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Sommario

Questa tesi si propone di affrontare uno dei problemi piu diffuso a livello
ingegneristico, sia aeronautico che navale, ovvero 'iterazione tra corpi aero-
dinamici a generatrice cilindrica e corpi assialsimmetici o affusolati.

La reciproca interferenza delle due componenti produce degli effetti peggio-
rativi sulla resa globale, in termini di resistenza complessiva, che risultera
essere tipicamente superiore al caso in cui si considerano i vari elementi sin-
golarmente.

Nel lavoro che segue si prende come esempio di riferimento per 'analisi
del problema l’iterazione tra bulbo e deriva su imbarcazioni ad alto livel-
lo prestazionale, facendo riferimento alla classe Transpac52. La scelta e ri-
caduta su questa categoria soprattutto a causa del fatto che sono vietate le
winglets sul bulbo, elemento questo che avrebbe complicato la modellazione
e l'analisi del problema.

Nel tentativo di ricercare la soluzione che minimizzi il valore di resistenza
della geometria adottata, sono stati analizzati due modelli di raccordo: il
primo si sviluppa lungo tutta la discontinuita geometrica che nasce dall’in-
tersezione tra bulbo e deriva, mentre il secondo si sviluppa solo sulla zona
anteriore.

L’analisi del problema e stata condotta con Fluent, utilizzando un modello
di turbolenza k-e. Considerando 1’obiettivo di calcolo della resistenza svilup-
pata sul corpo, € stato necessario modellare lo strato limite fino a parete,
simulando anche il substrato viscoso nello strato limite turbolento. Questo e
stato realizzato utilizzando la funzione Enhanced Wall Treatment, implemen-
tata in Fluent, che permette un trattamento Low Reynolds vicino a parete.
Sono state inoltre eseguite delle prove su un modello potenziale-strato limi-
te lungo la linea d’attacco per individuare se puo essere un buon indicatore
della separazione della corrente sul corpo.

Infine sono state effettuate varie simulazioni numeriche per determinare una
mappa dell’andamento della resistenza in funzione di due parametri di pro-
getto. Su queste mappe poi sono stati applicati dei metodi di ottimizzazione
per definire il minimo.



Abstract

This thesis deals with one of most diffuse engineering problem, as aero-
nautical as naval, or rather the iteraction between generating cylindrical
aerodinamics bodies and axialsymmetricals ones.

The mutual interference of this two component produces bad effect on global
efficency, in term of complessive drag, that’ll be typically large than one we
have if we consider each elements separately.

In the present job we make reference to the iteraction between bulb and fin on
hight performance ship, and in particular we make reference on Transpac52
class. We choose this category because of bulb’s winglets are forbidden, and
the model of this particular componet makes the problem more difficult.
With the target to reduce the value of drag, two connection’s models have
been analysed: the first is builded along all geometrical discontinuity between
bulb and fin, while the other is focused only on frontal part.

The analysis of the problem is treat with Fluent, using k-e turbulence’smod-
els. Because of we want calculate the body’s drag, we need to expand the
boundary layer up to the wall, so we can simulate the viscous sublayer in the
boundary layer. To reach this goal the function Enhanced Wall Treatment,
available in Fluent, have been used, to have a Low Reynolds treatment near
wall.

Moreover proves are executed on attachment-line approach to pick out if this
could determine the flow’s separation. At last, through several simulations
a drag’s maps are generated, function of two project parameters. On this
maps we have applied optimization methods to find the minimun.
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Capitolo 1

Introduzione

Uno degli aspetti piu significativi dell’aumento della potenza di calcolo
avvenuta nel corso degli ultimi anni e sicuramento il fatto di poter andare
a considerare delle tematiche progettuali che in precedenza non venivano
considerate o comunque si riteneva avessero un’importanza marginale. Una
di queste, diffusa sia in ambito navale che in ambito aeronautico, ¢ sicura-
mente l'interfenza tra un corpo assialsimmetrico ed un corpo aerodinamico
a generatrice cilindrica. Nonostante sia uno dei problemi ingegneristici piu
diffuso, non esistono in letteratura molti dati sui quali appoggiarsi e, di fat-
to, costituisce un po una terra vergine. Ciononostante, ¢ indubbio che la
mutua induzione che una componente ha sull’altra porta ad un decadimento
prestazionale che in generale produce una riduzione dell’efficienza.

Nel presente lavoro di tesi si intende analizzare il problema dell’interferenza
tra un corpo assialsimmetrico ed un corpo aerodinamico a generatrice cilindri-
ca prendendo come modello di riferimento la geometria classica di una deriva
ed un bulbo di una imbarcazione a vela. L’intersezione di queste due com-
ponenti produce una discontinuita geometrica sulla quale si forma un punto
di ristagno che puo portare alla separazione della corrente. Tale separazione,
che viene a trovarsi sul bulbo e che non e prevista dall’analisi del bulbo
singolo, produce un moto fortemente tridimensionale, provocando anche un
aumento della resistenza del corpo assialsimmetrico. Al fine di rimuovere, o
almeno ridurre, gli effetti della separazione, si propone di inserire fra le due
componenti un raccordo geometrico con lo scopo di eliminare la discontinu-
ita geometrica tra le due componenti, producendo una graduale transizione
dalla zona del bulbo a quella della deriva. Tuttavia, se da un lato si propone
di migliorare la prestazione, in termini di resistenza, del blocco bulbo-deriva
inserendo questo modello di raccordo, dall’altro si produce una modifica sulla
geometria del problema che, in alcuni ambiti potrebbe non essere accettata.
Il presente lavoro mira ad analizzare I’andamento della resistenza del blocco
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bulbo-deriva con varie tipologie di raccordo, dimenticandosi delle altre forze
e dei momenti che agiscono sul corpo. In un discorso piu generale, bisognera
tenere in considerazione anche questi aspetti del problema.

Il primo passo ¢ stata la definizione della geometria delle due componenti
trattate, ovvero bulbo e deriva. Tale scelta, come si vedra di seguito, ¢ stata
effettuata considerando lo stato dell’arte sulle imbarcazioni attuali, in par-
ticolare facendo riferimento alle imbarcazioni di classe Transpac52 [32]. 11
motivo per cui si e scelto di prendere in considerazione questa categoria e
dato dal fatto che tipicamente queste imbarcazioni vedono angoli di scarroc-
cio molto contenuti: sostanzialmente la deriva vede nella condizione peggiore
angoli di scarroccio contenuti fra i valori di 5° e 10°. Questo ci permettera
di svolgere I’analisi solo su meta modello, visto che viene considerata nulla
I'incidenza e quindi si sfrutta la simmetria. Bisogna comunque sottolineare
come il presente lavoro sia pensato come preparatorio ad uno sviluppo futuro
del progetto.

L’analisi che viene riportata di seguito e stata effettuata come lavoro prope-
deutico alla progettazione di un raccordo mediante un processo di ottimiz-
zazione, e risulta essere la prosecuzione della tesi Studio fluidodinamico del
raccordo tra bulbo e deriva [2] realizzato da Bordin Federico e Domenico Vig-
giano. In questo lavoro veniva illustrata una particolare procedura per indi-
viduare la separazione lungo la linea di bordo d’attacco partendo dall’analisi
a potenziale del problema. Successivamente, per verificare che mediante tale
procedura, meno costosa di una simulazione CFD, e in effetti possibile indi-
viduare la separazione, veniva presentata un’analisi eseguita con Fluent, su
un dominio ristretto a solo ad un quarto di bulbo e parte di deriva. Rispetto
al lavoro di tesi precedente, vengono ora effettuate analisi sul problema di
Navier-Stokes su un dominio di calcolo maggiore ed andando ad analizzare
la resistenza sviluppata dalle varie configurazioni. Viene inoltre analizzato
un nuovo modello di raccordo.

Obiettivo di questa tesi € quello di realizzare un’analisi di sensitivita cir-
ca I'andamento del coefficiente di resistenza della geometria considerata in
funzione dei parametri di progetto. Inoltre, data la natura preparatoria del
seguente lavoro, vengono anche effettuate delle prove sui metodi di ottimiz-
zazione disponibili.

In accordo con la tesi precedente, anche per avere un confronto di risultati,
la geometria e le dimensioni del modello su cui si svolgono le simulazioni flu-
idodinamiche sono le stesse del modello progettato per le prove sperimentali.
L’ordine di grandezza del numero di Reynolds caratteristico delle analisi pre-
sentate & di 10°, di un ordine inferiore a quello della classe di imbarcazione
scelta come riferimento per la definizione delle forme. Per lo stesso motivo si
decide di realizzare le simulazioni con un angolo di scarroccio nullo, anche per
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avere un approccio semplificato al problema: di fatto, avere bulbo e deriva
ad incidenze nulle permette di ridurre ’analisi a solo meta del problema.




Capitolo 2

Geometria del modello

Nel seguente capitolo viene presentata la geometria dei modelli analizza-
ti. Come anticipato in precedenza, per la scelta delle dimensioni delle varie
componenti si fa riferimento alle imbarcazioni di classe TP52, ovvero imbar-
cazioni a vela da compezione che non ammettono superfici aerodinamiche
aggiuntive sul bulbo. Dopo aver definito la geometria di bulbo e deriva si e
passati alla definizione del raccordo.

2.1 La geometria del bulbo

Naturalmente la scelta della geometria del bulbo, e della deriva, ¢ stata
effettuata in accordo con la tesi precedente [2]. Negli ultimi anni la proget-
tazione di questa componente si e di fatto divisa in due scuole di pensiero,
differenza nata a causa di un differente approccio circa la transizione dello
strato limite da laminare a turbolento:

- da un lato, coloro che ritengono importante ottenere un ritardo della
transizione tramite la geometria del bulbo stesso propongono i cosi detti
higth stability bulbs, caratterizzati da una sezione allungata;

- dall’altro, chi non ritiene il bulbo in grado di ritardare il fenomeno
di transizione punta invece alla riduzione della superficie bagnata del
bulbo stesso, proponendo i low drag bulbs, caratterizzati da una sezione
piu tozza.

Dall’analisi dei concorrenti impegnati nella classe in esame emerge che la
scelta ricade prevalentemente nella seconda categoria, ovvero nel caso di bul-
bi piu tozzi.

Inoltre una scelta di questo tipo elimina eventuali dubbi sulla possibile natu-
ra laminare della corrente nella zona del raccordo, fenomeno che, per quanto

4



Politecnico di Milano,
Ingegneria aeronautica Capitolo 2. Geometria del modello

raro, dovrebbe essere tenuto in considerazione nel caso di un’analisi con bulbi
della categoria higth stability.

Per la scelta della forma vera e propria si fa riferimento a risultati scientifici
gia noti, in particolare agli studi riportati in due documenti ESDU (ESDU
77028 [4] ed ESDU 78019 [5]). In questi vengono proposte varie geometrie
ottenute per rivoluzione e dividendo la sezione in tre parti: anteriore, cen-
trale cilindrica e posteriore, ciascuna caratterizzata dalla relativa formula
algebrica. La scelta della geometria basata su questi risultati ha un vantag-
gio molto importante: essendo gia state effettuate delle prove aerodinamiche
sui modelli presentati, ¢ possibile garantire I’assenza di separazione su questi
modelli ad incidenza nulla. Pertanto eventuali separazioni sono il risultato
dell’interferenza tra bulbo e deriva. Inoltre si possono avere i coefficienti di
resistenza in funzione di coefficienti geometrici definiti nei documenti, da cui
si puo partire con una stima preliminare della resistenza sul bulbo. Bisogna
tuttavia tenere in considerazione che nel lavoro in esame si intende andare
ad analizzare la variazione della resistenza al variare del modello del raccor-
do. La progettazione totale del blocco bulbo-raccordo-deriva puo essere un
obiettivo successivo, nel quale pertanto, anche la geometria del bulbo sara
lasciata libera, entro i limiti di ingombro e di peso specificati.

Mentre la zona centrale ¢ cilindrica, ed in alcuni casi puo anche essere omessa,
nei report sono presenti varie soluzioni per quanto riguarda il tratto anteriore
e quello posteriore. Tra le varie possibilita la scelta e ricaduta su una com-
binazione che meglio approssimava quella gia trovata nei trittici dei modelli.
Nella Tabella 2.1 si riportano le caratteristiche geometriche della configu-
razione scelta:

Scelta | Vincolo ESDU

Diametro max 0.1667m -
Lunghezza (L) Im -
Lunghezza anteriore (l) 0.4L 0.1L-0.5L

Lunghezza centrale 0.05L 0L-0.6L

Lunghezza posteriore (I,) | 0.55L 0.25L-0.6L
Coefficiente di superficie 0.723 0.63L-0.93L
Coefliciente di volume 0.592 0.5L-0.85L

Tabella 2.1: Caratteristiche geometriche del bulbo

Le dimensione riportate sono in scala 1:3 rispetto alle dimensioni effettive
sulle imbarcazioni: di fatto si riportano le dimensioni di un modello per
future prove in galleria del vento. Si considerano queste dimensioni anche
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per le analisi numeriche.

