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Abstract

Nel primo stadio di lanciatori a propellente liquido, uno dei fenomeni pit critici e rappre-
sentato dalla separazione del flusso all’interno degli ugelli. Nelle operazioni di accensione
del sistema propulsivo puo accadere, infatti, che la nascita di gradienti di pressione sfavo-
revoli causi la separazione del flusso da parete con la conseguente formazione di pericolosi
carichi laterali, la cui presenza mina all’integrita strutturale dell'ugello e ne limita le pre-
stazioni.

Nel presente lavoro di tesi, dopo aver discusso ampiamente delle cause che inducono la
separazione del flusso e dei carichi laterali che ne conseguono, vengono proposte una serie
di analisi numeriche CFD finalizzate a constatare la presenza, lo spostamento e il possi-
bile controllo del punto di separazione al variare delle condizioni operative.

Nella prima parte dell’elaborato viene mostrato come, effettuando una serie di simulazioni
al crescere del NPR = p°/p,, si puo registrare la posizione e lo spostamento del punto di
separazione. Si riscontra che 'aumento del valore di pressione in camera di combustione
durante 'accensione porta a uno spostamento del punto di separazione verso 'uscita con
una conseguente diminuzione dei carichi laterali.

A completamento della ricerca, viene implementato un meccanismo di controllo della se-
parazione basato sull’inserimento di un flusso secondario assialsimmetrico adattato. Una
volta registrati i risultati ottenuti al variare del valore di NPRy = p$/p, , si giunge alla
conclusione che il getto secondario ha la possibilita di mantenere il punto di separazione
nei pressi dell’uscita gia nelle fasi iniziali dell’accensione, in cui la pressione in camera
di combustione non ha ancora raggiunto valori considerevoli (NPR bassi). Ulteriori si-
mulazioni dimostrano, inoltre, che non e possibile prevedere uno spegnimento del flusso
ausiliario fino al raggiungimento delle condizioni operative per cui vi ¢ naturale assenza
di separazione.

Utilizzando un sistema di controllo secondario caratterizzato da una portata in massa
dal valore piu che accettabile, si puo concludere che ¢ possibile eliminare o quantome-
no limitare la separazione del flusso e i carichi che ne conseguono all’interno di ugelli

sovraespansi , aumentando le prestazioni del sistema propulsivo.
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Capitolo 1

Introduzione

Le prestazioni dei motori a razzo dipendono fortemente dal design aerodinamico dell’u-
gello di espansione, i cui principali parametri di progettazione sono la forma del contorno
e il rapporto d’area. La progettazione ottimale degli ugelli tradizionali per determinate
condizioni operative (ad esempio pressione della camera e dell’ambiente) e gia stata am-
piamente consolidata grazie all’utilizzo di strumenti accurati e validati. Tuttavia, durante
il funzionamento a pressioni in camera inferiori alla pressione di progetto, il flusso che
transita all’interno dell’ugello, sottoposto a un certo gradiente di pressione avverso, tende
a separare. Sperimentalmente e stato osservato che la linea di separazione non rimane
fissa nello spazio, ma si muove verso 1'uscita dell’'ugello man mano che la pressione della
camera aumenta (durante I’avviamento) o quando la pressione ambiente diminuisce (du-
rante le operazioni di ascesa).

La separazione del flusso risulta essere la principale causa di nascita di forze aerodinami-
che, primi fra tutti i cosiddetti ‘carichi laterali’ che hanno attirato I'attenzione di molti
ricercatori.

La crescente domanda di prestazioni piu elevate nei lanciatori ha favorito lo sviluppo di
ugelli caratterizzati da un rapporto considerevole, dove non si puo trascurare la separa-
zione del flusso e la presenza di carichi laterali.

Una possibile soluzione al problema descritto ¢ adattare la geometria dell’ugello ai cam-
biamenti della pressione ambiente e della camera. I tentativiin questa direzione, tuttavia,
non hanno ancora avuto successo a causa sia del peso, che della complessita meccanica
di tali dispositivi di adattamento.

Un altro approccio consiste nell’introdurre i cosiddetti dispositivi di controllo della sepa-
razione del flusso (FSCD), grazie ai quali gli ugelli ad alto rapporto d’area possono essere
gestiti in condizioni di separazione ad alta pressione ambiente a livello del mare, senza
carichi gravosi, ottenendo cosi un miglioramento delle prestazioni complessive. Questi
dispositivi non sono stati ancora implementati su scala reale perché il lavoro di ricerca
riguardante la separazione del flusso e i conseguenti carichi laterali & ancora in fase di
sviluppo e consolidamento. [1]

Sono state poi proposte diverse possibilita risolutive, controllando la separazione sia in
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modo attivo che passivo, fino ad arrivare agli studi piu recenti.

