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Abstract

The aim of this thesis is to study the functioning of the static device known as an aerospike when
applied to a hypersonic cruise vehicle to reduce drag and temperature on its frontal surface. Several
Computational Fluid Dynamics simulations were performed on a two-dimensional model using the
commercial software Ansys 2023 R1. The results were first validated and thereafter, flux conditions
and thermofluid dynamic quantities were analyzed. To highlight the effectiveness of the aerospike,
the results were compared with those obtained from a simulation carried out in its absence, showing
a significant decrease in the average static temperature and drag coefficient on the nose of the vehicle.
Next, the effect of the so-called aerodisk was studied using the same methods, a head that can be added
to the end of the device to optimize its performance. Lastly, a shape study varying the aerospike length
was carried out, which highlighted further improvements by increasing this parameter up to a certain
limit.
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Sommario

L'obiettivo di questa tesi ¢ studiare il funzionamento del dispositivo statico noto come aerospike, ap-
plicato ad un veicolo da crociera ipersonico per ridurre temperatura e attrito sulla sua superficie fron-
tale. A tale scopo, sono state effettuate diverse simulazioni di fluidodinamica computazionale con il
software commerciale Ansys 2023 R1, usando un modello bi-dimensionale. Dopo aver convalidato
i risultati, sono state analizzate le condizioni di flusso e le grandezze termofluidodinamiche di inte-
resse. Per evidenziare I’efficacia dell’aerospike, i risultati sono stati confrontati con quelli ottenuti
da una simulazione eseguita sul muso del veicolo in sua assenza, mettendo in luce una significativa
diminuzione della temperatura statica e del coefliciente di attrito medi su di esso. Successivamente,
¢ stato studiato I’effetto del cosiddetto aerodisk, una testa che puo essere aggiunta all’estremita del
dispositivo per ottimizzarne le prestazioni. Infine, ¢ stato condotto uno studio di forma variando la
lunghezza dell’ aerospike, il quale ha evidenziato ulteriori vantaggi aumentando questo parametro fino
ad un certo limite.
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Capitolo 1

Introduzione

Razzi, aerei spaziali e mezzi di esplorazione interplanetaria, sono solo alcuni esempi di veicoli che
operano in regime ipersonico, nei quali risulta essenziale la presenza di una forma tozza per poter
alloggiare gli strumenti di bordo e accogliere I’equipaggio. Questo volume, tipicamente a forma di
cupola, consente in certe applicazioni di dissipare in maniera naturale una quantita significativa di
energia cinetica, risultando molto vantaggioso nelle fasi di decelerazione e facilitando il rientro in si-
curezza.

Sebbene la presenza di tale volume sia imprescindibile e nonostante le agevolazioni apportate, esi-
stono diverse criticita legate alla sua adozione, dalle quali nasce la necessita di trovare una soluzione
ingegneristica al problema. La forma tozza comporta la generazione di un’ingente quantita di attrito
aerodinamico e un drastico surriscaldamento durante la fasi di lancio e volo di crociera, che vengono
aggravati dalla formazione di un’onda d’urto normale alla cupola. Cresce di conseguenza in maniera
significativa anche il carico di pressione, richiedendo strutture meccanicamente molto resistenti. Inol-
tre, a causa delle elevate temperature superficiali raggiunte, si verifica un’ablazione del materiale oltre
ad un rischio di danneggiamento dei componenti elettronici. D’altra parte, 1’ingente surriscaldamento
dell’aria nella zona circostante il veicolo puo comportarne la ionizzazione, causando 1I’interruzione
delle comunicazioni.

Risulta percio evidente il bisogno di impiegare tecniche o dispositivi che consentano di ridurre tempe-
ratura e attrito. Infatti, oltre a mitigare le problematiche citate, una riduzione dell’attrito aerodinamico
risulterebbe in un minore consumo di carburante, in una minore complessita del sistema di propulsio-
ne, in un incremento dell’autonomia di volo e in un peso maggiore trasportabile al decollo. Invece,
un abbassamento della temperatura consentirebbe di limitare la presenza di dispositivi di protezione
termica (TPS), beneficiando cosi di un ulteriore alleggerimento del veicolo [1].

Il dispositivo statico noto come aerospike, costituito nella sua versione piu semplice da un ago coassiale
all’asse della fusoliera posizionato in corrispondenza del punto di ristagno, rappresenta una possibile
soluzione in quanto ’onda d’urto che si genera risulta essere piu debole poiché obliqua rispetto al
velivolo. Si ha inoltre la formazione di una zona di ricircolo a valle, che schermando la fusoliera,
contribuisce a ridurre i carichi di temperatura e pressione in particolare sul muso. La riduzione del
drag & resa possibile anche dal fatto che la geometria equivalente del corpo tozzo appare piu affusolata.
Globalmente si ha un conseguente miglioramento dell’efficienza e delle condizioni di sicurezza del
veicolo [2].

E possibile ottimizzare le prestazioni del dispositivo aggiungendo all’estremita una testa che pud avere
forma e dimensioni differenti (conica, sferica, piatta o altre geometrie pit complesse), nota col nome
di aerodisk. La sua adozione assicura un funzionamento dello spike in un ampio range del Mach di
volo, dal momento che agisce fissando la separazione dello strato limite vicino alla parte anteriore del-



1. INTRODUZIONE

I’aerospike indipendentemente da questa grandezza, dove si ha la creazione della regione di ricircolo
che protegge il muso del veicolo.
In figura 1.1 [3] viene mostrato a titolo di esempio un aerospike applicato ad un missile balistico.

i

Figura 1.1: Arerospike applicato ad un missile balistico [3]

In questa tesi verranno analizzati i benefici apportati dall’adozione dell’aerospike attraverso una serie
di simulazioni di un caso bi-dimensionale, utilizzando la suite del software di fluidodinamica com-
putazionale Ansys 2023 R1, anche per la realizzazione di geometria e "mesh”. Dopo aver descritto e
validato il modello, verranno mostrati i grafici di alcune grandezze di riferimento come temperatura
statica, pressione e velocita, oltre ai valori numerici medi del coefficiente d’attrito e della temperatura
statica sul corpo tozzo, i quali metteranno in luce il funzionamento del dispositivo una volta confron-
tati con quelli in assenza di esso. Verra condotto infine uno studio di forma, analizzando 1’influenza
sui risultati dell’aerodisk e della lunghezza dello spike.