Si riportano quindi le espressioni analitiche dei vari tratti che costituiscono
il bulbo. Per il naso ¢ stata scelta I’espressione ESDU 77028 (Table 8.1, [4]),
riportata nell’equazione [2.1], con il parametro k; unitario:

re= g(w — 10 + 3a?) (2.1)

Dove r¢ ¢ il raggio locale adimensionalizzato sul raggio R, raggio massimo
del bulbo che definisce il tratto cilindrico, mentre o viene cosi definito:

ap klef

2.2
1+ k (22)

Dove ;¢ identifica la coordinata adimensionalizzata relativa al tratto ante-
riore:
x
Tip = —
lf I
Per la scelta del tratto posteriore si ¢ deciso di utilizzare la cubica di Myring

dell’equazione 2.3 (ESDU 77028, Table 8.1, [4]):
Ta=1—(3—=2A) (1 —214)* +2(1 — A)(1 — ;,)* (2.3)

Con parametro A posto pari a 0.75, mentre r, e x;, sono ancora, rispetti-
vamente il raggio locale adimensionato sul raggio massimo del bulbo e la
coordinata longitudinale adimensionalizzata sulla lunghezza del tratto pos-
teriore.

Le formule per il calcolo dei coefficienti di volume e di superficie sono pre-
sentate nel report [4] e non vengono riportate nel seguente lavoro. Tali coef-
ficienti risultano utili per poter ottenere una stima preliminare del cs. In
particolare, come si vedra in seguito, sono stati utilizzati per ottenere una
stima preliminare del valore y™ a parete.

o
s

(a) Modello del bulbo (b) Sezione del bulbo

Figura 2.1: Bulbo
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2.2 Scelta del profilo della deriva

La scelta della geometria della deriva, in accordo con i regolamenti della
TP52 class si riassume nella scelta del suo profilo. Si utilizza per questo
modello il profilo NACA 0015, ossia quello che risulta essere piu diffuso sulle
imbarcazioni della categoria in esame. La forma risulta essere in pianta ret-
tangolare e senza rastremazioni o angoli di freccia, in modo da limitare i
parametri di progetto focalizzandosi sulla zona di raccordo. Nella Tabel-
la 2.2 si riportano le caratteristiche geometriche della deriva, riferendosi
naturalmente ancora al modello in scala:

Scelta
Profilo | NACA 0015
Corda 0.33m
Apertura 1m
)\deriva 2

Tabella 2.2: Caratteristiche geometriche della deriva

o

(a) Modello della deriva (b) Profilo della deriva
Figura 2.2: Deriva

Per quanto riguarda l'intersezione di bulbo e deriva senza raccordi, si
sottolinea che la distanza tra il naso del bulbo e il bordo d’attacco della
deriva e pari a 0.273m, sempre considerando il modello in scala, mentre si
considera l'inizio dell’apertura della deriva a partire dall’asse di rivoluzione
del bulbo.

2.3 Geometria del raccordo

In generale, sulle barche a vela da competizione non ¢ abitudine realizzare
raccordi geometrici tra bulbo e deriva, pertanto non esiste molto materiale

7
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a livello bibliografico da poter utilizzare come punto di riferimento da cui
partire. Per il seguente lavoro, le due fonti principali sono rappresentate
dal report Attachment-Line Approach for Design of a Wing-Body Leading-
Edge Fairing di Oudheusden, Steenaert e Boermans [3] e dalla tesi Studio
fluidodinamico del raccordo tra bulbo e deriva di Bordin e Viggiano[2].
L’articolo di Oudheusden, Steenaert e Boermans e di fatto il primo lavoro in
cui, su una geometria pitt semplice costituita da una lamina piana ed un’ala,
si cerca di evitare la discontinuita geometrica nella zona anteriore mediante
un opportuno disegno del fairing, in luogo da ridurre la resistenza evitando
o riducendo la separazione del fluido.

S T——
{'0.150 3

- e —

s
B
v

<«—A—>

Figura 2.3: Geometria del modello di Oudheusden, Steenaert e Boermans

Nel lavoro di tesi di Bordin e Viggiano si presenta invece un raccordo che
si sviluppa lungo tutta la zona di intersezione tra bulbo e deriva, sia nella
zona anteriore che posteriore.

Nel seguente lavoro viene inoltre proposta una nuova geometria, nata da una
sorta di compromesso tra le due soluzioni, che potrebbe essere meglio impie-
gata in un futuro processo di ottimizzazione.

Nei paragrafi seguenti viene riportata la descrizione geometrica dei vari mo-
delli impiegati per il raccordo tra bulbo e deriva. Si riporta anche la de-
scrizione del modello analizzato da Oudheusden, Steenaert e Boermans poiché
elemento di base per la costuzione dei successivi.

2.3.1 Modello di Oudheusden, Steenaert e Boermans

Nel report [3] viene presentato uno studio relativo al problema che nasce
dall’intersezione tra lamina piana e deriva perpendicolare ad essa. In partico-
lare, viene eseguita un’ottimizzazione della geometria basandosi sull’analisi
dello stato limite sul bordo d’attacco, in un modello quasi 2D. Gli autori han-
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no definito la geometria del fairing eseguendo uno stretching lineare del pro-
filo scelto per la deriva nella zona anteriore alla sezione di massimo spessore
(Figura 2.4).

0.4

0z

Z[m]

Nl

0.4k

x{m]

Figura 2.4: Stretching lineare del profilo

La geometria del raccordo ¢ descritta definendo la curva nel piano di
simmetria. Nel lavoro presentato questa ¢ un arco di ellisse tangente sia
alla lamina piana che all’ala sul bordo d’attacco, con i parametri A e B
che definiscono la curva (Figura 2.3). Successivamente, a varie aperture si
definiscono archi di ellisse paralleli alla corrente asintotica che raccordano la
lamina piana alla deriva, sempre imponendo la condizione di tangenza sia
alla lamina piana che alla deriva nelle zone di intersezione, come mostrato in
Figura 2.5.
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Figura 2.5: Raccordo di Oudheusden, Steenaert e Boermans

Obiettivo del lavoro era lo studio di una geometria che permettesse, in

condizioni di incidenza nulle, di evitare la separazione. Un raccordo di questo
tipo si basa sulla considerazione che gli effetti peggiori si verificano prevalen-
temente nella zona anteriore. L’analisi riportata in questo lavoro individuava
un ottimo per la coppia di valori A = 0.21ce B = 0.175¢c.
Naturalmente la geometria studiata in questo caso risulta poco applicabile nel
caso dell’intersezione tra la deriva ed il bulbo, a causa della natura non piana
di questo. Se infatti, nel loro lavoro Oudheusden, Steenaert e Boermans ave-
vano considerato la lamina piana come la porzione di fusoliera direttamente
antistante il bordo d’attacco dell’ala, nel caso navale, le ridotte dimensioni
del bulbo non permettono di approssimarlo con una lamina piana. Tuttavia,
alcune considerazioni per la scelta del raccordo sono state recuperate. In par-
ticolare si continuano ad utilizzare archi di ellissi per realizzare il raccordo,
garantendo ancora la tangenza dell’arco al bulbo e alla deriva nei punti di
intersezione.

2.3.2 Raccordo totale

Nel lavoro di tesi precedentemente svolto [2], gli autori proponevano di
eliminare la discontinuita geometrica non solo nella zona anteriore del rac-
cordo, ma lungo tutta la linea di intersezione tra le due superfici. Di seguito
si riporta una descrizione del procedimento seguito.
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Il primo passo ¢ rappresentato dall’individuazione delle due altezze in cor-
rispondenza delle quali tagliare il bulbo e la deriva. Nella zona racchiusa tra
queste due quote si costruisce il raccordo. Si indica con Piano A il piano che
seziona il bulbo, mentre con Piano B quello che seziona la deriva (Figura
2.6).

Piano A

Figura 2.6: Raccordo totale

Da queste sezioni si ricavano due curve: sul Piano A si individua la curva
A, che delimita superiormente il bulbo, mentre sul Piano B si trova il profilo
scelto per la deriva, chiamato per congruenza curva B. In riferimento alla
Figura 2.7 si nota in rosso la curva A ed in nero la curva B, mentre in blu si
riporta la sezione del bulbo.

11
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— Sezione deriva
—Sezione bulbo

— Curva diraccordo |

0z

Z[m]

Figura 2.7: Rappresentazione delle curve limite del raccordo

Si discretizza quindi la curvae B, individuando nei punti discretizzati le
normali alla curva stessa; quindi si proiettano le normali sul Piano A ricer-
cando l'intersezione tra le normali uscenti dal profilo e la curva A. In questo
modo si definiscono i due punti attraverso i quali I’arco d’ellisse deve passare.

T O OO OO SOOOOPUOUOORY SOTPUUOTROOS SOTPUURPPPOOE SNPRPRUO: SOOI e ]

T OO OOt SO UUPIO SUOPPOUN ORI e e

Z[m]

Db e e e e e e s e ]

] T SO SO ST PO OO SRR e O

Figura 2.8: Versori normali utilizzati per definire i piani di raccordo

12



Politecnico di Milano,
Ingegneria aeronautica Capitolo 2. Geometria del modello

Tuttavia, nel caso in esame, i fuochi dell’ellisse non sono allineati alla
corrente asintotica, come nel caso del modello di Oudheusden, Steenaert e
Boermans descritto nel paragrafo precedente, ma la congiungente risultera
essere allineata alla normale uscente dal profilo, come si evidenzia in Figura
2.8. Pertanto le ellissi risultano giacere su dei piani C; (Figura 2.6) ciascuno
dei quali risulta essere perpendicolare al profilo nei punti di discretizzazione.
Individuati i piani C;, per poter individuare le ellissi di raccordo tra bulbo e
deriva e necessario imporre, oltre il passaggio per i punti, anche la tangenza
dell’arco d’ellisse rispettavimente a bulbo e deriva nei punti di raccordo.
L’ellisse ¢ una conica che presenta, nella sua espressione piu generale nel
piano, cinque gradi di liberta: le coordinate dei due fuochi e la loro distanza
relativa:

V@ =22+ (y—9)2 +/(z — 22)2 + (y — 32)? = 2a (2.4)

Nel caso in analisi si hanno solo quattro condizioni da imporre e pertanto e
necessario individuare un’equazione di vincolo in piu. In accorto con quanto
presentato nell’articolo di Oudheusden, Steenaert e Boermans [3] si impone
la condizione y; = yo, ovvero si impone che la congiungente i due fuochi sia
sghemba rispetto all’asse di rotazione del bulbo. Si ottine quindi ’espressione
[2.5]:

(3: B xc)2 (y B yc)2
2 + 2
a b
Quest’ipotesi non ¢ estendibile a tutte le casistiche: se per esempio si con-
sidera una deriva dotata di angolo di freccia, allora bisogna considerare che,
qualora I’angolo tra le due rette su cui imporre il vincolo di tangenza e inferi-
ore a 90°, allora e necessario lasciare liberta di rotazione agli assi delle ellissi
ed aggiungere un ulteriore vincolo. Per esempio si puo considerare, oltre
alla pendenza, anche la curvatura locale del bulbo. Analogo ragionamento
si deve affrontare qualora si decida di descrivere il raccordo con coniche di
ordine superiore.
Tornando al caso in esame si ottiene il seguente sistema non lineare:

=1 (2.5)

(A —2e)® | (ya— o)’

a2 - b2 =1 (2.6)
(v —2)* | (ys —y.)?

el el (2.7)

Ye = hpianoB (28)

(—2b%z. +2a*m(q —y.)) — 4(b* + m?a®) (b*22 + a®(q — y.)* — a®b?) = 0 (2.9)
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Le prime due sono le condizioni che impongono il passaggio per i due punti
appartenenti, rispettivamente, al Piano A e Piano B. La terza condizione
coincide con l'imposizione della tangenza dell’ellisse alla deriva. L’ultima
equazione ¢ la condizione di tangenza tra la curva ed il bulbo nel punto di
raccordo. In particolare, l'intersezione del piano C; con il bulbo definisce
una curva sul bulbo stesso: 1’arco di ellisse deve avere la medesima penden-
za di questa curva nel punto di raccordo precedentemente individuato. Le
incognite del problema sono le coordinate del centro ed i due semiassi. Le
variabili ¢ ed m sono invece i parametri che descrivono la pendenza locale
della curva sul bulbo nel punto di raccordo, e si ottengono per via numeri-
ca mediante una differenza finita centrata sul nodo. Come si puo vedere, il
problema ¢ non lineare e viene risolto numericamente mediante uno schema
Newton-Rapson.