Interessante menzionare lo studio condotto dal professor Ferrero e associati del Politecnico
di Torino riguardo all’inserimento di attuatori al plasma per il controllo e la gestione della
separazione del flusso in ugelli a campana fortemente sovraespansi. [2]

Il presente capitolo vuole andare a introdurre i concetti alla base della propulsione spa-
ziale, richiamandone i parametri fondamentali. Viene, inoltre, proposta una panoramica
delle varie classi di ugelli nel campo spaziale, con un approfondimento su quello relativo

al lavoro di Tesi.

1.1 Propulsione spaziale

Il motore a razzo rappresenta il sistema principale utilizzato per la propulsione spaziale.
Si tratta di un dispositivo capace di stivare la propria massa di propellente all’interno di
serbatoi e espellere tale massa ad elevate velocita cosi da generare una forza. L’accelera-
zione delle particelle avviene in direzione assiale, opportunamente orientata dall’ugello.
L’ugello rappresenta la parte terminale del motore che si estende a valle della camera di

combustione, come si puo vedere nella figura [I.1]

Fuel Oxidizer

! Combustion
Chamber

Convergent part

b

Divergent part

Nozzle

Pa

Figura 1.1: Schematizzazione ugello

Tipicamente la camera di combustione, dove il combustibile viene iniettato, bruciato e
poi espulso, & a sezione costante ed e sufficientemente lunga da permettere la completa

combustione prima che 1'ugello possa accelerare i gas prodotti.
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Si puo pensare di considerare 1'inizio dell’ugello laddove il diametro della sezione conside-
rata in direzione longitudinale all’asse comincia a diminuire. L’area attraverso cui passa
il flusso e inizialmente ridotta per andare ad accelerare un flusso subsonico (Mach number
<1), fino a raggiungere quella che viene definita ‘sezione di gola’ attraverso cui il flusso
si trova in condizione sonica. Da questo punto in poi I'area comincia ad aumentare (si
trova un tratto di ugello divergente) cosi da poter accelerare opportunamente un flusso
supersonico (Mach number >1) fino a raggiungere la velocita di uscita. [3]

L’ugello utilizza quindi la pressione generata in camera di combustione p. per aumentare
la spinta attraverso un’accelerazione dei gas combusti fino a velocita supersonica. La
velocita di uscita dell’ugello, indicata come v, o w,, puo essere raggiunta e modificata,
andando ad operare sulla geometria dell’ugello stesso, modificandone il rapporto d’area,
comunemente chiamato rapporto di espansione ¢ = A./A; (area della sezione di uscita

diviso I'area di gola).

1.1.1 Modello di propulsore ideale

In questa sezione si vuole proporre una classica formulazione di un modello 1D di un
ugello ideale [5] [6].

In seguito vengono proposte le 10 ipotesi introdotte per sviluppare tale modello [4]:
e 4 ipotesi relative al fluido:

- Fluido omogeneo;

- Equilibrio chimico in camera di combustione. In altre parole, viene supposto
che la composizione chimica in camera di combustione non cambi nel tempo,
una volta che sono avvenute (in camera di combustione) le varie reazioni;
questo perché il fluido in camera si muove cosi lentamente da dare tutto il

tempo alle reazioni di avvenire;
- Gas perfetto con ~ costante;

- Fluido con composizione costante (frozen equilibrium). Si suppone che il fluido
fuori dalla camera di combustione si muova cosi velocemente che le reazioni non
facciano in tempo ad avvenire e quindi non vi ¢ cambiamento di composizione

chimica.
e 3 ipotesi relative alla trasformazione

- Espansione adiabatica;
- Non ci sono effetti di urti/altre discontinuita,;

- Non ci sono effetti di strato limite.

e 3 ipotesi relative alle condizioni di uscita del flusso
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- Flusso unidimensionale in uscita;
- Velocita assiale in uscita;

- Flusso stazionario in uscita.

Le prime tre ipotesi elencate sono relative al fluido fermo in camera di combustione, men-
tre le altre sono relative al fluido in movimento nell'ugello. L’adiabaticita del flusso, e
'assenza di fenomeni irreversibili (urti e strato limite) porta alla condizione di isentropi-
cita della trasformazione.

In questo modo si puo andare a scrivere un’espressione per la velocita di uscita del flusso.
Considerando che il fluido possa ritenersi approssimativamente fermo in camera di com-
bustione (valore della velocita u. = 0), la conservazione dell’entalpia totale tra la camera

e 'uscita dell’ugello puo essere espressa come segue :

2
We

CpTc = CpTe + 7 (11)
Si trova quindi che
T@ isentropica 1
w, = \/2cpTc <1 - —> e e, T [ 1 — —= (1.2)
Tc BT

Dove g, = % ¢ il rapporto di pressioni.
Si vuole ora considerare la conservazione della portata attraverso I'ugello cosi da poter
arrivare a scrivere una relazione per il rapporto di espansione e.
La portata in uscita puo essere generalmente espressa come nell’(eq. 1.3).

