Il serbatoio sembra dunque
avere un’influenza piu importante che il missildleswariazioni di momento di
cerniera.

| risultati a una frequenza piu elevata, cioe f=3pkbno similari (Figura 7.7 e
Figura 7.8). Riguardo alla fase, nessuna differamaale tre configurazioni e
visibile. Per 'ampiezza, le differenze sono aname@lto piccole, tranne attorno a
M=0.87 dove il serbatoio sembra avere un contribuibn trascurabile sulla
variazione di momento di cerniera.

Un'altra osservazione interessante riguarda ilroomd tra i risultati a f=10Hz e a

f=30Hz. L’evoluzione con il Mach dellampiezza danazione del momento di

cerniera e diversa per le due frequenze: a f=1@Halto subsonico, 'ampiezza

diminuisce quando il Mach aumenta; al contrari@mpiezza aumenta nella
stessa zona di Mach a f=30Hz. Peraltro, il valoessimale di sfasamento non é
raggiunto per lo stesso numero di Mach a f=10HZ=38Hz.

In conclusione, le differenze al livello delle va#ioni di momento di cerniera
sono molto piccole tra le tre configurazioni. |l tm@o semplificato, che consiste
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nel calcolare le variazioni a partire solo dell'dlacia, sembra per adesso
accettabile (per il modo di rotazione di alettorm&giderato). Lo stesso tipo di
analisi sara adesso effettuato per le FAG, usdramcetto di deformate modale.

Amplitude DeltaCmc 10hz
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Figura 7.5 :Confronto delle variazioni di momento di cerniedapiezza;
f=10Hz
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Phase

Phase DeltaCmc 10hz
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Figura 7.6 :Confronto delle variazioni di momento di cernidfase; f=10Hz
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Figura 7.7 :Confronto delle variazioni di momento di cerniedapiezza;
f=30Hz

138



Influenza dei carichi appesi

Phase DeltaCmc 30hz
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Figura 7.8 :Confronto delle variazioni di momento di cernidfase; f=30Hz

7.3 Influenza dei carichi appesi: Forze Aerodinamiche
Generalizzate

Il concetto di Forze Aerodinamiche Generalizzatd Gl € stato introdotto in
1.2.3. In questa parte, mi interesso piu specialenalte DFAG, cioé le variazioni
di Forze Aerodinamiche Generalizzate consecutivena deformazione. Le
DFAG sono dunque direttamente legate alla forméaddtformata dell’ala. Si
ricorda I'equazione generale dell’aeroelasticita:

[M]au +[Clau +[K]U = R, DFAGU (49

Le DFAG dipendono tra I'atro del numero di Machedla frequenza ridotta. Per
un numero di Mach dato, si pud dunque tracciareoliezione delle DFAG in
funzione della frequenza ridotta. Per informaziomgiando si parla della
componenteDFAG,; , si tratta della variazione della forza aerodiraamtreata
dal i° modo sulla j° deformata modale.
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I metodo semplificato gia introdotto consiste nehlcolare le DFAG
sull’aerodinamica dell’'aereo in configurazione igsd_e deformate modale sono
tuttavia calcolate sull’'aereo con carichi appe&bblettivo di questo studio € di
verificare la fattibilita del metodo. | valori di FEAG calcolate a partire
dall’aerodinamica dell'aereo liscio e dell’aereo ncaarichi appesi sono
confrontati (considerando le stesse deformate matial sono quelle dell'aereo
con carichi appesi). In definitivo, per il proge#&MP, si calcolano due tipi di
DFAG:

DFAG calcolate a partire dall’aerodinamica dellaftggurazione 3 (ala+
serbatoio+missile) e le deformate modale della igondizione 3 (ala+
serbatoio+missile) = metodo completo

DFAG calcolate a partire dall’aerodinamica dellanfogurazione 1 (ala
singola) e le deformate modale della configurazioBe (ala+
serbatoio+missile) = metodo semplificato.

Prima di iniziare con i calcoli aerodinamici, € assario calcolare le deformate
modale della configurazione 3. Mi limito ai duemrimodi di vibrazione: il
primo modo di flessione e il primo modo di torsiohe forme di questi due modi
sono presentate sulla Figura 7.9.

Primo modo di flessione Primo modo di torsione

Figura 7.9 :Forme dei due primi modi di vibrazione (Conf3)

Per ogni numero di Mach, si calcola le DFAG perqam frequenze ridotte
diverse, comprese tra 0 e 1.2. Siccome siamo iimeeqstazionario, le DFAG
sono complesse: sono espresse sotto forma re@maginaria.
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Si ricorda brevemente il ruolo di ogni termine aethatrice DFAG ([11]). In
primo luogo, i termini immaginari definiscono latpoza di dissipazione (sara
dunque interessante studiarne il segno). | term@ali diagonali agiscono sulla
frequenza dei modi. | termini reali extradiagongknerano la potenza di
accoppiamento. L’'accoppiamento viene dunque daitiaetria della matrice
DFAG.