Nel lavoro predente [2] venivano confrontate due soluzioni basate su ques-
ta procedura. Si definisce un sistema di riferimento destrorso con asse x
allineato all’asse di rivoluzione del bulbo e diretto come la corrente asintoti-
ca ed asse y allineato con la deriva e diretto verso I’alto. In entrambi i casi si
fissa una quota per il Pinao B pari a y/R = 1.8, dove R ¢ il massimo raggio
del bulbo, quello che caratterizza il tratto cilindrico. La differenza nei due
casi e data dal Piano A: la quota di sezione viene posta a y/R = 0.90 nel pri-
mo caso e a y/R = 0.85 nel secondo. Di seguito si riportano degli esempi dei
raccordi ellittici sui due modelli analizzati, nella sezione anteriore, centrale e
posteriore.

14
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Figura 2.9: Esempi di raccordo relativi a y/R = 0.90
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Figura 2.10: Esempi di raccordo relativi a y/R = 0.85

Con l'obiettivo di voler completare la trattazione di questo lavoro e con-
frontare tali risultati con un nuovo tipo di raccordo, vengono riesaminati

entrambi questi due modelli.
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2.3.3 Raccordo parziale

In questo paragrafo viene riproposto il raccordo di Oudheusden, Steenaert
e Boermans adattato al problema in esame: in particolare, mentre nel report
[3], si aveva un’intersezione tra deriva e lamina piana (Figura 2.5), in questo
caso si ha l'intersezione tra deriva e bulbo, ovvero una superficie assialsim-
metrica. Di seguito si riporta la procedura utilizzata per realizzare questa
tipologia di raccordo, che si sviluppa solo nella sezione frontale del bloc-
co bulbo-deriva. Come nel caso del modello di Oudheusden, Steenaert e
Boermans [3], si ipotizza che gli effetti peggiori dovuti alla discontinuita geo-
metrica si concentrino soprattutto nella zona anteriore dell’intersezione e si
manifestino con la separazione del flusso. Con questa tipologia di raccordo,
si intende limitare la zona del fairing, mantenendo la discontinuita di geome-
tria nella zona laterale e posteriore. L’idea di base ¢ quella che se si riesce
ad evitare la separazione della corrente nella parte anteriore del modello,
il comportamento del fluido nella zona posteriore di bulbo e deriva sia piu
simile a quello presente sulle componenti separate. Naturalmente nascera
un’iterazione tra le due componenti, ma il comportamento del fluido sara
comunque esente dalla separazione anteriore.
Per realizzare questa geometria bisogna procedere per passi. Il primo pas-
so e sicuramente la definizione della geometria della deriva e del bulbo, gia
affrontata in precedenza. Si sceglie come sistema di riferimento lo stesso
utilizzato nel caso di raccordo totale: sistema di riferimento destrorso con
asse x allineato all’asse di rivoluzione del bulbo e diretto come la corrente
asintotica ed asse y allineato con la deriva e diretto verso I’alto. Dall’inter-
sezione semplice di bulbo e deriva si considerano tre punti chiave riportati in
Figura 2.11. Si sceglie di definire la geometria in funzione di due parametri,
che sono l'altezza massima e minima del fairing, che individuano rispettiva-
mente i punti 1 e 3 in Figura 2.11, mentre il punto 2 risulta essere il punto
in corrispondenza del quale il profilo raggiunge il suo spessore massimo.
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Figura 2.11: Sezione del modello con raccordo parziale

Esso rappresenta anche il limite posteriore del fairing: come scelta pro-
gettuale si e deciso di prendere questo punto come quello piu arretrato.
Successivamente si effettua uno stretching lineare del profilo della deriva nel-
la zona compresa tra il naso e la coordinata di massimo spessore, ovvero il
punto 2, come nel caso del modello di Oudheusden, Steenaert e Boermans
(Figura 2.4): questo risultato & facilmente ottenibile avendo utilizzato un
profilo NACA di cui si dispone la formulazione analitica. Naturalmente il
valore del coefficiente di stretching sara definito dalla differenza in x delle
coordinate dei due punti 1 e 3 (Figura 2.11) e sara un paramentro di proget-
to. Quindi si proietta la curva cosi ottenuta sul bulbo ottenendo una nuova
curva definita curva di raccordo in Figura 2.11.

Si passa quindi all’analisi della deriva. In questo caso bisogna considerare
il punto 1 in Figura 2.11: esso rappresenta un parametro di progetto che
definisce il limite superiore del fairing. Si definisce quindi un piano che pas-
sa per i punti 1 e 2 e che sia normale al piano di simmetria del modello.
Effettuando l'intersezione tra questo piano e la deriva si ottiene una curva,
chiamata curva di deriva, costituita dall’insieme di punti che definiscono la
fine del fairing e 'inizio della deriva.

A questo punto, note la curva di raccordo e la curva di deriva, € necessario
discretizzarle lungo l'asse z: su ogni coppia di punti cosi individuati viene
imposto il passaggio di un arco di ellisse che rispetti le stesse condizioni del
sistema da [2.6] a [2.9], ovvero il passaggio per i due estremi e la tangenza
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locale tra raccordo e bulbo e tra raccordo e deriva. Quindi, considerando in
questo caso il punto A appartenente alla curva di raccordo, mentre il punto
B sulla curva di deriva, si nota come le condizioni [2.6] e [2.7] impongono
il passaggio dell’ellisse per i punti in questione. Si ha una prima differenza
sulla condizione [2.8]. Questa impone sempre la tangenza dell’ellisse con la
deriva, ma l'altezza del piano di sezione non e piu costante per tutte le ellissi.
Per questo motivo la quota dei fuochi non & piu costante (Figura 2.12).

— Curva di raccordo
— Curva di deriva
*  Centro ellisse

~— Raccordo ellittico

x[m]

Figura 2.12: Ellissi di raccordo ed andamento dei centri

Infine la [2.9] definisce ancora la condizione di tangenza tra bulbo e rac-
cordo, solo che cambia la direzione lungo la quale viene definita. In questo
caso i piani che sezionano il bulbo risultano essere paralleli al piano di sim-
metria del modello e traslati lungo z. Questi piani, intersecando il bulbo,
definiscono le curve dalle quali si ricava la pendenza locale del bulbo in di-
rezione x nel punto di interesse. Risolvendo il sistema non lineare sulle varie
stazioni lungo z si definisce la geometria del raccordo.
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Figura 2.13: Schema del racordo parziale

Si puo notare che I'intera geometria e definita a partire da due parametri,
che sono l'altezza massima del fairing, rappresentata dal punto 1, e la sua
altezza minima, rappresentata dal punto 3, che definisce sia la quota mini-
ma del fairing che la minima x in corrispondenza della quale si passa dalla
geometria del bulbo a quella del raccordo.
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Capitolo 3

Analisi dei modelli

Nel seguente capitolo vengono riportate le procedure utilizzate per ’ana-
lisi del problema. Su diverse tipologie di raccordo vengono condotte delle
prove sia di Navier-Stockes, sia di tipo potenziale e strato limite, come indi-
cato nella tesi di Bordin e Viggiano [2]. L’obiettivo ¢ analizzare se la tecnica
di analisi dello strato limite presentato nell’articolo [3] sia effettivamente un
buon indicatore di separazione per il problema preso in esame e possa quindi
essere inserita all'interno di una procedura di ottimizzazione. Naturalmente,
in questo contesto ci si limitera alla raccolta dei dati ed ad un confronto
con il modello CFD, dal momento che non si hanno a disposizione dei risul-
tati sperimentali. Dopo una descrizione sulla generazione della mesh, viene
quindi riportata una breve descrizione teorica e procedurale circa il metodo
di analisi di strato limite sul bordo d’attacco. Quindi vengono descritti i
modelli utilizzati nella simulazione del flusso turbolento tridimensionale.

3.1 Modellazione geometrica e generazione del-
la mesh

Per realizzare il CAD del modello e la mesh seguente si e lavorato sul soft-
ware ANSYS Icem Cfd. Si tratta naturalmente di un programma apparte-
nente al pacchetto ANSYS, quindi facilmente interfacciabile con il solutore
scelto, ovvero Fluent.

Il primo passo e stato la realizzazione della geometria CAD, importando i
punti da Matlab e quindi generando le superfici del bulbo e della deriva. Da
notare che, sfruttando la simmetria del problema, vengono eseguite analisi
solo su meta del modello, limitando in questo modo la grandezza della mesh
ed il conseguente costo computazionale. Un’analisi di questo tipo puo essere
ritenuta accettabile a causa del fatto che la deriva, in condizione di navi-

20



Politecnico di Milano,
Ingegneria aeronautica Capitolo 3. Analisi dei modelli

gazione in bolina, che ¢ la condizione piu critica, vede angoli di incidenza
compresi fra i 5° ed i 10°, ma in genere si attesta su valori inferiori.
Diversamente da quanto svolto da Bordin e Viggiano [2], si considera l'in-
tero bulbo e una maggiore porzione di deriva. Di conseguenza il dominio
viene allargato in modo opportuno, per evitare problemi di natura numerica.
Successive visualizzazioni di scia confermeranno come le nuove dimensioni
assunte siano corrette.

Di seguito si ¢ passati alla realizzazione della mesh, non strutturata, in ac-
cordo con gli obiettivi proposti: I'analisi a potenziale e ’analisi del modello
turbolento. Per quanto concerne I’analisi a potenziale, il compito non si pre-
senta particolarmente arduo. Dopo aver definito la geometria, si passa alla
generazione della mesh, prima superficiale ed in seguito di volume, secondo
I’algoritmo di Delaunay.

Per calcolare le forze aerodinamiche agenti sul corpo, in particolare la re-
sistenza d’attrito, e necessario individuare la soluzione anche nello strato
limite fino a parete, cercando di ottenere la soluzione anche all’interno del
substrato viscoso nello strato limite turbolento. Questo significa avere una
griglia molto fitta a contatto con il corpo. Per capire quanto & necessario
infittire la mesh bisogna considerare le richieste del solutore. Nel manuale
di Fluent viene indicato che per ottenere la soluzione a parete ¢ necessario
utilizzare la funzione Enhanced Wall Treatment, di cui si parlera in seguito,
la quale richiede che il primo elemento a parete sia pari a 1y*. Per questo
motivo sul corpo viene generata una griglia strutturata, pentaedrica e con
una distribuzione esponenziale dei layer, avente il primo nodo a ly* e che
prosegue fino ad inglobare tutto lo strato limite. In questo modo il dominio
puo essere visto come composto da due zone: una zona interna, adiacente
al corpo del quale si vuole conoscere la resistenza, dove si trova una mesh
di tipo strutturata; una zona esterna, che descrive il dominio, con una mesh
non strutturata tetraedrica di tipo Delaunay.

(a) Visualizzazione della mesh in un pia- (b) Visualizzazione degli elementi pen-
no perpendicolare al piano di simmetria taedrici di strato limite

Figura 3.1: Rappresentazione della mesh di volume
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Bisogna sottolineare che, nel caso in esame, risulta essere una forzatura

parlare di mesh strutturata e non strutturata, in quanto il solutore non vede
questa distinzione, ma considera l'intera griglia come non strutturata.
Per individuare il valore della y™ si ¢ fatto riferimento alla procedura per il
calcolo del ¢; presentata nel documento ESDU [5] e che viene brevemente
riportata di seguito. Considerando il flusso incomprimibile, si individua il
valore dei due parametri Fi;; e Fo, che appunto tengono in considerazione
I'influenza della comprimibilita. Quindi si segue il seguente schema:

B = 2.62105 — 0.0042167l0g1o( Faz2 * Re) (3.1)
0.455

Cro= 3.2

70 Frr(loglO(FpeRe))B (3:2)

Fy = 41.1463Re 2377849 (3.3

g = 0.71916 — 0.0164l0g10(Re) (3.4
h = 0.66584 + 0.02307l0g1o( Re) (3.5
(3.6

(3.7

Fy = 1.1669(log1o( Re)) 3% — 0.001487
Ly Tty

Cfopo=(1- A + Fl(f)g)h -5

Cr = Cfcfono (38
Dove z; indica la coordinata in corrispondenza della quale si prevede la

transizione, mentre L ¢ la lunghezza del bulbo. Dato il ¢; si puo procedere
al calcolo del’unita di parete y*:

1
Ty = ipUOOZCf (3.9)
Ur = \/Tw/p (3.10)
LV
= — 3.11
vt= (3.11)

Data quindi I'unitd y* si pud procedere con la creazione della mesh di strato
limite. Per motivi legati alla generazione della mesh da parte di Icem Cfd,
si ¢ deciso di sviluppare lo strato limite fino a 600y™, in modo da creare
una transizione piu uniforme tra gli elementi della griglia interna e quelli
tetraedrici. I risultati ottenuti in seguito dimostreranno come tale procedura
per il calcolo dell'unita di parete sia accettabile.