Capitolo 2

Fluidodinamica Computazionale

In questo capitolo verra fornita una breve spiegazione introduttiva riguardo il funzionamento della
CFD (’Computational Fluid Dynamics™), seguita da una descrizione delle equazioni che risolve il
modello.

2.1 Funzionamento Generale

La fluidodinamica computazionale oggi viene utilizzata nel campo dell’industria e della ricerca in tut-
te le problematiche che coinvolgono I’azione di fluidi. Il suo principale utilizzo ¢ quello di risolvere le
equazioni di bilancio di massa, quantita di moto ed energia, compresa I’equazione di stato. La soluzio-
ne analitica & possibile solo in casi laminari con geometrie semplici, mentre nei casi reali dove spesso
compaiono flussi turbolenti e geometrie complesse, ¢ necessario adottare un approccio numerico. In
particolare, le equazioni di Navier-Stokes permettono di descrivere velocita, pressione, temperatura e
densita di un fluido in moto e la relazione tra esse. Esistono diversi modelli che consentono di risolvere
le equazioni menzionate, i cui principali sono:

» Equazioni di Navier-Stokes mediate (RANS): basato sull’assunzione che si possa vedere il moto
turbolento come formato da un moto medio e da una sua fluttuazione nel tempo. Le grandezze
delle equazioni di partenza vengono mediate in un certo intervallo di tempo; cosi facendo i tempi
di calcolo vengono notevolmente ridotti in quanto le scale del moto medio risultano essere no-
tevolmente maggiori di quelle del moto turbolento. Richiedono 1’utilizzo di ulteriori equazioni
(ad esempio il modello £ — w) per la chiusura del problema.

* Simulazione numerica diretta (DNS): consiste nel discretizzare spazio e tempo con griglie della
dimensione voluta e nell’eseguire calcoli su esse. E ’approccio che restituisce i risultati piit
accurati ma ha un costo computazionale elevatissimo, per questo motivo richiede 1’adozione di
supercomputer e trova applicazioni principalmente nello studio degli aspetti pit complessi della
turbolenza.

* Large eddy simulation (LES): con questo approccio si calcola numericamente il comportamento
delle scale turbolente piu grandi e vengono modellate opportunamente quelle piu piccole. For-
nisce risultati piu accurati delle RANS e ha al contempo un costo computazionale notevolmente
inferiore a quello della DNS, per questo motivo ¢ un metodo in forte sviluppo.

La procedura di analisi tipica, nota come metodo dei volumi finiti, consiste nel discretizzare il dominio
fluido in celle elementari, cosi da ottenere una griglia di calcolo ("mesh”) sulla quale applicare dei
metodi di risoluzione iterativi, al fine di risolvere le equazioni che governano il flusso. Si prosegue
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2. FLUIDODINAMICA COMPUTAZIONALE

definendo il modello fisico fra cui le equazioni del moto e dell’energia, per poi passare a quello nume-
rico, ovvero si seleziona I’algoritmo responsabile del calcolo. Vengono poi specificate le condizioni al
contorno, ossia vengono dichiarate le proprieta del fluido nel dominio di calcolo. Successivamente, si
risolvono le equazioni in maniera iterativa e il procedimento si interrompe una volta raggiunto il grado
di accuratezza desiderato. Si visualizzano infine i risultati con un software chiamato post-processore
e questi vengono analizzati.

2.2 Equazioni RANS

Venendo al caso in esame, il flusso attorno all’aerospike viene catturato utilizzando il metodo dei
volumi finiti presente in Ansys Fluent, risolvendo le equazioni di Navier-Stokes mediate RANS, le cui
espressioni sono:

* equazione di continuita

dp
— 4+ V- (pU)=0 2.1
5 TV (PU) 2.1)
dove con p [kg/m3] si € indicata la densita, con ¢ [s] il tempo e con U = (u, v, w) [m/s] il vettore
velocita;
* equazione del momento
OF
E%—V-(F@U):—Vp%—v-‘r—l—s (2.2)

dove F [kg/(m2 - s)] rappresenta il flusso di quantita di moto (pU), p [Pa] la pressione, S [Pa] le
forze esterne applicate al sistema e 7 [Pa] il tensore degli sforzi viscosi definito come segue:

ou 2 ou v du ow
Tex Txy Txz 2”37 - §M(V ‘ U) a <B_y + 6_95) H (5 + %)
T T | = | (24 3) 2wy -2uvu) (g4 g
TZI TZ 7-ZZ w U w v w
! (5 + 52) p(3+%) 2l -2u(v-U)

avendo indicato con p [Pa - s] la viscosita dinamica;
* equazione dell’energia
d(pE)
ot

dove E' ¢ I’energia totale per unita di massa [J/kg], T [K] ¢ la temperatura, A [W/(m-K)] ¢ la
conduttivita termica e () [W/m?] rappresenta la sorgente termica.