7.3.1 Contribuito dei carichi appesi

In primo luogo, si estimano i contribuiti dei cdri@ppesi su ognuno dei termini
della matrice DFAG. Si effettuano calcoli aerodim@nsulla configurazione 3
considerando i due primi modi di vibrare di questafigurazione. Dopo, le
DFAG sono calcolate sull’ala, il serbatoio e il siig, e i valori su ognuno di
guesti elementi sono confrontati.

I risultati sono ottenuti con il codice Navier-Sésklinearizzato. Le parti reali
sono tracciate in tratti pieni, le parti immagieain tratteggiato. Solo due numeri
di Mach sono considerati: M=0.70 e M=0.875. | dusultati sono quindi
caratteristici dei regimi subsonici e transoni@amo presentati sulla Figura 7.10
e la Figura 7.11.

La prima osservazione che si puo fare € che, mdntreluzione delle DFAG

con la frequenza in subsonico sembra essere aapodiheare, il comportamento
in transonico € molto piu complesso. L’arrivo dii womplica molto la fisica del
problema. Rispetto a un approccio alle singolari#a risoluzione tipo CFD

sembra dunque quasi indispensabile per prediré-f&d

Al livello del contribuito dei carichi appesi, i kai di DFAG, per qualsiasi
numero di Mach e per qualsiasi frequenza ridotteosmolto piccoli sia sul
serbatoio che sul missile. Confrontati ai valoril'ala liscia, questi contribuiti
sono quasi trascurabili: rappresentano solo qualeheentuale del valore totale.

Quest'osservazione € interessante, ma e tuttasidficiente per giudicare della
validita dell’'approccio semplificato. Infatti, sup pensare che, anche se i valori
di DFAG sul serbatoio e sul missile siano trasciitaba loro influenza
sull'aerodinamica non lo sia. Il valore delle DFAgEIlI'ala singola potrebbe
dunque essere diverso in funzione della presenma dei carichi appesi. Per
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essere capace di concludere, si confrontano netissipna parte i valori delle
DFAG calcolate a partire dall’aerodinamica sullanfagurazione 1 e sulla
configurazione 3.

Figura 7.10 :DFAG dei due primi modi; Contribuito dei cariclp@esi; M=0.70
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Figura 7.11 :DFAG dei due primi modi; Contribuito dei cariclp@esi; M=0.70

7.3.2 Confronto dei due approcci di calcolo delle DFAG

In questa parte, si calcolano le DFAG con due agmpidiversi:

DFAG calcolate a partire dall’aerodinamica dellafiggurazione 3 (ala+
serbatoio+missile) e le deformate modale della igondizione 3 (ala+
serbatoio+missile) = metodo completo

DFAG calcolate a partire dall’aerodinamica dellanfogurazione 1 (ala
singola) e le deformate modale della configurazioBe (ala+
serbatoio+missile) = metodo semplificato.

| risultati sono presentati sulla Figura 7.12 d-igura 7.13. | risultati del primo
approccio sono in tratti pieni, quelli del secorajiproccio in tratteggiato. Come
nella parte precedente, solo due numeri di Maclo somsiderati: M=0.70 e
M=0.875. I risultati sono quelli del Navier-StoKe®earizzato.
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Globalmente, i risultati dei due approcci sono mdaimilari. Le evoluzioni in
funzione della frequenza ridotta sono le stessetm®eaina piccola differenza e
osservata al livello del valore assoluto dei diveesmini delle DFAG. Le
differenze piu importanti si concentrano sulla eagale, ma non rappresentano
mai piu di 10% del valore totale. Le differenze remmbrano aumentare con il
numero di Mach.

Queste osservazioni mostrano che al livello aesrdioo, la presenza o no dei
carichi appesi non modifica sensibilmente la vaoilae delle forze
aerodinamiche. Questa conclusione sembra dunqué&akal I'approccio
semplificato proposto. Tuttavia, questi risultaii &plicano solo al caso
particolare dellAFMP. Sara dunque difficile esterld a geometrie piu
complesse.

Figura 7.12 :Confronto degli approcci di calcolo delle DFAG; PIZ0
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Figura 7.13 :Confronto degli approcci di calcolo delle DFAG; PIZ0

7.3.3 Modellizzazione viscosa

Dopo avere discusso della metodologia di calcolle d@AG, si torna adesso un
po’ indietro e si studia I'effetto della modellizzane viscosa nel calcolo delle
DFAG. Sulla Figura 7.14, sono confrontati i ristilrniti dal codice Navier-
Stokes linearizzato e dal codice Eulero linearizzdit confronto si limita alla
configurazione 3 (ala+serbatoio+missile), a M=0e8bincidenza 2°.