. pA

m=——f(M) (1.3)

vV RT
L’ipotesi di unidimensionalita del flusso permette ,inoltre, la valutazione della portata
nella sezione di uscita:
m = peweAe (1.4)

Considerando l'ipotesi di flusso stazionario ed isentropico, la conservazione della massa
permette di eguagliare la portata in gola (in cui si suppone di avere Mach unitario) con

quella in uscita (eq. 1.4). Si ottiene la relazione (eq. 1.5):

pcAt
RT.

I' = pow. A, (1.5)

27+ﬂ
Dove I' = ﬁ (%) o= ).
Pc

Si ¢ supposto di avere un gas perfetto (&% = p.). Apllicando la relazione dell’isentropica
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1
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Le — (%) , sl puo arrivare a scrivere una relazione per il rapporto di espansione:
C

e e : — (1.6)
Y EE -7

L’(eq. 1.6) mostra come, in un ugello ideale, il rapporto di espansione dipenda da para-
metri come v e f,.

Vengono ora definite alcune grandezze fondamentali nel campo della propulsione spaziale.
- Velocita di scarico: ¢ = F/m
- Modello 1D della spinta: F' = rmw, + A. (pe — po)

- Coefficiente di spinta: Cp = pLAt Si tratta di un fattore che tiene essenzialmente
conto della bonta dell’'ugello e di come la spinta venga amplificata dall’espansione
del gas in ugello, rispetto a quella che si avrebbe con la sola azione della pressione

in camera sull’area in gola.

[

- Impulso specifico: I, = o Si tratta di una misura di quanto efficacemente una

data portata in massa di propellente viene trasformata in spinta.

Puo essere interessante, arrivati a questo punto, trovare una relazione che leghi il coeffi-
ciente di spinta al rapporto di espansione.

Si puo sostituire I’espressione della spinta al’interno del coefficiente di spinta. Sostituen-
do, inoltre, ’espressione della portata valutata in gola ed esplicitando la velocita di uscita,

si ottiene un’espressione del tipo:

~y—1
2 e\ 7
Cp=T,| —— 1_(;9_)
7_1 DPe

Si nota come il coefficiente di spinta non dipenda dalla temperatura in camera di com-

+e (& - @> (1.7)

Pc  Pc

bustione, ma dipenda da diversi parametri: Cr = f (’y, €, %, %).
Bisogna, tuttavia, considerare che ¢ = ¢ <7, %); quindi valutando <e, Y, Z—e> solo due pa-
rametri su tre risultano indipendenti tra loro.

Si vuole ora mostrare 'influenza dei vari parametri sul coefficiente di spinta.

o Effetto di ¢
Per un dato valore del rapporto dei calori specifici 7, e per un dato rapporto p./po
, si puo diagrammare il coefficiente di spinta.

Il massimo si ha per condizione di adattamento, ossia quando la pressione di uscita
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¢ uguale alla pressione ambiente (p. = pg). Esiste poi, se si vuole evitare la separa-
zione del flusso, un limite superiore al rapporto di espansione.

La figura si riferisce ad un’altezza tale per cui il rapporto tra la pressione in
camera di combustione p./py = 200 e v = 1.2.

17 .
Underexpanded Overexpanded
P> P, P.< Py
16
E‘LL Separation
g 15 p.<ap,
L&)
E
Q
=]
o
w14
=
=
P.
1.3 p./p,=200
1.2 H
1 10 100

Nozzle area expansion rafio «

Figura 1.2: Grafico e-CY, fissato z (p./po = 200) e v = 1.2

o Effetto di pc/pO
Dal grafico dove e stato rappresentato I'andamento del coefficiente di spinta
al variare dell’altezza, si puo concludere che il coefficiente di spinta € massimo nel
vuoto e diminuisce al diminuire della quota (aumento della pressione esterna py).
Unendo le due condizioni di ottimo fino a qui citate, si puo concludere che il massimo

teorico si raggiungerebbe con la condizione di adattamento nel vuoto.

20 —

1.8

Thrust coefficient C,
[=:]

14

1.2
1 10 100

Nozzle area expansion ratio ¢

Figura 1.3: Grafico € — C'r,al variare della quota z
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o Effetto della quota z

I grafici mostrati in figura [1.4] mostrano rispettivamente:

- Andamento del coefficiente di spinta al variare della quota, a fissato p. e 7;

- Andamento del coefficiente di spinta al variare di € = A./A; e p./po (7 = 1.2)

E’ conveniente utilizzare ugelli con rapporti di espansioni elevati operando a quote
elevate, come si puo vedere dal grafico di sinistra.
Un rapporto di pressioni piu alto risulta favorevole per quote piu elevate, ma scon-

veniente per quote basse, presentando anche il problema della separazione (grafico

di destra).
20
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Figura 1.4: Grafico: sinistra)z — Cr, per due diversi valori di €; destra) e — C'r al variare
della quota z.

o Effetto di vy
A dato p./pe, Cr cresce al diminuire di v (chiamato k nella figura [1.5). Cresce

anche il corrispondente rapporto A./A; necessario per avere una data espansione in

termini di pressione.