+V - (U(pE +p))=V-(AVT)+Q (2.3)

Come accennato in precedenza, queste dovranno essere completate con le equazioni del modello di
turbolenza per la chiusura del problema, che verranno presentate nella sezione dedicata (5.3).



Capitolo 3

Geometria del Modello

Per svolgere la simulazione ¢ stato preso come riferimento il modello dell’aerospike realizzato da
Huebner [2]. Esso ¢ costituito da un corpo cilindrico alla cui estremita ¢ connessa una cupola emisfe-
rica di diametro inferiore, alla quale ¢ possibile collegare il dispositivo in esame. Infatti, il modello
potra essere usato per svolgere le simulazioni sia in presenza che in assenza dall’aerospike, in modo
tale da poter confrontare i due casi per comprovare I’efficacia di quest’ultimo. In figura 3.1 viene ri-
portata una rappresentazione bi-dimensionale (2D) del modello realizzata con il software di disegno
AutoCAD, in cui le unita di misura sono state convertite da pollici a millimetri.

305.10 ~=—=6.35

r9.52

TZQBBF
101.60

@76.20—

—= 4415 101.60

Figura 3.1: Modello 2D dell’aerospike realizzato da Huebner [2]

Nella figura 3.2 si pu0 invece osservare la geometria realizzata in Ansys DesignModeler. Trattandosi
di un problema con un corpo assial-simmetrico, questo sara risolto soltanto su una sezione x — r nel
piano di simmetria, dove con x si ¢ indicata la direzione assiale e con r la direzione radiale, cosi da
risparmiare risorse computazionali. Il dominio fluido & stato ristretto alla porzione intorno allo spike,
siccome lo scopo principale della simulazione ¢ quello di studiare le interazioni fra il flusso e la parete
solida.



3. GEOMETRIA DEL MODELLO
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100,00 300,00

Figura 3.2: Geometria aerospike realizzata in Ansys DesignModeler

Forma e dimensioni dell’aerospike giocano un ruolo fondamentale nella riduzione dei carichi di tem-
peratura, pressione e attrito nei pressi della cupola. Come evidenziato dal lavoro di Tekure e Pophali
[1], le caratteristiche aventi I’influenza maggiore sui risultati sono la lunghezza della parte cilindrica
dello spike e la forma della testa. Proprieta del campo di velocita quali il punto di separazione, la posi-
zione in cui si verifica il riattacco sul corpo anteriore e 1’estensione della zona di ricircolo, dipendono
fortemente da esse. Quest’ultimo parametro ¢ influenzato anche dalla stabilita del flusso, ossia se il
flusso € stazionario o non-stazionario.

Sebbene in questa tesi verra mostrato solo il caso relativo ad un angolo di attacco di 0°, occorre comun-
que specificare che anche questo fattore agisce sull’efficacia dell’aerospike. Diversi studi condotti in
merito [2] [4] evidenziano come esista un limite all’assetto della configurazione che fornisce un cam-
po di flusso completamente vantaggioso. Oltre tale limite la regione di influenza del componente in
esame si riduce notevolmente.



Capitolo 4

Mesh

In questo capitolo vengono presentati i metodi adottati per la realizzazione della griglia di calcolo.
Come era gia stato possibile osservare dalla figura 3.2, al dominio fluido sono state aggiunte alcune
linee, utili per raffinare la maglia nelle zone di interesse. Infatti, queste sono state utilizzate per creare
5 superfici differenti, con la possibilita di adottare una dimensione della mesh” specifica per ciascuna
di esse. Inoltre, tali linee sono state usate allo scopo di creare una griglia piu densa in prossimita
dell’aerospike, della testa e della cupola, attraverso 1’operazione “edge sizing”. Queste operazioni
sono state effettuate al fine di catturare al meglio i fenomeni descritti nell’introduzione, realizzando
una “mesh” piu fitta dove i gradienti delle variabili termofluidodinamiche sono piu intensi e viceversa.
E stato poi usato il comando "inflation” per raffinare ulteriormente la maglia in prossimita della parete,
in maniera tale da ovviare alle criticita relative allo strato limite, che saranno discusse nel dettaglio in
seguito (sezione 5.7).

Details of "All Triangles Method" - Method * 1 Ox
-]| Scope
Scoping Method | Geometry Selection

Statistics Geometry 1 Body
=|| Definition

Modes 22074 Suppressed Ho
Method Triangles
Elements 167606 Element Order | Use Global Setting
(a) Statistiche (b) Dettagli metodo all triangles”

Figura 4.1: Informazioni mesh

La griglia ¢ stata creata facendo uso del metodo "all triangles”, ottenendo complessivamente 167606
elementi (figura 4.1). Nelle figure 4.2 e 4.3 viene mostrata la “mesh” finale ottenuta, oltre ad alcuni
zoom per una visualizzazione migliore delle aree di maggiore interesse.



4. MESH

Figura 4.2: Mesh finale ottenuta
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Figura 4.3: Zoom mesh



Capitolo 5

Setup Fluent

In questo capitolo verranno illustrate le impostazioni che sono state utilizzate in Fluent per lo svolgi-
mento della simulazione, oltre ad alcune spiegazioni di come funzionano i vari moduli presenti nel
software.

5.1 Impostazioni Generali

General |O|
Mesh
| Scale... || Check ||Rep0r‘t Quality
| Display... || Units... |
Solver
Type Velocity Formulation
Pressure-Based & Absolute
®! Density-Based Relative
Time 2D Space
® Steady Planar
Transient ! Axisymmetric

Axisymmetric Swirl

Gravity

Figura 5.1: Impostazioni generali

La figura 5.1 illustra la finestra con i parametri adottati all’interno delle impostazioni generali. Come
gia specificato nel capitolo 3, trattandosi di un problema con un corpo assial-simmetrico, questo viene
risolto soltanto su una sezione x — r nel piano di simmetria, per risparmiare risorse computazionali.
A questo scopo ¢ stata attivata I’opzione “axisimmetric”, dopo aver dichiarato I’asse di simmetria del
dominio come condizione al contorno di tipo ”axis”.