Per poter garantire una corretta rappresentazione della scia viene infittita la
mesh superficiale nella zona retrostante al corpo.
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Figura 3.2: Modellazione della scia

L’idea di base di questa procedura e il fatto che la scia si sviluppi sul

piano di simmetria del problema: per questo motivo si infittisce la mesh su
questo piano e di conseguenza viene automaticamente infittita anche la mesh
di volume adiacente.
Un’altro aspetto molto importante, del quale bisogna tenere conto in fase
di progettazione della mesh, ¢ il fatto che nel conto turbolento si intende
imporre la transizione ad una specifica coordinata, individuata, come si vedra
in seguito, da dati di letteratura. Il solutore Fluent consente di imporre la
transizione a partire da una quota in particolare, a patto che il dominio di
calcolo venga diviso in due blocchi: nel blocco anteriore si impone un flusso
laminare, mentre in quello posteriore viene risolto il modello turbolento.

Figura 3.3: Divisione del dominio

Per questo motivo in Icem Cfd viene introdotto un piano che divide in
due l'intero dominio, definendo di fatto due sottodomini distinti: Icem Cfd
si occupa automaticamente della merge dei nodi sul piano in comune.
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3.2 Analisi di strato limite lungo il bordo d’at-
tacco

Oltre all’analisi del problema mediante le equazioni di Navier-Stokes, si
intende indagare se un modello di strato limite lungo la linea di bordo d’at-
tacco possa essere un buon metodo per individuare la separazione del flusso.
Si tratta del metodo presentato nel lavoro di Oudheusden, Steenaert e Boer-
mans [3] ed implementato da Bordin e Viggiano [2], modello che non prevede
I'iterazione tipica dei metodi potenziale-strato limite, ma che, con un solo
passaggio, si propone di individuare 1’eventuale separazione.

Di seguito si presenta una breve descrizione della teoria del fenomeno e della
procedura numerica implementata.

3.2.1 Strato limite quasi bidimensionale

Si consideri il modello semplificato presentato da Oudheusden, Steenaert
e Boermans [3], costituito da una lamina piana con un’ala posta perpendico-
larmente ad essa, come si vede in Figura 3.4.

Figura 3.4: Schema semplificato del problema

Come si puo notare il problema considerato ¢ simmetrico. Questo signifi-
ca che sul piano di simmetria il flusso puo essere determinato senza consi-
derare la direzione laterale del flusso, in un approccio quasi bidimensionale.
Tuttavia, mentre in un metodo bidimensionale classico non ¢ presente la
componente trasversale, nel caso in esame questa ¢ presente. Se si considera
I’equazione di conservazione della massa sulla corrente esterna della lamina
piana, questa in prima approssimazione é:

dw,  dU,

dz dx

(3.12)
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Questo significa che, con dU, /dz < 0 all’approssimarsi del punto di ristagno,
si ha dW,/dz > 0, ovvero un flusso laterale uscente dal piano di simmetria.
Nonostante questo fenomeno riduca lo spessore dello strato limite rispetto ad
un analogo caso bidimensionale sottoposto allo stesso gradiente di pressione,
esso non e sufficinte per prevenire la separazione. La funzione del fairing
¢ proprio quella di rimuovere il punto di ristagno producendo un passaggio
piu graduale dalle condizioni presenti sul bulbo a quelle presenti sulla deri-
va. Ogni volta che, trattando lo strato limite lungo il bordo d’attacco, viene
modellato anche il termine di efflusso trasversale, si parla di strato limite
quasi bidimensionale.

Nell’articolo di Oudheusden, Steenaert e Boermans [3] viene utilizzato il
metodo di Head, naturalmente adattato per includere il termine di efflusso
laterale. Le equazioni utilizzate, e che vengono di seguito riportate, costi-
tuiscono un sistema adatto a risolvere la geometria adottata (Figura 3.4) con
una posizione della transizione molto avanzata. Visto che anche nel caso
in esame in questa tesi la posizione di transizione risulta essere avanzata,
adottando le opportune relazioni di chiusura si puo utilizzare il medesimo
sistema. Di seguito si riporta il sistema di equazioni risolto. Da notare che,
per non appesantire la notazione, si indica con (%) la derivata %.

do ¢ 0 dU, W, % u

YW _9 o4 LD / 0t 1

il Chs )Ue dz U Jo We( Ue)dy (3.13)
1 d W, 9
— Y U.0H) = Cp — / Y 3.14
U, de VO = Cr =0 ) g (3.14)

La prima equazione costituisce il bilancio di quantita di moto streamwise
integrata sullo spessore dello strato limite. Quando il termine w si annulla
I'integrale sparisce e si ottiene ’equazione di Von Karman. La seconda e
I’equazione di continuita integrata sullo spessore di strato limite stesso. Gli
ultimi due termini delle equazioni [3.13] e [3.14] modellano I'effletto alleviante
dell’efflusso laterale, visto come un trasporto laterale di quantita di moto:
quando w > 0 si ha una riduzione della crescita dello strato limite.

Vista la natura quasi bidimensionale del problema, ¢ lecito utilizzare le stesse
relazioni di chiusura proposte da Oudheusden, Steenaert e Boermans, che poi
sono le stesse della corrente bidimensionale:

Cg = 0.0306(H, — 3)7°0% (3.15)
H, = 1.535(H — 0.7)"2™ +3.3 (3.16)
0.36_1'33H

~ 3.17
cr (logioReq) L TA+031H ( )
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Ue
Re = - (3.18)
vV,
U.0
Reg = = 0.405Re (3.19)
14

Il sistema di equazioni da [3.13] a [3.19] rappresenta un sistema risolubile
una volta modellati i termini @ presenti nelle equazioni [3.13] e [3.14], che
rappresentano gli effetti dell’efflusso laterale rispettivamente in termini di
trasporto laterale di quantita di moto e di variazione di massa nello strato
limite. Una possibilita per modellare il termine w ¢ quello di sfruttare 1’e-
quazione di bilancio di quantita di moto in direzione z, tipicamente in forma
integrale, come proposto da Cumpsty e Head, [6], [7] e [8].

Nell’articolo di riferimento si propone una strada alternativa, piu semplice,
ma legata al tipo di corrente che si vuole analizzare. In particolare una
trattazione di questo tipo puo essere applicata se lungo la linea di bordo
d’attacco e presente un forte gradiente di pressione avverso, che causa quindi
un efflusso laterale uscente dal piano di simmetria. Pertanto si puo assumere

che:
U

U.

Che puo essere generalizzato nella formulazione:

B

< =<1 (3.20)

=

v :r+(1—r)([;:)

e

(3.21)

Con 0 < r < 1. Nel caso presentato nel report [3] I'efflusso in direzione
laterale e legato al gradiente di pressione avverso. Nei modelli analizzati in
questo lavoro, dove la lamina piana e sostituita dalla superficie curva del
bulbo, si puo avere un flusso laterale anche in presenza di un gradiente di
pressione favorevole. Per questo motivo, considerare r = 0 rappresenta una
stima conservativa, in quanto sottostima l’effetto alleviante del flusso laterale,
avendo: ~
w_ (3.22)
w, U
Se invece si considera r = 1 si ha un’approssimazione troppo ottimistica del
problema, avendo

~1 (3.23)

==

Dal momento che si conosce I'andamento della velocita solo sulla linea di
bordo d’attacco della geometria considerata, non si hanno a disposizione
i valori adeguati di r. Proprio per questo motivo, e dal momento in cui
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questo lavoro si presenta come propedeutico allo sviluppo successivo, per
ogni modello sono state condotte due prove: una per r = 0 e l'altra per
r = 1. Sostituendo la [3.21] nelle [3.13] e [3.14] si ottiene il seguente sistema:

o ¢ 0 dU. W,

B P A 32
1 d W,
E%(UQGHQ =Cp— i (rH + Hy)f (3.25)

Questo sistema puo quindi essere risolto con le relazioni di chiusura prece-
dentemente indicate.

3.2.2 Determinazione della separazione

Per poter individuare la separazione del flusso viscoso, note le grandezze

integrali dello strato limite, si fa riferimento al valore assunto dal fattore di
forma H. In paricolare, si fa riferimento ai risultati riportati da Oudheusden,
Steenaert e Boermans nella loro pubblicazione [3], nella quale vengono con-
frontati risultati numerici e sperimentali a supporto delle ipotesi adottate.
In accordo con questi risultati, nel caso in cui si utilizza la stima piu conser-
vativa, r = 0, si puo affermare di non avere separazione per H < 3, mentre
nel caso di r = 1 si impone il limite H < 2.25.
Nel lavoro di Oudheusden, Steenaert e Boermans viene anche indicato il li-
mite per la rilaminarizzazione della corrente: in particolare, quando il Reg
scende al di sotto del valore limite di 100, allora si ha la rilaminarizzazione
della corrente. Al fine della trattazione in esame tuttavia, riveste maggior
importanza la possibilita di individuare ’eventuale separazione. Non va di-
menticato infatti che 'obiettivo e verificare se questa procedura e in grado di
evidenziare la separazione della corrente nella zona di raccordo in modo da
inserirla nel processo di ottimizzazione della geometria come discriminante.

3.2.3 Limiti di applicabilita

Il sistema cosi implementato, con le relazioni di chiusura utilizzate, e vali-
do solo per strati limiti turbolenti. Inoltre si deve avere una bassa curvatura
della parete e corrente esterna decelerante, o comunque un flusso di massa
uscente dal piano di simmetria.

Il limite geometrico & sempre rispettato visto la natura delle geometrie analiz-
zate. Bisogna tuttavia fare alcune considerazioni circa la natura dello strato
limite e la presenza di flusso trasversale.

Per quanto riguarda la natura dello strato limite, nel punto di ristagno sul
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bulbo si avra uno strato limite laminare. Tuttavia, a causa della natura della
geometria del bulbo scelta, che ricordiamo appartiene alla famiglia dei low
drag bulbs, rapidamente lo strato limite passa da laminare a turbolento. Il
problema sta nel definire quanto velocemente si verifica la transizione, in
modo da poter individuare il punto in corrispondenza del quale il metodo
puo essere applicato. Esistono vari modelli, che si basano sulla propagazione
dei disturbi, per determinare il punto di transizione su geometrie assialsim-
metriche. Tuttavia, in accordo con la tesi precedente [2], si & deciso di fare
riferimento ai dati riportati in letteratura per determinare il punto di tran-
sizione, senza implementare un codice di strato limite laminare di bordo
d’attacco. In accordo con i risultati riportati nel lavoro di tesi di Bettinelli
[1] la transizione viene imposta al 5% della lunghezza del bulbo. Le oppor-
tune condizioni iniziali per le grandezze integrali sono state imposte facendo
sempre riferimanto al lavoro di tesi precedente [1]: in particolare si & imposto
H=1.4¢e¢6=0.000m.

Il problema maggiore ¢ rappresentato dal fatto che la corrente esterna ¢ in
larga parte accelerante. Bisogna quindi garantire la presenza di un continuo
flusso di massa dal piano di simmetria. Questo richiesta viene confermata
dall’analisi del flusso potenziale.

La validazione del sistema presentato nel paragrafo precedente viene gia ri-
portata nel lavoro di Bordin Viggiano [2] e non viene quindi riproposta di
seguito. Nel presente lavoro ci si ¢ limitati alla presentazione della procedura
utilizzata per I'analisi potenziale e strato limite, sottolineandone i limiti di
applicabilita.

3.3 Modellazione numerica CFD

Ottenuta la mesh corretta ¢ necessario individuare il modello numerico
opportuno per il problema in esame. Come gia detto, I’analisi viene svolta
mediante Fluent, software del pacchetto ANSYS. Naturalmente si tratta di
un problema che presenza turbolenza, per risolvere il quale Fluent offre varie
alternative. In primo luogo bisogna dire che Fluent risolve le equazioni media-
te di Reynolds, alle quali vengono associate delle equazioni per completare
il bilancio equazioni-incognite nell’ipotesi di Boussinesq. Ora, esistono sia
modelli algebrici, o a zero equazioni, piu semplici da risolvere, ma meno ac-
curati, o modelli differenziali, che risultano molto piu accurati anche se piu
onerosi dal punto di vista computazionale. A loro volta i modelli differenziali
si dividono in modelli a una, Spalart-Allmaras, o a due equazioni, modelli
k-e in versione standard, realizzabile o RNG. Di seguito si offre una breve
descrizione dei vari modelli a disposizione:
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- Il modello Spalart-Allmaras: si tratta di un modello ad una equazione
che risolve un’equazione di trasporto per I’energia cinetica turbolenta.
Si tratta di un modello utile in campo aeronautico, anche se anco-
ra scarsamente diffuso e testato, ed in origine si presentava come un
modello low-Reynolds in grado di risolvere anche il flusso nello strato
limite. Tuttavia in Fluent e stato modificato e viene utilizzato con le
Wall Function, che non consentono di modellare il substrato viscoso.

- Il modello k-e¢ standard: robusto, economico e ragionevolmente accu-
rato in un vasto ambito di problemi ingnegneristici, ¢ probabilmente
il modello piu diffuso in ambito industriale. Tuttavia presenta dei li-
miti dove si hanno forti gradienti di pressione e dove si ha una grande
curvatura delle linee di corrente.