23

22— | | i

21— - . 1 '!. =]

AN
1\

VALA

X
il
\‘\

(\
WX
Y\
VW
i\ {:‘x( 7

i
wl
:

3
i

|
I
|
| ] L I
200 500 1000 2000 5000 10,000
pcipd

Figura 1.5: Grafico p./po — Cr,al variare di y e €
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1.1.2 Propulsori reali

Le prestazioni ottimali sono quindi ottenute in condizione di adattamento, comportando
una continua variazione del rapporto di espansione ¢ e un ugello che possa cambiare la
propria geometria.

La tecnologia che dovrebbe essere implementata per questo tipo di ugelli rende la rea-
lizzazione degli stessi estremamente complessa e fino ad oggi sono stati solo dimostrati
su motori sperimentali. Nella realta vengono implementati ugelli con un determinato
rapporto di espansione, scelto in funzione delle performance richieste lungo la traiettoria
di volo.

Qualsiasi funzionamento fuori progetto, sia con flusso di scarico sovraespanso che sottoe-
spanso, comporta perdite di prestazioni. Queste perdite intrinseche, dovute a condizioni
di flusso non adattate per ugelli a geometria fissa, possono arrivare fino al 15% rispetto
a un flusso di scarico adattato continuamente.

In linea di principio, I'ugello di primo stadio o stadio principale potrebbe essere proget-
tato con un alto rapporto di area per ottenere elevate prestazioni in vuoto, ma il flusso
si separerebbe all’interno dell’ugello durante il funzionamento a bassa quota, con conse-
guente rischio di generazione di carichi laterali.

Il requisito di stabilita a terra unito a prestazioni elevate in vuoto porta al progetto di un
ugello che ¢ fortemente sovraespanso a livello del mare, e significativamente sottoespanso
durante il funzionamento ad alta quota (py = 0) dove si svolge la maggior parte della
traiettoria di volo. Queste condizioni comportano un rendimento complessivo basso [3].

In figura sono confrontate le prestazioni (impulso specifico) durante il volo di un
ugello ideale adattato con quelle di un ugello reale, entrambi con rapporto di area fissato
(e = 45), in funzione dell’altitudine [7].

Si puo vedere che esiste un grande potenziale per un incremento delle prestazioni se gli

effetti negativi associati alla separazione del flusso possono essere gestiti.
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Figura 1.6: Prestazioni propulsori reali
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1.2 Nozzle Contour e campo di flusso

Esistono diversi tipi di ugelli convenzionali per razzi convergenti-divergenti, ciascuno dei
quali produce il proprio pattern specifico di campo di flusso. Prima di analizzare la se-
parazione e i carichi laterali negli ugelli dei razzi, ¢ essenziale capire le caratteristiche dei
diversi tipi di contour. Il campo di flusso interno, infatti, determina le caratteristiche del-
la separazione negli ugelli. Nella figura sottostante vengono mostrati esempi del campo
di Mach in alcuni degli ugelli maggiormente utilizzati. In seguito, non verranno discussi
i metodi utilizzati per la generazione del contour degli ugelli, ma verra esclusivamente

analizzato 'ugello TIC, oggetto di tesi.

Figura 1.7: Classi di ugelli (dall’alto verso il basso): ugello conico
15°(e = 43.4, L = 20.9), TIC (Mp = 4.67,¢ = 43.4, L = 20.9), TOC (¢ = 43.4, L = 17.7),
TOP (e =43.4,L = 17.7)

Nella figura si puo notare la presenza di una linea tratteggiata che vuole rappresen-
tare approssimativamente la posizione dell’urto interno.

L’iperbolicita delle equazioni di Eulero nei flussi supersonici, porta a concludere che il
flusso e unicamente determinato dalle condizioni al contorno a monte. In questo caso il
metodo delle caratteristiche (MOC) puo essere utilizzato per calcolare il campo di flusso
all’interno dell’ugello. Questo metodo ¢ ampiamente implementato per lo studio di campi

di flusso compressibile.
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Osservando la figura [1.§] si vede che l’espansione iniziale all’interno dell’ugello si trova
lungo il tratto TN, cosi da determinare le caratteristiche del campo di flusso a valle.
Scegliendo un angolo di espansione, come quello che viene identificato dal tratto TN, si
ottiene un’espansione leggermente piu breve di quella che si otterrebbe con una curvatura
a valle del punto di gola, per ogni rapporto di espansione assegnato.