In generale, le differenze tra le due modellizzazioon sono trascurabili, e

possono salire fino a 20% del valore della DFAGeSe differenze sono dunque
per esempio piu importanti che I'errore commessmmke la semplificazione

(proposta) legata alla presenza dei carichi appdiala.

Le differenze sono generalmente piu elevate sulldepreale che sulla parte
immaginaria. Non sembra esistere una corrispondeaza differenze osservate
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e la frequenza ridotta. | fenomeni in gioco (“urtsono dei fenomeni complessi,
che possono essere pil 0 meno “attivi” in funzideé valore della frequenza
ridotta.

In conclusione, lo sforzo aggiuntivo necessario peare una modellizzazione
viscosa sembra essere giustificato nel calcoloedeFAG. L'uso del modello
Navier-Stokes deve dunque essere generalizzato.

Figura 7.14 :Modellizzazione viscosa nei calcoli di DFAG; Conf3=0.85

146



8 Conclusione

Questo studio costituisce una delle prime appla@ziel codice Navier-Stokes
linearizzato su una configurazione con carichi apgdl/'interno di Dassault
Aviation. Gli insegnamenti acquisiti sono numerdsiprimo luogo, il dominio di
validita dell’approccio linearizzato e stato evidiexto: rimane valido fino a
numeri di Mach elevati, vicino a uno. Anche sduk§o presenta diverse regioni
di urti, i risultati rimangono (sotto certe condiri) soddisfacenti. Questo nuovo
approccio € dunque rinforzato, e per di piu, poataguadagni di tempo
significativi: in stazionario, il codice linearizaé quasi venti volte piu veloce
che un codice non lineare piu “classico”. |l guatagi tempo pud essere ancora
superiore in instazionario, dove i calcoli non &nepossono richiedere sforzi
molto importanti per convergere.

Un limite al codice Navier-Stokes e stato evidetmiguando il flusso é separato,
I calcoli linearizzati forniscono variazioni di &one di segni opposti a quelle
fornite da calcoli non lineari. A quest'osservaaosi aggiungono difficolta del
codice di calcolo a convergere. Certi elementincligano tuttavia che queste
osservazioni vengono da un condizionamento sbagliak problema: durante la
linearizzazione delle equazioni di Navier-Stokes, aslotta un’ipotesi di
turbolenza congelata. Questa ipotesi sembra shagjimndo il flusso separa.

Rispetto a una modellizzazione “fluido ideale”, éem conto della viscosita
sembra essenziale durante una rotazione di alettdnehe in subsonico
(M=0.70), I'approccio viscoso fornisce risultatiupvicini da quelli osservati in
galleria, specialmente al livello del momento dincera.

Durante i diversi calcoli di variazione di pressonrisultati numerici sul cassone
sono sempre stati lontani da quelli ottenuti inlega. Diverse investigazioni

sono state fatte, ma non sono state concludentin&gnamenti acquisti sono
tuttavia interessanti, e permettono di eliminarecerto numero di dubbi riguardo
ai metodi di risoluzione usati. Riguardo ai carielpipesi, si puo affermare che,
nel caso dellAFMP, tenerne conto o no al liveller@adinamico non cambia
sensibilmente i risultati, specialmente in termide forze aerodinamiche

generalizzate. E tuttavia importante ricordarci ghesto risultato riguarda solo il
modello AFMP, e che potrebbe cambiare su configanapiu complesse.

147



Nomenclatura

“XEETUSsE

X |g|ci<m

11
<
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S oQnle mpg-H 32X

@)
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DCPLO
Braqg
CmC

Frequenza ridotta

Pulsazione

Velocita all'infinito

Pressione

Fase del segnale considerato
Matrice di massa

Matrice di smorzamento
Matrice di rigidita
Massa volumica

Energia totale
Vettore velocita del fluido

Spostamento della frontiera del corpo
Variabile di stato del fluido

Coordinate di un riferimento 3D legato adlteo
Forze Aerodinamiche Generalizzate
Frequenza ridotta adimensionnalizzata
Mach all'infinito

Viscosita cinematica
Temperatura

Constante universale dei gas
Entropia

Quantita di calore

Frontiera
Velocita del suono
Normale alla frontiera

Coefficiente di pressione locale

Variazione del coefficiente di pressione leca
Rotazione di alettone

Coefficiente di momento di cerniera
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