Si ¢ scelto di adottare il solver ’density-based”, particolarmente adatto per la simulazione di flussi ad
alta velocita dove si hanno importanti variazioni di densita [5]. Inoltre, il solver ’density-based” ¢
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5. SETUP FLUENT

progettato per catturare al meglio le onde d’urto e di compressione che si verificano nei flussi iperso-
nici. Occorre tenere in considerazione che questa scelta richiedera maggiori risorse computazionali,
tuttavia cio non rappresenta una complicazione in quanto il modello ¢ costituito da un numero di cel-
le relativamente limitato. Infine, trattandosi di un problema stazionario ¢ stata selezionata I’opzione
“steady”.

5.2 Materiali

All’interno di questo modulo ¢ possibile definire le proprieta dei materiali coinvolti nella simulazione.
Nella figura 5.2 vengono mostrate le caratteristiche assegnate all’aria, mentre quelle relative al solido
non sono rilevanti siccome la parete si ipotizza adiabatica. Per il calcolo della densita ¢ stata utilizza-
ta 'opzione “’ideal-gas”, dunque il valore verra stimato approssimando il comportamento dell’aria a
quello di un gas perfetto. Le proprieta termiche e viscose sono calcolate attraverso il modello termo-
fisico “’kinetic-theory”. Questo si basa sulla teoria cinetica dei gas, che considera il comportamento
delle molecole come particelle individuali in movimento all’interno del fluido.

Name Material Type Order Materials by
air fluid - ® Name
Chemical Formula Fluent Fluid Materials Chemical Formula
air T 1
| Fluent Database... |
Mixture > 4
one | |GRANTA MDS Database... |
| User-Defined Database... |
Properties
Density [kg/m?] ideal-gas * | Edit...
Cp (Specific Heat) [J/(kg K)] kinetic-theory * || Edit...
Thermal Conductivity [W/{m K}] kinetic-theory ¥ || Edit...
Viscosity [ka/(m s)] kinetic-theory * | Edit...
Molecular Weight [kg/kmol] constant * || Edit...
2B8.966
L3 Characteristic Length [Angstrom] constant * || Edit...
3.711
L] Energy Parameter [K] constant * | Edit...
78.6
Degrees of Freedom | constant * || Edit...

5

Figura 5.2: Proprieta dell’aria
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5.3. MODELLO DI TURBOLENZA k — w SST

All’interno del manuale di Ansys [5] sono presenti le equazioni che il software risolve per calcolare
le seguenti quantita:

* calore specifico [J/(kg-K)]
1 R
C .

= 5ar Ui 2) 5.1

dove R [J/(kg-K)] ¢ la costante universale dei gas, M, [kg/mol] ¢ il peso molecolare ("molecular
weight”) e f; rappresenta il numero di gradi di liberta per I'immagazzinamento dell’energia per
la specie di gas ¢ (“degrees of freedom”);

e conduttivita termica [W/(m-K)]

5 R (4cM, 1
_ 4 ! 2
AT, (15 R +3> (5-2)

dove con u [Pa-s] si ¢ indicata la viscosita dinamica;

e viscosita dinamica [Pa-s]

M,T
o2Q,

=267 x 1076 (5.3)

con Q, = Q,(T*), dove T* = =, incui o [m]e ;= [J] sono i cosiddetti parametri di
k

Lennard-Jones (”L-J characterisitic lenght e "L-J energy parameter”).

5.3 Modello di Turbolenza & — w SST

I modelli di turbolenza sono strumenti matematici utilizzati in CFD per affrontare 1’effetto del moto
caotico e irregolare dei fluidi. Poiché risolvere direttamente le equazioni che governano il flusso ¢
computazionalmente costoso e spesso impraticabile, i modelli di turbolenza cercano di approssimare
questo comportamento complesso tramite equazioni semplificate basate su concetti statistici e feno-
menologici.

Il modello di Turbolenza k£ — w prende questo nome poiché alle equazioni RANS si aggiungono due
ulteriori equazioni: 1’equazione dell’energia cinetica turbolenta k [m?/s?] e quella del tasso di dissi-
pazione specifico della turbolenza w [s~!]. Queste variabili consentono di approssimare il comporta-
mento della turbolenza e di modellare il trasporto di energia e la sua dissipazione all’interno del fluido.
Per svolgere la simulazione ¢ stata adottata la variante del modello SST [6], le cui equazioni costitutive
sono:

d (pk) N d (pujk)
8t ij

) B Ok
=P—-p Pw’ﬁLa—x] {(NﬂLUk:Mt)a—xJ

0 (pw) (‘3(,0ujw) ~y 3} Ow PO Ok Ow
—P - — 2(1-F _—
ot + Oz vy Bp? +8xj (o) 5 0x; +2( ) w Ox; 0z,
(5.4)
dove:
8ui
P_Tija_f[jj
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5. SETUP FLUENT

Sij = L(0u + Ou;
2 \ Ox j 8%
La viscosita turbolenta [Pa-s] si calcola come:

k
1y = P (5.5)

max (ajw, QFy)

Le relazioni finali per completare il modello sono:

Fy = tanh (arg})
Vi 5000 4po ok
Brwy’ yw |7 CDgoy?
1 0k O
C Dy, = max (Qpawg———w, 10_20)
w Oz Ox;
F, = tanh (arg3)

arg; = min [mam

ed il valore assoluto della vorticita [s~']:

1 /0u; Ou;
= v2W W, M/ijzﬁ(@x-_ﬁx?)
j i

Infine le costanti valgono:

_ é _ 0'“,1/12 _ & _ O'w2/€2
Tt oVE T UE

0'k1:1,176 01 :2,0 61:0,075
o2 = 1,0 Ow2 = 1,168 Ba = 0,0828
g* =0,09 k=0,41 a; = 0,31

5.4 Condizioni al Contorno

Le condizioni al contorno sono uno degli aspetti fondamentali nella risoluzione di problemi di flui-
dodinamica numerica. Esse definiscono il comportamento del flusso e delle grandezze termiche ai
margini del dominio di simulazione. Ne esistono diversi tipi:

* condizioni di parete: specificano il comportamento del fluido e delle grandezze termiche sulla
superficie delle pareti solide;

* condizioni di ingresso: Definiscono grandezze come la velocita, la temperatura e la composi-
zione del fluido all’ingresso del dominio;

* condizioni di uscita: determinano il comportamento del flusso e delle grandezze termiche all’u-
scita del dominio;

* condizioni di simmetria: vengono utilizzate quando il flusso ¢ simmetrico rispetto a un piano o
a un asse;

* interne: Sono necessarie in presenza di sorgenti o pozzi di massa, calore o quantita di moto
all’interno del fluido.

12



5.4. CONDIZIONI AL CONTORNO

Definendo le condizioni al contorno si specifica il comportamento del fluido ai margini del dominio,
consentendo al software di calcolare la propagazione delle variabili di flusso e termiche all’interno
del dominio stesso. Le equazioni che descrivono il flusso e il trasferimento di calore vengono risolte
numericamente in base alle condizioni al contorno specificate.

Zone Mame
outlet

Momentum | Thermal | Radiation | Species | DPM | Multiphase | Potential | Structure | UDS

Backflow Reference Frame | Absolute -

Gauge Pressure [Pa] 1851 >
Zone Name
Pressure Profile Multiplier| 1 -
inlet
Backflow Direction Specification Method Mormal to Boundary v
Momentum | Thermal Radiation Species | Potential Structure uDs DPM -
Backflow Pressure Specification Total Pressure -
Gauge Pressure [Pa] 1951 - Prevent Reverse Flow
Mach Number 5.06 - Average Pressure Specification
Target Mass Flow Rate
Axial-Component of Flow Direction 1 v
Turbulence
Radial-Component of Flow Direction e Specification Method | Intensity and Viscosity Ratio ¥
Turbulence Backflow Turbulent Intensity [%]| 5 -
Specification Methed | Intensity and Viscosity Ratio & t Backflow Turbulent Viscosity Ratio 1 -
Turbulent Intensity [%a] 5 - Acoustic Wave Model
Turbulent Viscosity Ratio 1 >  off
Mon Reflecting
Apply ‘ Close | ‘ Help | Apply | Close ‘ | Help ‘
(a) Ingresso (b) Uscita

Figura 5.3: Condizioni al contorno

La figura 5.3 mostra le condizioni al contorno di ingresso e uscita che sono state adottate per lo svol-
gimento della simulazione. I valori assegnati alle variabili sono stati inseriti usando come riferimento
la guida di Ansys citata [7]. All’ingresso del sistema ¢ stata utilizzata una condizione di tipo “pressure
far-field”, la quale permette di definire la pressione in una regione lontana dal corpo, dove le caratteri-
stiche del flusso possono essere considerate approssimativamente uniformi e costanti. Inoltre, questa
condizione permette di evitare le riflessioni di onde di pressione che possono verificarsi in casi iper-
sonici, influenzando il flusso attorno all’oggetto. All’uscita, la condizione “’pressure outlet” permette
di fissare il valore di pressione desiderato in tale zona del sistema. In entrambi i casi & stato assegnato
alla temperatura un valore di 58, 25 K.

Alla parete sono state attribuite le condizioni di “no-slip” e adiabaticita, percio la velocita del fluido
sara nulla in corrispondenza di essa e non vi sara scambio termico tra I’aria e la parete. Infine, richia-
mando quanto detto nella sezione 5.1, all’asse di simmetria del dominio ¢ stata assegnata la condizione
al contorno di tipo axis”.
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5. SETUP FLUENT

5.5 Metodi e Controlli

In questo modulo di Fluent si possono configurare le scelte che guidano la risoluzione delle equazioni
differenziali e la gestione del processo di simulazione.

Solution Hethods (o) Solution Controls |6|
Formulation —
mplicit - Courant Number
Flux Type 1
AUSM h Under-Relaxation Factors

Spatial Discretization
Gradient

Turbulent Kinetic Energy
0.8

Green-Gauss Cell Based &
Flow Specific Dissipation Rate
Second Order Upwind & 0.8

Turbulent Kinetic Energy Turbulent Vi ity
urboulent VISCosi

Second Order Upwind hd
Specific Dissipation Rate 1
Second Order Upwind hd Solid

Pseudo Time Method 1
off -

Transient Formulation

Non-Tterative Time Advancement

Frozen Flux Formulation

Warped-Face Gradient Correction

High Order Term Relaxation

Convergence Acceleration For Stretched Meshes

High Speed Numerics

Figura 5.4: Metodi Figura 5.5: Controlli

Seguendo I’ordine delle impostazioni mostrate nelle figure 5.4 e 5.5, adottate usando come riferimen-
to [8], la formulazione implicita permette di gestire al meglio shock e onde d’urto che si hanno in
presenza di un flusso ipersonico, riducendo cosi il tempo di calcolo complessivo. Anche il flusso di
tipo AUSM ¢ particolarmente appropriato per simulazioni ipersoniche, in quanto cattura in maniera
accurata i fenomeni descritti in precedenza e offre un buon equilibrio tra accuratezza e stabilita del
calcolo.