Tuttavia, in applicazioni aerospaziali, un brusco angolo a valle della gola viene general-
mente evitato a causa degli effetti della cinetica chimica e viene di consueto utilizzato
un angolo di curvatura uguale alla meta del raggio di gola r;y = 0.5r;,. Considerando
un’analisi di flusso transonico, puo essere definita una linea TO a Mach costante in gola.
Assegnando le condizioni del flusso lungo TO e la condizione di parete solida lungo TN
puo essere generato un flusso TNKO attraverso il metodo delle caratteristiche. Il flusso in
questa zona puo essere interamente determinato attraverso 1'uso delle condizioni in gola
e costituisce la zona di espansione. Questa zona interna (kernel) TNKO rappresenta la

base del metodo delle caratteristiche.

TNKO
Initial expansion
region, Kernel

) K

Figura 1.8: Metodo delle caratteristiche: regione iniziale di espansione

1.3 Ugello TIC

Si puo andare a studiare brevemente la realizzazione di un ugello ideale per poi specia-
lizzarsi nell'ugello TIC [8] [12].

L’ugello ideale € quell’ugello per cui le condizioni di uscita sono uniformi. Il contour che
riesce a rispettare tale vincolo puo essere progettato utilizzando il metodo delle caratte-
ristiche. In figura [1.9| viene mostrato uno sketch rappresentante il contorno di un ugello
ideale. Il tratto TNE ¢ la parte divergente dell’ugello, in cui, dopo una espansione iniziale
nel tratto TN, il contour NE ruota il flusso verso la direzione assiale. TN definisce inoltre
il numero di Mach nel punto K, il quale risulta essere uguale al Mach di design che si
ottiene all’uscita.

Con la linea di Mach NK si puo definire se ¢ possibile costruire la linea di flusso tra
N ed E attraverso il metodo delle caratteristiche, cosi da ricondurre il flusso di uscita
alla condizione di flusso uniforme e parallelo all’'uscita. In figura [1.10| sono mostrate le

caratteristiche di destra e di sinistra per un ugello ideale.

10
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Figura 1.10: Linee caratteristiche ugello ideale

L’ugello ideale risulta essere un ugello estremamente lungo e di conseguenza non pratica-

mente realizzabile per le applicazioni aerospaziali (basti pensare al peso e alla complessita

di una geometria del genere). Il contributo alla spinta dell’ultima parte del profilo e, tut-

tavia, trascurabile a causa delle piccole pendenze delle pareti. Da queste considerazioni,

pensando di troncare la parte terminale dell’uugello ideale, si ottiene il citato profilo TIC.

Ahlberg et al hanno proposto una tecnica grafica per la selezione di profili ottimi degli

ugelli da una famiglia di
ugelli TIC [9].

ugelli TIC. Gli ugelli LR-115, Viking e RD-0120 sono esempi di
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Figura 1.11: Nozzle contour al variare di parametri caratteristici
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II metodo puo essere schematizzato come segue (fig : una serie di contorni ideali
dell’'ugello viene sintetizzata in un grafico insieme a linee che rappresentano la sezione
costante, il diametro di uscita, la lunghezza e il coefficiente di spinta a vuoto costanti.
Fissato un parametro, come il rapporto di espansione, e possibile utilizzare un processo di
ottimizzazione per determinare dove troncare il profilo completo dell’ugello per ottenere
le massime prestazioni.

Il punto A della figura, che ¢ il punto in cui la retta del coefficiente di spinta ¢ tangente a
una retta di raggio costante, chiamato r/r, , & I'ottimizzazione che rappresenta il punto
di uscita del profilo dell’ugello, che produce la massima spinta per un dato rapporto di
espansione. Analogamente, il punto B, cioe il punto in cui la retta del coefficiente di
spinta e tangente alla retta dell’area della sezione costante, indicata con A,/A;, rappre-
senta l'ottimo data ’area della sezione. L’ugello con le massime prestazioni, data una
lunghezza, e rappresentato dal punto C, mentre il punto D rappresenta la massima spin-
ta ottenibile dato un determinato profilo dell’ugello. Quando il contorno si estende oltre
questo punto, 'attrito delle pareti diventa maggiore delle forze di pressione, dando un
contributo negativo alla spinta, con conseguente diminuzione delle prestazioni.

Questi insiemi di ugelli non sono di interesse pratico, dal momento che gli ugelli rappre-
sentati dal punto A hanno la stessa spinta, ma sono piu piccoli, cioe piu corti e con un
rapporto di espansione minore.

A titolo di esempio, le linee caratteristiche di funzionamento di destra e di sinistra di un

ugello TIC troncato sono riportate in figura [1.12

v, K
-

Figura 1.12: Linee caratteristiche destra e sinistra ugello TIC

Quando si progetta un ugello spaziale, la configurazione dipende fortemente dai meto-
di e dai limiti di fabbricazione sulle dimensioni principali, o ad esempio sui requisiti di
raffreddamento. Uno studio dettagliato di tutti questi aspetti richiede la conoscenza di
diversi campi dell’ingegneria.