- Il modello k-¢ RNG: si tratta di un’evoluzione del modello presentato
al punto precedente, con la possibilita di trattare flussi con rotazioni.

- Il modello k-e realizzabile: anche in questo caso si tratta di un’evoluzione
del modello k-¢ standard, con in particolare una nuova equazione per il
termine dissipativo €, che consente di soddisfare alcuni vincoli matema-
tici sugli sforzi di Reynolds, consistenti con la fisica del flusso turbolen-
to. Fornisce risultati migliori per quanto riguarda flussi che presentano
rotazioni, e nel calcolare soluzioni nello strato limite con forti gradienti
di pressione avversa, con separazione e con ricircolazione.

Sia il modello k-¢ RNG che realizzabile hanno mostrato risultati migliori
rispetto al modello standard in casi di flussi con linee di corrente molto
curve, vortici e rotazioni. Sebbene il modello realizzabile sia ancora piut-
tosto recente e un confronto con il modello RNG risulta essere difficile, il
modello realizzabile ha presentato risultati migliori qualora sia presente una
separazione della corrente. Considerato che il modello di Spalart-Allmaras
implementato in Fluent non consente una corretta trattazione dello strato
limite, la scelta e ricaduta sul modello k-¢ realizzabile, in quanto nella zona
anteriore del raccordo sono presenti gradienti di pressione avversi, che pos-
sono portare alla separazione.

In aggiunta, per poter risolvere completamente il problema nello strato limite
non sono state utilizzate le Wall Function, ma la funzione Enhanced Wall
Treatment, che consente di modellare interamente lo strato limite turbolento
individuando la soluzione fino a parete e risolvendo anche il substrato viscoso.
Questo a scapito di una mesh piu fitta, soprattutto nella zona di strato limi-
te. Come detto infatti Fluent richiede, per poter risolvere anche il substrato
viscoso, un’altezza del primo elemento di cella pari a una unita di parete y™.
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Un’altro elemento molto importante nell’analisi del flusso in questione & il
fatto che non si considera tutto il flusso turbolento, ma viene imposta la
transizione al 5% della lunghezza del bulbo. Questo comporta una divisione
del dominio in fase di generazione della mesh, in modo da poter definire
una parte laminare ed una turbolenta. Questo procedimento & consentito in
Fluent qualora si utilizzi un modello k-€ o k-w intervenendo sulle Cells Zone
Condition: tramite queste funzioni e possibile imporre un flusso laminare
nella zona del dominio antistante al bulbo (dalla superficie di inlet fino al
piano di transizione).

Infine, per quanto riguarda le condizioni al contorno imposte, naturalmente
si € imposto la condizione di perfetta adesione sul corpo solido, ovvero su
bulbo, deriva e raccordo. Sulle pareti laterali delimitanti il dominio di calco-
lo viene definita una condizine di simmetria: se tale soluzione risulta essere
la piu logica sul piano di simmetria per quanto riguarda le altre superfici si e
effettuata questa scelta dal momento che viene utilizzato un dominio molto
allargato. Si defisce poi un condizione di flusso di massa entrante sull’inlet ed
un condizione di pressione sull’outlet, che di fatto corrisponde ad imporre le
linee di corrente del flusso prependicolari alla sezione dell’outlet. Le prove, in
accordo con il lavoro di tesi svolto precedentemente [2], sono state eseguite ad
un numero di Reynolds pari a 10%: sebbene questo sia di ordine di grandezza
inferiore rispetto alla realta, si e fatta questa scelta per porsi nelle medesime
condizioni di un’eventuale futura prova in galleria del vento.
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Capitolo 4

Analisi dei risultati

Nel seguente capitolo viene riportata un’analisi dei risultati, sia del mo-
dello potenziale piu strato limite, sia del modello turbolento, per un numero
contenuto di modelli, ritenuti i piu rappresentativi. In particolare si consi-
derano i modelli presentati nella seguente tabella, dove si riporta anche un
breve riepilogo tecnico:

Modello Hyeriva | houwo | Tipologia raccordo
Modello 0 0 0

T H1.8 h0.90 | 1.8R | 0.90R
T H1.8 h0.85 | 1.8R | 0.85R
P HI.8h0.85 | 1.8R | 0.85R
P HI1.8h0.90 | 1.8R | 0.90R
P HI1.2h0.95 | 1.2R | 0.95R
P HI1.2h0.90 | 1.2R | 0.90R

0| 0| o ol | |

Tabella 4.1: Modelli analizzati nel seguente capitolo

Dove con H v Si indica la quota in corrisponenza della quale la deri-

va viene sezionata, con Ay, la quota di taglio relativa al bulbo, mentre le
tipologie T e P definiscono se si tratta di un raccordo totale o parziale. Si
puo notare come queste definizioni sono riportate nel nome che definisce il
modello, per una piu veloce identificazione futura.
Obiettivo di questa analisi e verificare se effettivamente il modello poten-
ziale piu strato limite puo essere utilizzato come indicatore della separazione.
Inoltre vengono effettuate alcune considerazioni sul modello turbolento: in
particolare in questo ambito si verifichera se la y™ individuata nel capitolo
precedente e accettabile e si riportano alcune considerazioni sulla convergen-
za della mesh.
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Tuttavia, nel fare le considerazioni di seguito riportate, ¢ importante tenere
sempre presente che manca una verifica sperimentale con la quale confrontare
sia il modello potenziale strato limite sia il modello CFD. Di fatto ci si limita
ad un confronto fra questi due approcci al problema.

4.1 Lo strato limite lungo la linea di bordo
d’attacco

Come descritto nel capitolo precedente, questo metodo si basa sulla model-

lazione di un termine di efflusso per la corrente qualora sia presente un gra-
diente di pressione avverso, termine che viene descritto mediante un parametro
r: per r = 0 si ha un approccio piu conservativo, mentre » = 1 € un’approssi-
mazione troppo ottimistica. Come gia spiegato in precedenza, non sapendo
quale valore del parametro r sia proprio del problema in questione si svolgono
prove sia a r = 0 che r = 1.
I primi risultati analizzati, relativi ai primi cinque modelli riportati nella
tabella precedente, sembrano indicare che il metodo di strato limite imple-
mentato, pur non riproducendo lo stesso andamento degli sforzi lungo la
linea di bordo d’attacco che si ha nel modello CFD, riesca ad individuare la
separazione che si presenta sul modello senza racordo.
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Figura 4.5: Analisi sul modello P H1.8 h0.90

Considerando il caso del modello senza raccordo si ottiene un risultato
concorde al conto CFD nell'individuazione del punto in corrispondenza del
quale si verifica la separazione. In Figura 4.6 si riporta la visualizzazione
della separazione tridimensionale che si verifica nella zona di intersezione tra
bulbo e deriva: le linee di corrente evidenziano la nascita del classico vortice
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a ferro di cavallo. Tuttavia, essendo un caso isolato, non si puo affermare con
certezza che il metodo sia in grado di prevedere la presenza della separazione
in accordo con il conto turbolento.

¢

3

Figura 4.6: Linee di corrente nella zona di separazione

Il medesimo approccio potenziale strato limite viene utilizzato anche per
I’analisi di tutti gli altri modelli considerati e, in alcuni casi, emergono im-
portanti elementi da tenere in considerazione.

Consideriamo per primo il modello P H1.2 h0.95.
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(a) Andamento H lungo l'ascissa curvi- (b) Andamento Rep lungo l’ascissa
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X, ascissa curvilinea tg al B.A. [m]

(¢) Confronto del coefficiente di sforzo lungo 1’ascissa curvilinea

Figura 4.7: Analisi sul modello P H1.2 h0.95

Nel seguente modello, come si evince dalla Figura 4.7(c), 'analisi CFD
non prevede la separazione della corrente sul naso del bulbo. Per quanto
riguarda il metodo potenziale e strato limite invece, si nota che con r = 0,
ovvero nel caso piu conservativo, il metodo prevede la separazione, mentre
questa non si presenta con r = 1, in accordo con il risultato CFD.

Infine il modello P H1.2 h0.90. Per questo modello 'analisi potenziale e
strato limite prevede la separazione, mentre I’analisi CFD non la contempla
(Figura 4.9).
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(c) Confronto del coefficiente di sforzo lungo 1’ascissa curvilinea

Figura 4.8: Analisi sul modello P H1.2 h0.90

wall-shear

19.2481
17.6441
16,0401
14,4361
12.8321
11.2281
9.62408
8.02005
B.41604
4.81203
3.20802
1.60401
0

Figura 4.9: Visualizzazione degli sforzi d’attrito sul modello P H1.2 h0.90
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Dall’analisi della Figura 4.9 sembra che lo sforzo vada a zero, ma in realta
e solo un’impressione visiva: lo sforzo tende a zero, ma non lo raggiunge. Cio
puo voler significare che la dove la corrente si inizia ad instabilizzare, il mo-
dello potenziale e strato limite porta a separazione, mentre il modello CFD
non la prevede.
In conclusione, considerando gli ultimi due modelli proposti, P H1.2 h0.95
e P H1.2 h0.90, si puo affermare che il modello potenziale e strato limite ed
il modello turbolento utilizzati portano a dei risultati differenti per quanto
riguarda l'analisi della separazione sul corpo in certe condizioni operative.
Dal momento che manca una prova sperimentale sulla quale appoggiarsi, ¢
difficile affermare quale dei due sia piu attendibile. In generale i modelli CFD
tendono ad essere piu restii nel segnalare una separazione e puo capitare che
non la evidenzino dove invece avviene; d’altro canto il modello potenziale e
strato limite necessita comunque di una prova sperimentale per poter essere
convalidato.
Il modello potenziale e strato limite ¢ stato analizzato con l'obiettivo di
inserirlo all’interno del ciclo di ottimizzazione. Infatti, si pensava di svol-
gere prima questa analisi per mettere in evidenza un’eventuale separazione
e, qualora questa avvenga, di passare subito al modello successivo senza anal-
izzare anche il modello CFD. Questi risultati, mostrando un disaccordo tra le
due procedure, porterebbero ad escludere il modello potenziale e strato limite
dall’ottimizzazione. Tuttavia bisogna tenere in considerazione alcuni fattori
importanti prima di prendere questa decisione: il primo e dato dal fatto che
anche nel modello P H1.2 h0.90, dove effettivamente i due metodi portano
a conclusioni diverse, la CFD mostra una notevole instabilita nella corrente
(Figura 4.9) e quindi non siamo molto distanti dalla separazione del flusso;
oltre a cio il modello potenziale e strato limite deve ancora essere settato dal
momento che non e stato ancora definito il valore del parametro r; infine,
il modello potenziale e strato limite modella solo lo strato limite turbolen-
to, partendo da una condizione che deriva da dati di letteratura non avendo
implementato un modello di strato limite laminare. Inoltre, numerosi sono i
casi in cui i due metodi si mostrano in accordo. In conclusione, ¢ indubbio
che solo una prova sperimentale puo risolvere definitivamente il problema.

4.2 Calcolo CFD

Le mesh generate da Icem Cfd per il calcolo CFD sono tutte dell’ordine
di 8 milioni di elementi. Il numero cosi elevato ¢ dovuto al fatto di avere
una griglia molto fitta a contatto con la parete solida del corpo, necessaria
per poter modellare correttamente lo strato limite e poter fare delle con-
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siderazioni sulla resistenza sviluppata dal corpo. In particolare, come gia
anticipato, il primo elemento di parete ¢ stato posto a ly™. Tuttavia la y*
¢ stata calcolata considerando i dati sperimentali riportati nel documento
ESDU [5] e facendo riferimento in particolare al bulbo. Come verifica che
la stima preliminare sia accettabile, si riportano delle visualizzazioni superfi-
ciali realizzate con Tecplot nelle quali viene riportata ’altezza delle unita di
parete sui vari nodi della mesh.

¥

b

y-plus.
0.241
0.221
0.201
0.181
0.161
0.141
0.121
0.101
0.081
0.081
0.041
0.021
0.001

(a) Modello senza raccordo (b) T H1.8 h0.90

(¢) T H1.8 h0.85 (d) P H1.8 h0.85

Figura 4.10: Visualizzazione unita di parete y*

Si puo notare che la stima adottata per la y™ risulta essere molto con-
servativa. Tuttavia, visto che i primi modelli utilizzano questa griglia, si e
deciso di continuare ad utilizzarla anche per quelli successivi.

Sempre con l'obiettivo di indagare sulla bonta della mesh e stata svolta
un’indagine circa la convergenza della mesh stessa. Relativamente al caso
non raccordato, sono stati generati dei modelli con un differente numero
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di elementi di volume, andando a verificare la sensibilita del coefficiente di
resistenza a questo parametro.