Il metodo "Green-Gauss cell based” ¢ una tecnica utilizzata per calcolare i gradienti di variabili come
velocita e temperatura all’interno del dominio, al fine di risolvere le equazioni di Navier-Stokes. Que-
sto metodo ¢ basato sull’applicazione del teorema di Gauss, che stabilisce una relazione tra I’integrale
di superficie del gradiente di una variabile e 1’integrale di volume della sua divergenza all’interno di
una regione del dominio. La superficie di ogni cella computazionale viene utilizzata per calcolare il
flusso di una variabile attraverso i suoi bordi. I valori delle variabili sono approssimati ai bordi delle
celle tramite un processo di interpolazione basato sui valori calcolati nelle celle adiacenti. Questa in-
terpolazione aiuta a stimare i gradienti all’interno di ogni cella. Successivamente, i gradienti calcolati
vengono integrati utilizzando 1’integrale di superficie della variabile sui bordi delle celle.

L’opzione “’second order upwind” offre un buon compromesso tra la stabilita e la precisione nell”ap-
prossimazione delle derivate spaziali nei termini convettivi delle equazioni di bilancio.

Il numero di Courant (C'F'L) indica quanto ¢ grande un passo temporale rispetto alla scala di tempo
associata al problema fisico in esame. Si definisce come:

v At
Az

dove v € una velocita caratteristica del problema, At ¢ I’intervallo di tempo tra due passi temporali
successivi e Ax ¢ la dimensione caratteristica della cella spaziale o dell’elemento di griglia.

CFL =

(5.6)
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5.6. CONTROLLO DELLA CONVERGENZA

Gli "under relaxation factors” sono parametri numerici che consentono di controllare la velocita con
cui le variabili vengono aggiornate durante 1’iterazione del processo di soluzione.

Solution Initialization @]
Initialization Methods

Hybrid Initialization
@) Standard Initialization

Compute from
inlet b
Reference Frame
@) Relative to Cell Zone
Absolute

Initial Values
Gauge Pressure [Pa]
1951

Axial Velocity [m/s]
027.1664

Radial Welocity [m/s]
0

Turbulent Kinetic Energy [m?/s®]
3223.641

Specific Dissipation Rate [s7]
2.089833e+07

Temperature [K]
58.25

Figura 5.6: Inizializzazione

Per ultima, I’inizializzazione consiste nell’impostare lo stato iniziale del sistema che si intende analiz-
zare attraverso la simulazione. Una buona inizializzazione puo aiutare a garantire una convergenza pit
rapida e stabile. Come si puo osservare in figura 5.6, questa ¢ stata eseguita assegnando come valori
iniziali alle grandezze quelli computati all’ingresso del sistema.

5.6 Controllo della Convergenza

Per verificare la convergenza della soluzione sono state create le “report definitions” di alcune grandez-
ze di riferimento, ovvero i valori medi sulla cupola della temperatura statica e del coefficiente d’attrito,
oltre al bilancio della portata massica fra ingresso e uscita del sistema. Questa operazione consente di
osservare 1’andamento di tali quantita in funzione del numero di iterazioni, considerandole a conver-
genza quando si stabilizzano ad un valore costante indipendente da esso. Inoltre, ¢ stata creata anche
la "report definition” del parametro adimensionale y™ medio alla parete sulla cupola, per verificare
che convergesse ad un valore al di sotto di un certo limite, come verra spiegato nelle sezioni 5.7 e 6.1.
Si ¢ scelto dunque di adottare un approccio manuale, disattivando la verifica automatica della conver-
genza. Quest’ultima consiste nel calcolare i cosiddetti ”scaled residuals” delle equazioni costituenti
il modello di turbolenza £ — w SST, ovvero la differenza fra il termine di sinistra e quello di destra
in ciascuna equazione, rapportata ad un valore di riferimento, considerando convergente la soluzione
quando tali grandezze scendono al di sotto di una soglia prestabilita. Nel caso complesso in esame,
questo metodo non ¢ adatto in quanto al raggiungimento della convergenza sulla base degli “’scaled
residuals” potrebbero corrispondere risultati errati dal punto di vista fisico [8].
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5. SETUP FLUENT

Nelle figure 5.7-5.10 vengono illustrati i "report plots” delle grandezze di riferimento. Se il bilan-
cio della portata massica, il coefficiente d’attrito e il parametro y™ hanno raggiunto la convergen-
za dopo un numero relativamente basso di iterazioni (approssimativamente 6000), per osservare una
stabilizzazione della temperatura si ¢ dovuti arrivare fino a 14000.

e Ansys
2023R1
0.8000- STUDENT
0.6000-
E 0.4000
(=]
=
[}
o
e
0.2000
g
'S
=
P
g
= 00000
-0.20004
-0.40004
-0.6000 : : : ‘
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000

iteration

imbalance

Figura 5.7: Report plot bilancio della portata massica fra ingresso e uscita del sistema

40,0000 Ansys
2023R1
35.0000- STUDENT
20,0000
5 2500004
2
3
5
L]
2 20.00001
[}
>
<
B
3
& 15.0000
10.00004
50000
0.0000 | ! ]
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000

iteration

y-plus

Figura 5.8: Report plot 3y alla parete medio sulla cupola
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5.6. CONTROLLO DELLA CONVERGENZA