Va sottolineato che una delle esigenze fondamentali nel ciclo di progettazione di un ugello
spaziale ¢ quello di mantenere basso il peso dell'ugello. Con ’aumento del peso sorgono
diversi problemi: 1'ugello sara piu difficile da maneggiare e fabbricare. Inoltre, i carichi
e la potenza richiesti per il controllo e per lo spostamento del motore aumentano e, di

conseguenza, il peso e la potenza del motore.
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Capitolo 2

Fluidodinamica computazionale

La Computational Fluid Dynamics (CFD) & una tecnologia di simulazione sviluppata dai
primi anni 50’ che consente di analizzare il comportamento di fluidi e gas in una vasta
gamma di applicazioni [17].

Uno dei principali vantaggi della CFD rispetto ai metodi tradizionali e che consente di
eseguire analisi accurate e dettagliate in modo relativamente rapido ed economico.

Per ottenere risultati affidabili tramite la CFD, € necessario seguire un processo ben
definito che comprende tre fasi principali: la creazione della geometria del sistema e del
dominio di calcolo, la creazione del mesh e il settaggio del software di simulazione [13].
Nei paragrafi successivi saranno analizzate le leggi conservazione attraverso cui avviene
una caratterizzazione delle grandezze fluidodinamiche e la definizione del campo di flusso

all’interno del dominio di calcolo.

2.1 Leggi di conservazione

Prima di descrivere i fenomeni di separazione del flusso e poter poi intraprendere profi-
cuamente lo studio del getto sovra espanso oggetto di tesi, si vogliono introdurre le leggi
di conservazione (equazione di Navier Stokes) le quali conducono alla soluzione esatta di
un dato problema fluidodinamico [11].

La derivazione delle Navier-Stokes si basa sul fatto che il comportamento dinamico di un

fluido e determinato da tre fondamentali leggi fisiche:
e Legge di conservazione della massa;
e Legge di conservazione della quantita di moto;
e Legge di conservazione dell’energia.

In bibliografia si puo trovare la formulazione delle leggi sopracitate sottoforma di due
metodi di definizione del problema in esame, del tutto interscambiabili e derivabili reci-

procamente [14]:
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e Approccio Langragiano: considerato un elemento infinitesimo di fluido di dimen-
sioni sufficienti da poter contenere un numero di particelle fluide tale da soddisfare
I'ipotesi di continuo, prevede di suddividere il fluido in particelle di esso, ognuna
delle quali viene seguita mentre si muove nello spazio e nel tempo. In particolare,
queste particelle vengono definite da un campo vettoriale di posizione x0 indipen-
dente dal tempo, di solito scelto come centro di massa delle particelle stesse in un
certo istante iniziale t0. Il flusso viene quindi descritto dalla funzione x(t, x0). La
traiettoria descritta dalla particella di fluido si ottiene in definitiva come insieme di

posizioni occupate in istanti differenti.

Figura 2.1: Approccio Lagrangiano

e Approccio euleriano: fissa un punto nello spazio X e, assegnando un volume di
controllo attraversato dal moto del fluido, consente un’analisi dettagliata delle
sue proprieta. Si va ad indagare ’evoluzione temporale di una certa grandezza

fluidodinamica u(X,t), facendo riferimento a particelle di fluido differenti.

L]

#

CVi

Figura 2.2: Approccio Euleriano
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2.1.1 Legge di conservazione della massa

Nell’approccio di tipo Lagrangiano si € quindi interessati alla traiettoria percorsa dalle
particelle fluide e come cambiano le loro proprieta lungo essa.

Nell’analisi Euleriana, invece, si valuta la distribuzione delle proprieta spaziotemporali nel
dominio occupato dal fluido. Dove I'approccio Lagrangiano rappresenta le proprieta della
singola particella fluida in accordo con la sua posizione iniziale, sia in termini spaziali,
sia temporali, I’approccio Euleriano rappresenta la distribuzione di queste proprieta in

un certo dominio senza far riferimento alla storia delle particelle stesse [15].

2.1.1 Legge di conservazione della massa

Per la valutazione delle leggi di conservazione in forma Euleriana si fara riferimento a un
certo volume di controllo €2, sul quale si va a definire una superficie elementare d.S, la cui
normale viene definita dal vettore 7 (fig [2.3)).

e —— — -

Figura 2.3: VOlume e superficie di controllo

Si puo scrivere la formulazione integrale della legge di conservazione della massa come:

9 de:—/pcf-ﬁdS (2.1)
S

at Jq
In questa espressione si vede come la variazione temporale della massa all’interno del
volume sia uguale al volume di fluido per unita di tempo che passa attraverso la superficie
considerata.