575

as ) as 5 55 6 65 7 7.5 8 85
Numero di elementi di volume J

Figura 4.11: Andamento del cp in funzione del numero di elementi della
mesh

La curva in nero rappresenta la sensibilita della mesh al numero di ele-
menti che la compongono. Tutti i modelli analizzati hanno un numero di
elementi compreso tra i due segmenti rossi. Si puo notare un andamento
asintotico verso il settore compreso tra le due curve rosse, che poi ¢ quello
preso in considerazione. Infatti all’interno di questa zona si ha una variazione
massima del valore di cp pari a 5.4460e~%, che ¢ ritenuta accettabile.

Come verifica che la dimensione del dominio assunta sia corretta viene
riportata una visualizzazione di scia sul modello P H1.8 h0.90, nella quale
viene riportata la velocita della corrente in direzione x.
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w-walaly

533335
48.6589

4.44444
0

Figura 4.12: Visualizzazione della velocita in scia

Si puo notare che la scia tende a dissolversi verso la fine del dominio e
questo porta alla conclusione che la lunghezza del dominio sia accattabile.
Osservando invece la componente in altezza, in questo caso sembra essere ec-
cessiva la dimensione del dominio. Avendo svolto le prove sui primi modelli
con questo tipo di dominio, si & deciso comunque di continuare ad utilizzarlo.

Si prendano ora in considerazione le seguenti visualizzazioni, relative al
modello non raccordato, ottenute mediante il softwar Tecplot.
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(¢) Visualizzazione degli sforzi d’at- (d) Particolare nella zona anteriore
trito degli sforzi

Figura 4.13: Visualizzazione relative al modello non raccordato

Dalle Figure 4.13 si possono fare ancora alcune considerazioni. In primo
luogo si puo notare la presenza di una zona di ristagno nella parte anteriore
del bulbo e della deriva (Figura 4.13(a)). In Figura 4.13(b) viene anco-
ra messa in evidenza la zona di separazione, inoltre viene anche riportata
un’isosuperficie per la k£ = 30, energia cinetica turbolenta, nella zona sep-
arata. Infine si riportano delle visualizzazioni degli sforzi di superficie: in
particolare, in Figura 4.13(d) si puo notare come, la dove la corrente separa
si arriva al valore di sforzo nullo sul bulbo.

Si riportano inoltre delle isosuperfici relative alle velocita in direzione y
e z, per evidenziare 'andamento della velocita stessa sul naso del bulbo e,
soprattutto, in prossimita del raccordo. Si considera il modello P H1.8 h0.90.
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(a) cp (b) Separazione con nucleo k=30

Figura 4.14: Isosuperfici della velocita sul modello P H1.8 h0.90

Dove in giallo si ha la componente positiva della velocita verticale, v, pari
a +12m/s, in azzurro la componente negativa, pari a —12m/s, in verde la
componente positiva della velocita trasversale, w, pari a +12m/s, mentre in
blu la componente negativa, pari a —6m/s.

Infine, si riportano i relativi coefficienti di resistenza cp, evidenziando
anche il contributo dato dal campo di pressione e degli sforzi di attrito.

Modello cp CDp cp,

Modello 0 0.0055833995 | 0.0022131675 | 0.0033702319
T H1.8 h0.90 | 0.0054616529 | 0.0020257301 | 0.0034359228
T H1.8 h0.85 | 0.0054041359 | 0.0019567908 | 0.0034473451
P H1.8 h0.85 | 0.0054041359 | 0.0022363212 | 0.0033749759
P H1.8 h0.90 | 0.0055515158 | 0.0021783813 | 0.0033731345
P H1.2 h0.95 | 0.0055767487 | 0.0022135080 | 0.0033032406
P H1.2 h0.90 | 0.0055711790 | 0.0022054265 | 0.0033662913

Tabella 4.2: Coefliciente di resistenza dei modelli considerati

Naturalmente con Modello 0 si intende il modello non raccordato. Tali
risultati, qui riportati per una piu completa descrizione, saranno riproposti
e commentati piu diffusamente nel capitolo seguente, dove si metteranno a
confronto i c¢p di modelli appartenenti alla stessa famiglia. Tuttavia gia ora si
puo notare come la componente cp_ si mantiene pressoché costante, mentre
le variazioni si hanno soprattutto sul termine cp,.
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Generazione delle mappe e
implementazione
dell’ottimizzazione

Nel seguente capitolo vengono analizzati i risultati finali ottenuti nel cor-

so di questo lavoro di tesi. In totale sono stati trattati 29 modelli, i quali
poi vanno moltiplicati per due nel momento in cui si considera che per il
modello potenziale e stato limite e per il modello CFD sono necessari due
mesh differenti. Grazie ai risultati ottenuti sono state generate delle mappe
che descrivono I'andamento del coefficiente di resistenza in funzione dei due
parametri di progetto Hgeriva © Pouno- Naturalmente e stata fatta una distin-
zione tra il raccordo totale e quello parziale.
Inoltre viene presentato un confronto fra due metodi di ottimizzazione disponi-
bili nella libreria di Matlab. Naturalmente, avendo a disposizione le mappe,
¢ possibile individuare numericamente i punti di minimo. Tuttavia, ven-
gono eseguite tali prove in previsione dell’implementazione dell’algoritmo di
ottimizzazione vero e proprio.

5.1 Le mappe

Di seguito si riporta una tabella nella quale si propongono i risultati per
tutti i modelli analizzati.
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Nome modello \ cDp \ CDp Cp, \ Ag[m?]
Raccordo totale
T H1.80 h0.90 | 0.0054616529 | 0.0020257301 | 0.0034359228 | 0.46574268
T H1.80 h0.85 | 0.0054041359 | 0.0019567908 | 0.0034473451 | 0.46554220
T H2.20 h0.75 | 0.0054475374 | 0.0019436691 | 0.0035038683 | 0.46655282
T H2.40 h0.70 | 0.0053911130 | 0.0018758451 | 0.0035152679 | 0.46775650
T H2.80 h0.60 | 0.0055525871 | 0.0020599904 | 0.0034925966 | 0.47069870
T H2.60 h0.65 | 0.0058704713 | 0.0024895433 | 0.0033809280 | 0.46885610
T H2.40 h0.75 | 0.0057595963 | 0.0023682898 | 0.0033913065 | 0.46710840
T H2.60 h0.75 | 0.0055041678 | 0.0020160456 | 0.0034881222 | 0.46780010
T H2.20 h0.70 | 0.0055049371 | 0.0020613502 | 0.0034435868 | 0.46709240
T H2.60 h0.70 | 0.0055044978 | 0.0020173234 | 0.0034871744 | 0.46834870
T H2.40 h0.65 | 0.0054883503 | 0.0020330284 | 0.0034553219 | 0.46729600
T H2.20 h0.65 | 0.0055310680 | 0.0021106989 | 0.0034203691 | 0.46729600
Raccordo parziale
P H1.80 h0.85 | 0.0056112971 | 0.0022363212 | 0.0033749759 | 0.46816910
P H1.80 h0.90 | 0.0055515158 | 0.0021783813 | 0.0033731345 | 0.46792075
P H1.40 h0.90 | 0.0055366275 | 0.0021493061 | 0.0033873214 | 0.46762046
P H1.20 h0.95 | 0.0055767487 | 0.0022135080 | 0.0033032406 | 0.46752706
P H1.40 h0.95 | 0.0055017210 | 0.0020954968 | 0.0034062242 | 0.46758620
P H1.40 h0.85 | 0.0054809718 | 0.0020725102 | 0.0034084616 | 0.46704400
P H1.20 h0.90 | 0.0055711790 | 0.0022054265 | 0.0033662913 | 0.46750800
P H1.60 h0.85 | 0.0055170336 | 0.0021280844 | 0.0033889492 | 0.46790240
P H1.60 h0.90 | 0.0054991971 | 0.0021064381 | 0.0033927591 | 0.46776270
P H1.60 h0.95 | 0.0055242792 | 0.0021405709 | 0.0033837083 | 0.46763180
P H1.20 h0.85 | 0.0055698598 | 0.0022666192 | 0.0033032406 | 0.46752706
P H1.20 h0.80 | 0.0055923971 | 0.0022174212 | 0.0033749759 | 0.46752706
P H1.80 h0.95 | 0.0055590199 | 0.0021700747 | 0.0033889452 | 0.46770100
P H1.40 h0.80 | 0.0055087401 | 0.0021162618 | 0.0033924783 | 0.46774903
P H1.60 h0.80 | 0.0056112971 | 0.0022363212 | 0.0033749759 | 0.46774903
P H1.80 h0.80 | 0.0055836383 | 0.0021831414 | 0.0034004970 | 0.46834020

Tabella 5.1: Modelli utilizzati e valori ottenuti

Come si puo notare, la superficie bagnata dei vari modelli rimane pres-
soché costante. Si nota ancora, come anticipato alla fine del capitolo prece-
dente, che la quota parte del ¢p dovuta agli sforzi viscosi si mantiene circa
costante, mentre sembra che il responsabile delle variazioni sia soprattutto

CDp-
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Ottenuti questi risultati mediante CFD, si ¢ potuto procedere alla gener-
azione delle mappe che descrivono 'andamento del ¢p in funzione dei due
paramentri di progetto. Questo risultato viene ottenuto mediante la funzione
griddata disponibile nella libreria di Matlab: dati i valori noti del cp sulle
coppie di valori (Hgeriva, Pouo), questi risultati vengono interpolati su una
griglia generata tramite meshgrid. La funzione griddata permette anche di
scegliere il metodo desiderato per eseguire I'interpolazione: nel caso in esame
si e scelta un’interpolazione cubica, che non genera discontinuita ed ha un
andamento pitt smooth.

5.1.1 1l raccordo totale

Consideriamo prima il modello di raccordo totale. Dall’analisi relativa alla
tabella precedente emerge che questa tipologia di raccordo e pit performante
rispetto al modello parziale. Tuttavia esso, nell’obiettivo di minimizzare il
coefficiente di resistenza, tende a raggiungere dimensioni notevoli. Come gia
detto, questo in alcuni casi puo non essere accettabile.

Figura 5.1: Mappa dell’andamento del c¢p in funzione di Hyeriva € Rouibo PET
il raccordo totale

Si puo notare un andamento regolare con un minimo che si trova sulla
coppia di valori (Hgerivg = 2.40R,  hpupo = 0.70R).
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(a) Andamento del cp

—h=0.65
—h=0.70
2l ——h=0.75

ﬁ\ —h=0.65
—h=0.70
\ ——h=0.75

(¢) Andamento del ¢p_

Figura 5.2: Andamento di cp, cp, e cp. a valori di Apup, costanti per il
raccordo totale
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(¢) Andamento del ¢p_

Figura 5.3: Andamento di cp, cp, e cp, a valori di Hgepip, costanti per il
raccordo totale

Le curve tratteggiate nelle Figure 5.2(a) e 5.3(a) sono relative al valore
di ¢p assunto dal modello non raccordato e da un modello ideale, nel quale
sostanzialmente si considerano i contributi alla resistenza della deriva e del
bulbo presi separatamente. Per la deriva si ¢ calcolato il ¢p del profilo me-
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diante XFoil, mentre per il bulbo si e fatto riferimento ai documenti ESDU
[4]. Consideriamo i grafici riportati nelle Figure 5.2 e 5.3. Il dato piu evi-
dente e che non sempre si ha un miglioramento rispetto alla condizione non
raccordata (Figure 5.2(a) e 5.3(a)). Ora, i risultati riportati nei grafici sono
stati ottenuti mediante il procedimento CFD esposto nei capitoli preceden-
ti ed in nessun caso, a parte il modello non raccordato, veniva segnalata
una separazione. Se questo fosse confermato dal risultato sperimentale, si-
gnificherebbe che I'assenza della separazione non comporta direttamente un
miglioramento sulla prestazione. Inoltre si puo notare come effettivamente
sia il contributo di c¢p, a determinare I’andamento del cp: confrontando le
Figure 5.2(b) e 5.2(a), e le Figure 5.3(b) e 5.3(a) si ha la conferma che 1’an-
damento di cp e di fatto dato da cp,. Il contributo dato dagli sforzi cp_ si
mantiene su livelli simili, considerando anche il modello non raccordato, e
quindi non influisce particolarmente sulla scelta del modello migliore. Pren-
dendo sempre come punto di riferimento il modello non raccordato, si puo
notare che il ¢p, ha uno scostamento tra massimo e minimo del 30%, mentre
il cp. si ferma al 4%.