650,0000- Ansys
2023R1
600.0000+ STUDENT
550.0000
=
2
3
3
o
3 500.0000
£
8
B
@
[=)]
£ 4500000+
>
<1
B
2
3
'S
200.0000+
350.0000
3000000 | | )
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000

iteration

static-temp

Figura 5.9: Report plot temperatura statica media sulla cupola

o000 Ansys
2023R1
0.60004 DENT
0.5000
04000
o
(5]
0.3000
0.20004
01000
0.0000 T T T 1
a 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000

iteration

cd

Figura 5.10: Report plot coefficiente d’attrito medio sulla cupola

Trattandosi di un sistema in cui non sono presenti né pozzi né sorgenti, il valore atteso del bilancio
della portata massica ¢ pari a zero, dunque quello ottenuto di —0, 00036 kg/s si pud ritenere valido,
siccome costituisce lo 0, 0004% del flusso di massa del sistema, pari a 83, 38513 kg/s. I risultati finali
di temperatura statica e coefficiente d’attrito medi sulla cupola sono rispettivamente di 458,83 K
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5. SETUP FLUENT

e 0,01755. Questi verranno confrontati con quelli calcolati in assenza dell’aerospike per compro-
varne 1’efficacia, oltre che con quelli ottenuti a seguito dello studio di forma, per valutare quale sia
la configurazione migliore. Infine, il valore ottenuto per y* alla parete medio sulla cupola & pari a
1,03.

5.7 Strato Limite, y™ e u™

Analizzando nel dettaglio il parametro y*, esso rappresenta una distanza normale dalla parete adi-
mensionalizzata. La sua espressione ¢ :

. uT
yt=242 (5.7)
1%
dove u, [m/s] ha la seguente espressione:
Uy = \/Tw/p- (5.8)

e con 7, [Pa] e v [m? /s] si sono indicati rispettivamente lo sforzo di taglio alla parete e la viscosita

cinematica del fluido.
Su ciascuna parete solida, a causa della viscosita dei fluidi, si sviluppa uno strato limite che si puo

suddividere in tre regioni distinte:
* sottostrato laminare, o viscous sublayer, dominato dagli effetti viscosi;
* strato di buffer dove gli effetti viscosi ed inerziali sono equamente importanti;
* strato inerziale, o log-law layer, dove sono gli effetti inerziali a dominare.

L’ appartenza ad una regione piuttosto che a un’altra dipende dal valore di 3y *. Nella figura 5.11 si pud
visualizzare la suddivisione dello strato limite.

Outer region

O Log-law layer
30 < y+ <300

'y

]
>
3
2
INEDXE
3
s SO
e
pati— Buffer layer
Q OOQO 10 <y+ <30
=986 A
Viscous sublayer
y+<10

Figura 5.11: Suddivisione dello strato limite in funzione di y*
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5.7. STRATO LIMITE, y* E u*

Vicino alla parete ¢ valida una correlazione empirica che lega due grandezze: la distanza y* descritta
in precedenza, e la velocita adimensionalizzata u™, definita come:

ut = — (5.9)

Infatti, sperimentalmente si trova che se vengono effettuate misure di velocita a diverse distanze dalla
parete e queste vengono adimensionalizzate per ottenere rispettivamente y* e u™, i punti ricadranno
sempre sulla curva empirica detta “legge di parete” (figura 5.12). Nello strato viscoso ed in quello
inerziale esistono due espressioni che interpolano bene i punti sperimentali, le cui espressioni sono
rispettivamente:

ut =yt

ut = 1 Inyt +C* (5.10)
K

dove i valori pilt comuni per le costanti sono x = 0,41 e Ct =5,0.

La seconda equazione ¢ nota come legge logaritmica e il suo range di validita puo differire da

30 < y* < 300 a seconda del numero di Reynolds.

Nello strato di buffer invece, non esiste una correlazione che interpoli perfettamente quanto si vede
dalla legge di parete, dunque se la prima cella si trovasse proprio in quella posizione, si potrebbero
ricostruire delle leggi di parete errate causando un errore nella valutazione della velocita vicino ad
essa (figura 5.13).

40

LEEELEY =Rt T e

EEEEEFEEERES

zza

=
sf
2F
z
g
=

Figura 5.12: Profili di velocita adimensionali v in funzione di 4™ per flusso in un tubo con differenti
numeri di Reynolds
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20

||
ut==-Inyt+C*
K is the von lKarman constant «p—————————= K

20 \
18

16
14
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12

+ Non-dimensional profile
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10 10 10

> < > < >
Viscous sublayer Buffer Log-law layer
Layer

>«
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Figura 5.13: u™ in funzione di y* vicino alla parete con le relative espressioni analitiche



Capitolo 6

Risultati

6.1 Validazione del Modello

Prima di procedere con I’analisi dei risultati, occorre comprovare la validita del modello realizzato in
Ansys. Per fare ci0, in primo luogo & stato tracciato il grafico di ™ in funzione di y* relativo alla
soluzione utilizzando il software MATLAB (figura 6.1)!, per appurare che la posizione della prima
cella a partire dalla parete si trovasse all’interno del sottostrato laminare, lontano da quello di buffer.
E necessario mantenere un certo margine poiché lo spessore dello strato limite termico & maggiore
rispetto a quello fluido. Di conseguenza, un valore di y* alla parete corrispondente al limite del sot-
tostrato laminare fluido, comporterebbe avere la prima cella all’interno dello strato di buffer termico.
La relazione fra i due strati limite ¢ fornita dal numero di Prandtl, definito come il rapporto tra la
viscosita cinematica di un fluido v [m? /s] e la sua diffusivita termica « [m? /s]:
v

Pr = 6.1
«

Nel caso in esame si ha Pr = 0, 85, questo spiega poiché lo spessore dello strato limite termico sia
maggiore rispetto a quello fluido.