Ricordando il teorema di Gauss si puo riscrivere il termine a sinistra dell’(eq. 2.1) come:

0 S
a/S .ndS:/QV-(ch) Q) (2.2)

Si puo arrivare a scrivere la formulazione in forma Euleriana della legge di conservazione

della massa: 5
a—f+v-(p(j)=o (2.3)
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2.1.2 Legge di conservazione della quantita di moto

Utilizzando inoltre la formula di derivazione a catena, si puo sviluppare il termine V- (pq),

cosi da ricavare un’espressione del tipo:

B
a—/t)—l—(f-Vp—l—pV-J:O (2.4)

Dp _ 9p
Dt — ot
della legge di conservazione della massa in forma Lagrangiana:

Da cui si ottiene, definendo la derivata sostanziale come +q- Vp, la formulazione

Dp
= —pV -7 2.5
Dt py (25)

2.1.2 Legge di conservazione della quantita di moto

Non vengono riportati i passaggi matematici per ottenere la legge di conservazione parten-
do dalla formulazione integrale, essendo analoghi al caso precedente. Verra unicamente
mostrata la formulazione integrale e la forma Euleriana di interesse.

La legge di conservazione della quantita di moto in forma integrale ¢ definita come:

g/pcj’dQ:—/qucj-ﬁdS+/[a]-ﬁdSJr/pfch (2.6)
ot Jo s s Q

Gli ultimi due termini rappresentano essenzialmente il contributo del tensore degli sforzi
viscosi e il contributo delle forze di massa per unita di volume.
Il tensore degli sforzi viscosi viene definito come una parte isotropa legata alla pressione
(principio di Pascal) e una parte legata agli sforzi viscosi. Questa componente anisotropa
viene introdotta per considerare il moto caotico delle particelle: il movimento relativo tra
due strati di fluido adiacenti a velocita diverse produce una diffusione di particelle tra
strati differenti con un conseguente scambio di quantita di moto.
In generale si puo scrivere che:

op=—-P-1n+7, (2.7)

che puo essere anche definito come

Jxx 0_$y Uacz nx

On =01 = |0y 0y oyl |0y (2.8)

O’Z:E O-Zy UZZ nz

Se viene preso in considerazione un volume infinitesimo si potrebbe dimostrare che il
tensore degli sforzi € una matrice simmetrica. Ne consegue che vengono introdotte nel
sistema 6 variabili indipendenti.

La componente anisotropa del tensore degli sforzi viene definita utilizzando ’approssima-

zione di Boussinesque (eq. 2.9) che viene mostrata utilizzando la formulazione di Eistein
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2.1.3 Legge di conservazione dell’energia

e introducendo il delta di Kronecker (eq.2.10).

- _ 2, ks 9
T = H ((9xj + axi) 3“8@5” (2.9)
0 sei#j
0i = (2.10)
7)1 sei=j

La legge di conservazione della quantita di moto in forma Euleriana si presenta come:

oa _ o
p<a—j+q*-w) =V -7 +pfe (2.11)

2.1.3 Legge di conservazione dell’energia

Non vengono riportati i passaggi matematici per ottenere la legge di conservazione par-
tendo dalla formulazione integrale, essendo concettualmente analoghi a quelli utilizzati
nella conservazione della massa. Verra unicamente mostrata la formulazione integrale e

la forma Euleriana di interesse.

0

= pEdQ:—/pEJ-ﬁdS+/5n-(jd5+/pﬁ-(de+Qs+QQ (2.12)
ot Jq s s 0

Gli ultimi due termini che si vedono comparire nell’(eq. 2.12) sono rispettivamente il
contributo di una sorgente termica superficiale e di una sorgente termica volumetrica.
In particolare, puo essere interessante mostrare il contributo relativo alla sorgente termica

di superficie:

Qs = —/gﬁ-ﬁds (2.13)
s
Dove viene introdotto il flusso termico ¢; che per convenzione viene definito:
e ¢; > 0, quando il flusso e entrante e va ad aumentare ’energia interna del sistema;
e ¢; < 0, quando il flusso e uscente e va a diminuire I’energia interna del sistema.

In accordo a tale convenzione e al fatto che il vettore normale e preso sempre uscente
dalla superficie, viene introdotto il segno negativo davanti all’integrale.
Infine, la legge di Fourier (eq. 2.14) lega il flusso termico con il gradiente di temperatura

attraverso la conducibilita termica:
g = —KVT (2.14)

Il segno negativo dell’eq 2.14 ¢ giustificato dal fatto che il calore propaga in direzione

opposta a quella del gradiente di temperatura.
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2.1.4 Sistema di equazioni di Navier-Stokes

La legge di conservazione dell’energia in forma Euleriana si presenta come:

00

5tV ED) =V (ol d) + pfe-d -V -q (2.15)

2.1.4 Sistema di equazioni di Navier-Stokes

Fino a questo momento sono state sviluppate e scritte le equazioni di conservazione. Si

puo notare che in generale tutte le equazioni sono contraddistinte da una forma comune:
0
— [ Ud2=— | F-ndS+ Qd(2/S) (2.16)
ot Jg s Q/s

Dove 'ultimo termine rappresenta i termini di sorgente di volume e/o superficie.