5.1.2 1l raccordo parziale

Passiamo ora all’analisi del raccordo parziale. Dai dati riportati in Tabella
5.1 si nota subito che con questo tipo di raccordo non si raggiungono i valori di
cp del raccordo totale. Tuttavia, con il raccordo parziale si riesce ad ottenere
un miglioramento delle prestazioni senza influire pesamente sulla geometria
del problema originario. In Figura 5.4 si presenta la mappa ottenuta nel
caso in esame, mentre nelle Figure 5.5 e 5.6 si riportano le curve relative alla
superficie sezionata rispettivamente a vari valori di hyype € Hgeriva costanti.
In questo caso vengono riportati anche gli andamenti del cp, e cp. .
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Figura 5.4: Mappa dell’andamento del cp in funzione di Hgerivg € Roupo PET
il raccordo parziale

In questo caso si ha un andamento meno regolare e la scala delle grandezze
¢ differente: si ha il minimo assoluto alle coordinate (Hgeriva = 1.43R,  hpuipo =
0.85R).
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(a) Andamento del cp
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(¢) Andamento del ¢p_

Figura 5.5: Andamento di cp, cp, e cp. a valori di Apup, costanti per il
raccordo parziale
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(¢) Andamento del ¢p_

Figura 5.6: Andamento di cp, cp, e cp, a valori di Hgepipe costanti per il

raccordo parziale

Considerando i grafici precedenti, si puo notare che ancora una volta e
il contributo di c¢p, a determinare I’andamento del cp, mentre il contributo
dato dagli sforzi cp_ si mantiene sempre sugli stessi livelli. Sempre facendo
riferimento al modello non raccordato, in questo caso si ha uno scostamento
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del ¢p, pari al 10%, mentre c¢p_ si mantiene sul valore di 3%. E evidente la
differenza che c¢’e paragonato al caso del modello con raccordo totale. Infatti
precedentemente si era visto che per il raccordo totale lo scostamento del
cpp raggiungeva valori dell’ordine del 30%, mentre lo scostamento di cp,
rimane dello stesso ordine di grandezza. Questo avvalora la tesi che sia il
contributo di c¢p, il pitt influente sul valore di cp finale: infatti, dove si
raggiungono i picchi pit bassi di ¢p si hanno i valori minimi di ¢p,. Inoltre
anche in questo caso I'assenza, o presunta tale, della separazione non implica
un miglioramento sul valore di cp.

5.2 Ottimizzazione numerica

Nel presente lavoro di tesi non viene eseguita una vera e propria ottimiz-
zazione del problema del raccordo. Tuttavia, avendo generato delle funzioni
numeriche per modellare ’andamento del ¢p in funzione dei due parametri di
progetto, e possibile applicare dei metodi di ottimizzazione a questa funzione
per determinare quello da utilizzare in futuro. Si e deciso di fare riferimen-
to ancora alla libreria di Matlab ed in particolare ci si € concentrati su due
procedure: l'algoritmo genetico e un modello che implementa il metodo del
simplesso di Nelder-Mead. Di seguito si riporta una breve descrizione dei due
metodi e quindi i risultati ottenuti.

5.2.1 L’algoritmo genetico

Gli algoritmi genetici sono una famiglia di tecniche di ottimizzazione
che si ispirano alla teoria dell’evoluzione di Charles Darwin, la quale spiega
come gli individui possano sopravvivere e svilupparsi adattandosi progres-
sivamente all’ambiente che li circonda. L’elemento caratteristico di questa
teoria sta nel fatto che gli esseri viventi in generale riescono a risolvere tutta
una serie di problemi essenziali per la loro sopravvivenza (dalla scarsita di
cibo alle variazioni di temperature), grazie ad un processo evolutivo basato
sulla riproduzione selettiva degli individui migliori, sulla combinazione dei
loro cromosomi e su alcune mutazioni casuali. Tra una generazione e I’altra
nascono delle differenze che tendono a personalizzare ogni individuo facendo
cosl in modo che i figli non siano delle “copie” esatte dei genitori. Inoltre
questi cambiamenti possono portare ad una minore o maggiore idoneita dei
nuovi individui rispetto ai vecchi, rispetto all’ambiente in cui vivino. II ci-
clo si ripete creando nuove generazioni sempre piu adatte all’ambiente che
le circonda, il quale viene supposto dinamico e nel quale i cambiamenti non
avvengono in modo troppo repentino rispetto all’evolversi delle generazioni.
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Questo meccanismo prende il nome di selezione naturale e puo funzionare solo
in popolazioni numerose e prolifiche. Nonostante 1'esatto funzionamento del
meccanismo evolutivo non sia ancora perfettamente noto, € possibile indivi-
duare alcuni punti fermi che definiscono lo sviluppo genetico degli organismi
viventi:

- l'evoluzione naturale agisce sui cromosomi degli individui, ovvero su
una codificazione genetica (genotipo) delle caratteristiche fisiche del-
I'individuo (fenotipo);

- il processo di selezione naturale favorisce la riproduzione degli individui
piu forti, ovvero favorisce quel particolare genotipo che ha prodotto il
fenotipo piu forte: da qui si capisce I'influenza del genotipo sul fenotipo,
anche se non avvieve mai il contrario (il genotipo non risente delle
variazioni delle quali il fenotipo e soggetto durante la sua vita);

- il meccanismo biologico della riproduzione costituisce la base dell’evoluzione:

la combinazione genetica dei codici genetici dei genitori, piu eventu-
ali piccole mutazioni, portano alla creazione di nuove strutture ge-
netiche, la cui possibilita di riprodursi ¢ indice della bonta del genotipo
prodotto.

I sistemi biologici quindi possiedono molte caratteristiche di robustezza, di
auto-organizzazione, di adattamento e di efficienza che sono altamente desi-
derate anche nei sistemi artificiali. Gli Algoritmi Genetici (AG), partendo
da questa teoria, simulano, attraverso processi computazionali, la selezione
naturale considerando anziché esseri viventi i sistemi artificiali.

Gli algoritmi genetici operano su una popolazione di cromosomi artificiali che
vengono fatti riprodurre selettivamente in base alle prestazioni dei fenotipi
a cui danno origine rispetto al problema da risolvere. Durante il processo
riproduttivo le repliche dei cromosomi degli individui migliori vengono ac-
coppiate casualmente e parte del materiale genetico viene scambiato, mentre
alcune piccole mutazioni casuali alterano localmente la struttura del codice
genetico. Le nuove strutture genetiche vanno quindi a rimpiazzare quelle dei
loro genitori dando luogo ad una nuova generazione di individui, che a sua
volta sara la base di quella futura. Il problema continua fino a quando non
nasce un individuo che rappresenta una soluzione accettabile del problema
in esame.

Risulta evidente ’analogia con 1’evoluzione biologica: in natura tale evoluzione
¢ gestita dalla combinazione del codice genetico dei genitori, e quindi anche
in ambito numerico si parla di cromosoma artificiale, detto anche stringa ge-
netica, che altro non e che una sequenza di numeri.

Come visto gli algoritmi genetici si basano quindi su tre operatori:
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- la riproduzione selettiva;
- il crossover;
- la mutazione.

La riproduzione selettiva consiste nella crezione probabilistica di un numero
di copie di ciascuna stringa in base al valore della funzione di fitness ottenu-
to dal fenotipo corrispondente. Ricopiare ciascuna stringa in proporzione
al proprio valore di fitness significa che le stringhe che hanno presentato un
valore di fitness migliore (ovvero i soggetti piu forti), avranno maggiori prob-
abilita di trasmettere il loro patrimonio genetico.

Il crossover ¢ la fase in cui il materiale genetico dei genitori viene scambiato
per produrre stringhe figlie (Figura 5.7). Una volta selezionata una coppia
di genitori, viene scelto un punto d’incrocio attorno al quale viene effettuato
lo scambio: se per esempio si hanno due vettori di 20 elementi, ed il punto
d’incrocio ¢ 5, allora le due stringhe figlie avranno la seguente conformazione
genetica:

- la prima figlia avra i primi 5 elementi del padre e i restanti 15 della
madre;

- la seconda figlia avra i primi 5 elementi della madre e i restanti 15 del
padre.

%,

Figura 5.7: Schematizzazione del processo di crossover

Infine tutte le strighe possono subire un processo di mutazione, ovvero un
qualsiasi elemento del cromosoma cambia il proprio valore in base ad una
probabilita fissata.

Obiettivo comune alla teoria biologica ed artificiale e ’adattabilita del sogget-
to: in ambito naturale essa si individua nella sopravvivenza del soggetto
stesso, in ambito artificiale questo deve minimizzare una funzione obiettivo
data.
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5.2.2 Metodo di Nelder-Mead

Il metodo di Nelder-Mead & uno dei pit1 noti ed utilizzati metodi di ricerca
diretta. E meglio noto come Nelder-Mead simplex method, in quanto tale
algoritmo basa la sua procedura di ottimizzazione sul simplesso. Per questo
motivo vediamo prima una breve descrizione di tale elemento matematico.
Il simplesso n-dimensionale viene definito come il politopo n-dimensionale
avente il minor numero di vertici: il simplesso n-dimensionale ha n+1 vertici.
Con politopo n-dimensionale si intende ’equivalente in n-dimensioni di cio
che ¢ un poligono in due dimensioni e un poliedro in tre. Dopo questa breve
descrizione, si consideri il seguente esempio pratico:

- un simplesso 1D e un segmento;
- un simplesso 2D e un triangolo;
- un simplesso 3D e un tetraedro.

Sostanzialmente, data n la dimensione del problema, il simplesso ad esso
associato e una figura geometrica costituita da un numero di vertici pari a
n+ 1.

Il metodo di Nelder-Mead simplex prende il nome dal fatto che si utilizza
il simplesso di n 4+ 1 punti per individuare il minimo di una funzione. Si
consideri un simplesso S con vertici x1, xo, 23, ..., Z,+1. 1l metodo di Nelder-
Mead utilizza ad ogni iterazione i vertici del simplesso S ordinati utilizzando i
corrispondenti valori della funzione obiettivo in modo tale da avere: f(x;) <
f(z2) < ... < f(xpq1) Il punto z; rappresenta il vertice migliore, mentre
quello z,1 rappresenta il peggiore.

Si consideri ora il centroide dei migliori n punti, ossia:

Zn:%‘ (5.1)

La strategia del metodo e quella di cercare di sostituire il vertice peggiore
ZTna1 con un punto del tipo:

r=74+ (T — Tpy1) con peR (5.2)
Il valore di i indica il tipo di iterazione ed i suoi valori tipici sono:
- p" = 1 indica una riflessione;
- p¢ = 2 indica un’espansione;

- p°© =1/2 indica una contrazione esterna;
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- p® = —1/2 indica una contrazione interna.

La scelta dei punti di prova candidati a sostituire il vertice peggiore dipende
dal valore che la funzione obiettivo assume nel punto ottenuto con la rifles-
sione e dai valori che la funzione assume in alcuni vertici del simplesso. Il
metodo prevede in alcuni casi un’operazione di riduzione (shrink) del sim-
plesso, durante la quale vengono sostituiti tutti i vertici del simplesso eccetto
uno, il vertice migliore x;. I nuovi vertici vengono definiti come segue:

1+ y(x; — x1) con 1=2,..,n+1 (5.3)

dove v € [0, 1] e tipicamente assume il valore di 1/2.
Di seguito si riporta lo schema procedurale. Si consideri I'insieme di dati
iniziale Xo = [z1,. .., Tpi1]-

1. Ordinamento
Ordina i vertici in modo da avere:

flar) < flz2) < ... < f(@nga) (5.4)

2. Riflessione
Si pone:
=T+ p (T — Tpt1) (5.5)

Se f(x1) < f(2") < f(zny1) aggiorna X, sostituendo x,,1 con x” e
termina l'iterazione se f(z") < f(x,)

3. Espansione
Se f(x") < f(x1) genera il punto di espansione:

¢ =T+ pi(T — xpi1) (5.6)

Se f(z) < f(x,) aggiorna sostituendo x,,; con z¢ e termina l'it-
erazione. Altrimenti aggiorna S sostituendo z,,; con z" e termina
I'iterazione.

4. Contrazione
Se f(z") > f(z,) allora:

(a) contrazione esterna: se f(z") < f(xny1) porre:
2 =74 p(T — Tpy1) (5.7)

Se f(z*°) < f(x,) aggiorna X, sostituendo z, 1 con 2 e termina
Iiterazione, altrimenti si passa a 5.
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(b) contrazione interna: se f(x") > f(x,41) porre
7% =T+ p(T — Tpy1) (5.8)

Se f(z%) < f(z,.1) aggiorna X0 sostituendo z,.; con z% e
termina l’iterazione, altrimenti si passa a 5.

5. Riduzione
Calcola la funzione obiettivo in n punti definiti come in precedenza 5.3:

1+ y(x; — x1) con i=2,.,n+1 (5.9)

Poi aggiorna sostituendo i punti xs, .., x,11 con i punti generati e ter-
mina l'operazione.