70- ‘ ‘ .
& ——Solution
50 —Viscous Law |
Spalding Law
, 40 — Logarithmic Law
35
30 .
20 .
10
0 Lol il Lot \\\H‘ Ll Lol | Lol Lo
1073 102 107" 10° 10" 102 103 10* 10° 10°

s

y

Figura 6.1: grafico di ™ in funzione di y ™ relativo alla soluzione

'T punti relativi alla soluzione sono stati campionati su una linea verticale, situata a 0,05 m rispetto all’uscita del
sistema, dove il moto & completamente sviluppato e il flusso ¢ meno influenzato dall’interazione frontale con la cupola
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Successivamente ¢ stato operato un confronto visivo del gradiente della densita calcolato in Fluent,
con quello osservabile da una fotografia scattata durante un esperimento condotto in galleria del vento
[2], nelle stesse condizioni della simulazione (figure 6.2 e 6.3). Questa ¢ stata ottenuta grazie ad una
tecnica nota come “’Schlieren”, che sfrutta la deflessione dei raggi luminosi rispetto alla loro direzione
di partenza dovuta a gradienti di densita.

Figura 6.2: Fotografia della zona di flusso attorno al corpo ottenuta con il metodo Schlieren [2]

Figura 6.3: Gradiente della densita realizzato in Fluent
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6.2. CONTOUR PLOTS

Le onde che si sviluppano, analizzate nella sezione che segue, appaiono piuttosto simili sia per I’in-
tensita che per quanto riguarda la posizione, rispetto a quelle osservabili sperimentalmente.

6.2 Contour Plots

In questa sezione verranno illustrati i “contour plots”, ovvero delle visualizzazioni grafiche che mo-
strano le distribuzioni spaziali di alcune grandezze prese come riferimento. La loro analisi permettera
di comprendere in che modo 1’aerospike pud apportare i benefici descritti nell’introduzione.

mach
Mach Mumber

6.06e+00

5 46e+00

4 85e+00

4.24e+00

3 .64e+00

3.08e+00

242400

1.822+00

1.21e+00

6.06e-01

2.52e-04

Figura 6.4: Contour plot Mach

Figura 6.5: Zona di ricircolo del flusso
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Osservando la figura 6.4 si pud notare una zona a velocita pressoché nulla in corrispondenza della
superficie frontale dell’aerodisk, dove si riscontrera un notevole aumento di pressione e temperatura
statiche dovuto alla conservazione dell’energia, come verra mostrato nelle immagini successive. Si
puo individuare un’ulteriore zona a bassa velocita, che comincia circa a meta dell’aerospike e si esten-
de fino a circondare la cupola, dove si verifica la separazione del flusso. Questa regione ¢ caratterizzata
da una zona di ricircolo che scherma la fusoliera del veicolo. Per visualizzare questo effetto, ¢ stato
creato in Fluent il grafico rappresentante i vettori velocita, mostrato in figura 6.5.

Si noti anche la generazione di un’onda d’urto nei pressi dell’aerodisk, ovvero una perturbazione ca-
ratterizzata da una notevole variazione di pressione, temperatura e densita, causata dal cambiamento
improvviso della velocita dell’aria quando attraversata dal velivolo che viaggia a Mach 6,06. 1l fatto
che essa sia obliqua rispetto alla fusoliera, fa si che i carichi di pressione e temperatura si riducano
rispetto al caso in assenza dello spike, dove I’onda d’urto ¢ invece normale alla cupola.

static-temp
Static Temperature
4.87e+02

4448402

4.01e+02

3.6%9e+02
3.16e+02
273e+02
230e+02
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Figura 6.6: Contour plot temperatura statica
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6.2. CONTOUR PLOTS

Dalla figura 6.6 si puo verificare quanto ipotizzato in precedenza, ovvero la presenza di una regione
a temperatura piu elevata in prossimita dell’aerodisk. In generale, il surriscaldamento ¢ dovuto alla
conversione di una parte dell’energia cinetica del fluido in energia termica, a causa dell’attrito viscoso.
Per poter apprezzare la differenza di temperatura che vi ¢ tra la testa dello spike e il corpo tozzo, ¢
stato operato un restringimento del “contour plot” impostando come minima temperatura rilevabile
380 K. E evidente osservando la figura 6.7 la riduzione del carico termico che si ha sulla cupola.
Per enfatizzare questo aspetto, ¢ stato creato anche un grafico in MATLAB che paragona I’andamento
della temperatura statica sulla cupola con quella media sulla superficie frontale dell’aerodisk (figura
6.8 ). Tuttavia, solo un confronto fra i due casi in assenza e in presenza dell’ aerospike permettera di
verificarne I’effettiva utilita.
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Figura 6.8: Confronto temperatura statica sulla cupola con temperatura statica media sulla superficie
frontale dell’aerodisk

Analizzando i grafici di pressione statica e densita (figure 6.9 e 6.10), ¢ possibile valutare in maniera
qualitativa I’intensita delle onde generate dalla presenza del dispositivo. Oltre all’onda d’urto osser-
vata in precedenza, in corrispondenza della quale si ha un notevole incremento di pressione statica, ¢
possibile individuarne una seconda, generata dalla deviazione del flusso attraverso la cupola dopo aver
superato il punto di riattacco dell’area di ricircolo [9]. Tuttavia, quest’ultima & probabilmente un’onda
di compressione, ovvero non genera significative variazioni di pressione tale da poter essere definita
un’onda d’urto. Un indicatore di cio ¢ dato dallo spessore della scia di co