5.2.3 Implementazione dell’ottimizzazione

Nei paragrafi precedenti sono stati brevemente presentati i due metodi
di ottimizzazione che di seguito vengono applicati. L’ideale sarebbe imple-
mentare un ciclo di ottimizzazione in grado di gestire tramite un processo di
automatizzazione tutte le fasi che vanno dalla generazione della geometria
al valore finale di ¢p. Risultato di questo processo sarebbe la configurazione
che fornisce il coefficiente di resistenza minore. Una tale procedura tuttavia
richiederebbe un tempo di lavoro troppo lungo, nonché delle potenze di cal-
colo che attualmente non si hanno a disposizione. Infatti, il seguente lavoro
di tesi risulta essere propedeutico a questo sviluppo futuro che, come gia
anticipato, necessita comunque di una prova sperimentale per confermare i
risultati ottenuti fino a questo punto.
Vista la natura preparatoria di questo lavoro di tesi, si e deciso di pro-
porre anche un confronto tra i due metodi di ottimizzazione sopra proposti.
Sostanzialmente, avendo a disposizione le mappe riportate nelle Figure 5.1 e
5.4, si applicano i due metodi direttamente su questi valori, risultato dell’in-
terpolazione superficiale dei dati sperimentali. I risultati ottenuti verranno
confrontati fra di loro tenendo in considerazione il tempo impiegato per rag-
giungere la convergenza e la distanza della soluzione dal valore minimo che
si ha effettivamente sulla mappa.

Modello Hde”'va hbulbo CD ACD t[S]
Dato numerico 2.4000 | 0.6907 | 5.379109¢3 - -
Algoritmo genetico 2.3975 | 0.6907 | 5.379014e~2 | 9.481e~® | 2.1566
Metodo Nelder-Mead | 2.4006 | 0.6847 | 5.383482¢ 3 | 4.373e¢7% | 0.2797

Tabella 5.2: Confronto metodi di ottimizzazione per il raccordo totale
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Modello Hdem‘va hbulbo CD ACD t[S]
Dato numerico 1.4300 | 0.8503 | 5.47768¢~3

Algoritmo genetico 1.4324 | 0.8503 | 5.47766e3 | 1.693e¢~% | 2.5773
Metodo Nelder-Mead | 1.5672 | 0.8976 | 5.50053¢™2 | 2.285¢° | 0.3489

Tabella 5.3: Confronto metodi di ottimizzazione per il raccordo parziale

Analizzando i risultati presentati nelle Tabelle 5.2.3 e 5.2.3 si possono
tratte alcune considerazioni interessanti. Prima di tutto si nota che, 1’algo-
ritmo genetico, nonostante richieda un tempo superiore rispetto al metodo
del simplesso, arriva sempre molto vicino alla soluzione numerica del prob-
lema. Dall’altra parte, il metodo di Nelder-Mead risulta essere molto pit
veloce, ma arriva ad una soluzione peggiore rispetto a quella del modello
genetico, sempre facendo riferimento al minimo numerico individuato. Si
nota inoltre che, confrontando il Acp relativo al metodo del simplesso nel
modello con raccordo parziale e quello con raccordo totale, si ha un ordine di
grandezza diverso. Analizzando le Figure 5.8 e 5.9 si puo notare che, mentre
nel caso con il racordo totale 'andamento ¢ piu regolare, in particolare si
presenta un solo punto di minimo (una sola gola), sul modello con raccordo
parziale si hanno dei minimi relativi.

065
zz z:25 23 235 24 z.45 z5 255 Z6

Figura 5.8: Isocurve dell’andamento del cp del modello con raccordo totale
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Figura 5.9: Isocurve dell’andamento del c¢p del modello con raccordo parziale

Potrebbe quindi voler significare che qualora ci si trovi di fronte ad un

andamento regolare, allora convenga usare il modello del simplesso. Se in-
vece 'andamento non € regolare e non si conosce a priori la zona in cui
il punto minimo si trova, allora e consigliabile I'impiego dell’algoritmo ge-
netico. La differenza fondamentale sta nel fatto che, mentre 'algoritmo
genetico non ha bisogno della soluzione iniziale, ma questa viene genera-
ta in automatico, il metodo di Nelder-Mead necessita della condizione in-
iziale: se questa e sufficientemente vicina alla soluzione di minimo, 1’algo-
ritmo convergera alla soluzione ricercata. Precedentemente, per il modello
con raccordo parziale, si era utilizzata una condizione iniziale di (Hgeriva =
1.70R,  hpuwo = 0.86R) e si era ottenuto il risultato presentato in Tabel-
la 5.2.3. Se invece si utilizza come condizione iniziale la coppia di valori
(Hgeriva = 1.3TR,  hpupo = 0.86R) si arriva ad avere uno scarto sul valore di
riferimento di Acp = 9.6917¢~7, guadagnando quindi due ordini di grandez-
za.
In conclusione possiamo dire che per un’analisi in cui non si conosce ancora
la zona in cui ¢ lecito aspettarsi il minimo allora conviene utilizzare un algo-
ritmo genetico. Se invece si ha a disposizione, come nel caso presentato, una
mappa da cui si conosce la zona del minimo, allora il metodo del simplesso
di Nelder-Mead puo produrre un notevole risparmio di tempo.
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Conclusioni e sviluppi futuri

Obiettivo di questa tesi e lo sviluppo di una serie di procedure e I'acqui-
sizione di dati necessari per i due passi successivi:

- l'analisi sperimentale in galleria del vento;
- 'implementazione di un ciclo di ottimizzazione automatizzato.

Dal momento che non sono disponibili delle prove sperimentali sulle quali
appoggiarsi, e evidente che i risultati ottenuti e riportati devono ancora es-
sere considerati “sub judice”. Cio nonostante si ritiene lecito confrontare fra
loro i risultati dei vari modelli. Per questi motivi di fatto il lavoro presenta-
to risulta essere propedeutico allo sviluppo futuro, in particolare per alcune
considerazioni che devono essere fatte.

In primo luogo, dalle Figure da 5.2, 5.3, 5.5 e 5.6 emerge un dato molto im-
portante: non e lecito ipotizzare di escludere le soluzioni sulle quali si verifica
la separazione dal processo di ottimizzazione in quanto in alcuni casi, nonos-
tante il raccordo risolva questo problema, si ottengono prestazioni peggiori
rispetto al modello non raccordato, dove invece si ha la separazione. Ancora
una volta bisogna soffermarsi su questa affermazione. Di fatto sono stati uti-
lizzati due metodi differenti per determinare la presenza della separazione:
un metodo potenziale e strato limite lungo la linea di bordo d’attacco e un
modello turbolento di tipo k-¢, che, come visto nel Capitolo 3, modella lo
strato limite fino a parete mediante un approccio Low Reynolds. Come vis-
to, puo capitare che fra i due modelli non ci sia accordo nell’individuazione
della separazione, dubbio che solo la prova sperimentale puo risolvere.

Un altro elemento molto importante da tenere in considerazione e la varia-
zione della geometria del problema. L’inserimento del raccordo fa si che la
corrente veda una forma totalmente differente da quella originale, anche se
la superficie bagnata si mantiene costante. Visto che in questo elaborato

64



Politecnico di Milano,
Ingegneria aeronautica Capitolo 6. Conclusioni e sviluppi futuri

si considera un angolo di scarroccio nullo e si sfrutta quindi la simmetria
che si genera con 'obbiettivo di andare ad analizzare la resistenza, non sono
state fatte delle considerazioni circa le altre forze ed i momenti che nascono
sul corpo. Tuttavia posizionando la deriva in incidenza gli effetti del rac-
cordo si farebbero risentire su tutto il sistema di forze e momenti. Inoltre,
nonostante la superficie si mantenga invariata, il volume e I'ingombro della
componente varia e di conseguenza ci saranno delle complicazioni sul peso.
Questi problemi risultano particolarmente evidenti nel caso del raccordo to-
tale, che presenta delle dimensioni considerevoli, mentre il raccordo parziale
raggiunge le sue massime prestazioni a configurazioni di dimensione pit con-
tenute.

Le mappe presentate nel Capitolo 5 e la seguente analisi sui metodi di ottimiz-
zazione, hanno messo in evidenza un andamento non particolarmente regolare
delle due funzioni, aspetto che si e reso piu evidente nel caso del raccordo
parziale. Questo porta a delle conseguenze sulla futura scelta del metodo di
ottimizzazione. Come visto I’algoritmo genetico risulta essere molto robusto,
ma richiede un intervallo di tempo ed un numero di iterazioni alto. Vicever-
sa il metodo del simplesso di Nelder-Mead propone in tempi piu contenuti
una soluzione che pero risente della condizione iniziale imposta. In un ottica
futura, riuscire ad automatizzare la procedura con il metodo del simplesso
porterebbe a notevoli vantaggi in termini di tempo. Dal seguente lavoro
di tesi pero si e riusciti a produrre delle mappe che di fatto ci permettono
di individuare un punto che puo essere utilizzato come condizione iniziale,
limitando il dominio di conto ad una regione piu contenuta nell’intorno del
minimo individuato. Questo qualora i risultati sperimentali producessero dei
dati che confermino quelli ottenuti in questo ambito. Bisogna comunque sot-
tolineare che I’analisi di ottimo eseguita e riportata in questo lavoro non si
propone di individuare effettivamente il punto di minimo del problema: essa
altro non e che un’analisi preliminare per uno sviluppo futuro e piu integrato
del progetto. In questo ambito ci si limita ad una semplice esplorazione sui
metodi di indagine al fine di aumentare la sensibilita fisica sul problema in
questione.

Inoltre successivamente si puo pensare di liberare altri vincoli geometrici.
Per esempio si possono utilizzare delle curve di ordine superiore alle ellissi
utilizzate in questo lavoro. Inoltre e possibile pensare di lasciare liberta non
solo sui due parametri di taglio (Hgeriva © Ppuino), Ma anche sui parametri
geometrici del bulbo. Quindi sarebbe interessante iniziare ad analizzare il
comportamento di questi elementi soggetti ad incidenza non nulla, per poi
finire con un conto aeroelastico.
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Elenco dei simboli

a : braccio orizzontale dell’ellisse

A : parametro caratteristico della geometria del tratto posteriore del bulbo
Ap : superficie bagnata del corpo bulbo-deriva-raccordo [m?]

b : braccio verticale dell’ellisse

CE : coefficiente caratteristico dello strato liite quasi 2-D

cy : coefliciente di sforzo a parete

cp : coefficiente di resistenza

cpyy : coefficiente di resistenza del modello non racordato

cp,,, - coefficiente di resistenza teorico ottenuto come somma tra il cp della
deriva ed il ¢p del bulbo ottenuto mediante i documenti ESDU

cp, : quota parte del coefficiente di resistenza indotto dal campo di pressione
cp, : quota parte del coefficiente di resistenza dovuto alla resistenza d’attrito
Fir, Farp @ parametri ESDU per il calcolo preliminare del ¢y del bulbo

H : fattore di forma dello strato limite

hpuvo : quota in corrispondenza della quale si ha I'intersezione bulbo-raccordo

Hyeriva © quota in corrispondenza della quale si ha l'intersezione deriva-
raccordo

hpianop © altezza di taglio lungo la deriva
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H, : parametro di strato limite

k : energia cinetica turbolenta

ky : parametro caratteristico della geometria del tratto anteriore del bulbo
L : lunghezza complessiva del bulbo

lo : lunghezza della parte posteriore del bulbo

¢ : lunghezza della parte anteriore del bulbo

m : coefficiente angolare della retta tangente al bulbo nel punto di inter-
sezione bulbo-raccordo

q . termine noto della retta tangente al bulbo nel punto di intersezione
bulbo-raccordo

r : parametro caratteristico del modello di strato limite quasi 2-D atto a
modellare il termine di efflusso

R : raggio massimo del bulbo

re : raggio locale del tratto posteriore adimensionalizzato sul raggio R
ry : raggio locale del tratto anteriore adimensionalizzato sul raggio R
Re : numero di Reynolds

Rey : numero di Reynolds dello strato limite basato su

t : tempo

U, : velocita asintotica

U. : componente x della velocita nel campo di moto irrotazionale

v : componente y della velocita locale

w : componente z della velocita locale

W, : componente z della velocita nel campo di moto irrotazionale, velocita
di efflusso

x, Yy, 2z : coordinate assolute del problema

Ty, © ascissa adimensionalizzata del tratto posteriore del bulbo
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xp : ascissa adimensionalizzata del tratto anteriore del bulbo

Ty ¢ ascissa in corrispondenza della quale si prevede la transizione dello
strato limite

X1, Y15 Tos Yo : fuochi di un generico ellisse

Ta, Y4 : luogo di punti che definiscono la curva di intersezione tra raccordo
e bulbo nel racordo totale

rB, Yyg : luogo di punti che definiscono la curva di intersezione tra bulbo e
deriva nel racordo totale

Zey Yo o coordinate del centro di un generico ellisse
y* : unita di parete

p : densita

€ : dissipazione energia cinetica turbolenta

0 : spessore di spostamento dello strato limite

Acp : differenza tra il mimimo cp ottenuto numericamnete per interpo-
lazione ed il minimo ottenuto da un metodo di ottimizzazione

6 : spessore quantita di moto dello strato limite
v : viscota cinematica del fluido
Aderiva - allungamento della deriva

Tw : sforzo a parete
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