Il termine U ¢ il vettore delle grandezze conservative[11] [18], cosi definito (eq. 2.17):

p
U= |pq (2.17)

pE

In questo modo si pud arrivare a scrivere 5 equazioni (1 per la legge di conservazione
della massa, 3 per la legge di conservazione della quantita di moto e 1 per la legge di
conservazione dell’energia). Il numero di equazioni a disposizione ¢ minore del numero di
incognite presenti nel sistema.

Al fine di poter risolvere il sistema, vengono inserite una serie di relazioni (gia citate) che

legano diverse incognite tra loro, cosi da poter diminuire il numero delle stesse:

e Approssimazione di Boussinesque, introdotta sotto 'ipotesi di fluido Newtoniano.

Implica che ci sia una relazione tra gradienti di velocita e tensore degli sforzi viscosi;
e Legge di Fourier;

e Equazione di stato dei gas perfetti: P = pRT

Viene riscritto il sistema come segue:

% +V-(pq) =0

% +V - (pqq) = V - [0] + pf. (2.18)

|22 +V - (paE) = V- (—=PL+[7])-a+pf.-a— V- q

Oppure in forma compatta come:

PR pq 0
o pq | +V- pqq — P1+ 7] = | pfe (2.19)
pE (pE + P)q—[7]¢— KVT pfe-q
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2.1.5 Sistema di equazioni di Eulero

In cui si puo riconoscere la forma:

0
5 UtV F=Q (2.20)

Il sistema di equazioni appena definito (eq. 2.19) rappresenta le equazioni di Navier-
Stokes [17] [11].

2.1.5 Sistema di equazioni di Eulero

Mentre nelle Navier-Stokes, le equazioni di conservazioni tengono in considerazione la
contemporanea presenza di flussi convettivi e flussi diffusivi, le equazioni di Eulero si
pongono come obiettivo la risoluzione dei soli flussi convettivi.

Le equazioni di Eulero [16] [11] rappresentano pertanto una semplificazione delle equazioni

di Navier-Stokes in quanto sono caratterizzate da:

e Assenza di viscosita: Nelle equazioni di Eulero, non si tiene conto delle forze viscose,
non sono quindi presenti i termini legati alla dissipazione dell’energia per attrito

interno.

e Ipotesi fluido ideale: Si assume che il fluido sia perfettamente scorrevole e che le

sue molecole non esercitino attrito tra di loro.

Nei capitoli successivi, verra implementato un primo caso test in cui verranno risolte
all’interno del dominio di calcolo le equazioni di Eulero. Una classica formulazione, che

puo essere trovata in letteratura e che e direttamente derivabile dalle N-S, ¢ la seguente:

V(o)) =0
A V- (pdq + PT) =0 (2.21)
UeE) L v . [G(pE + P)] =0

Come si puo notare, in generale, le equazioni di Eulero possono essere scritte come:

a — —
— P = 2.22
SU+Y 0 (2.22)

2.2 Turbolenza

In questo paragrafo si vuole andare ad introdurre il concetto di turbolenza, cosi da po-
terne mostrare gli aspetti peculiari e i metodi utilizzati per una corretta risoluzione.
Una prima definizione di turbolenza fu data da Von Karman nel “Twenty.Fifth Wilbur
Wright Memorial Lecture”, intitolato “Turbolence” [19]:

“La turbolenza ¢ un movimento irregolare che si presenta all’interno di gas, liquidi e flui-

di mel momento in cui essi scorrono sopra una superficie solida oppure quando gli strati
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2.2 Turbolenza

vicing dello stesso flusso scorrono gli uni sugli altri”.

Tuttavia, molti flussi irregolari non possono essere considerati turbolenti. Per essere tur-
bolenti, devono godere di certe proprieta statisticamente stazionarie se considerate su
scala molecolare. Hinze riconosse la carenza nella definizione di Von Karman e diede la
seguente formulazione del concetto di turbolenza:

“Il. moto turbolento di un fluido ¢ una condizione di flusso irregolare in cui le varie
grandezze mostrano una variazione casuale rispetto alle coordinate spaziali e temporali,
cosicché e possibile distinguere valori medi statisticamente distiniti”.

Bradshow sottolineo, inoltre, che la turbolenza ha un’ampia gamma di lunghezze d’onda.
L’unione di queste tre definizioni va cosi a definire adeguatamente I’argomento.

A sostenere l'ipotesi di irregolarita possono essere condotti diversi esperimenti. Uno tra
tutti viene condotto posizionando trasversalmente un filo sottile in un flusso d’acqua.
Facendo passare per un breve istante di tempo (un impulso) della corrente elettrica, si
verifica 'elettrolisi e I’acqua viene caratterizzata da minuscole bolle di idrogeno che ven-
gono rilasciate dalla lunghezza del filo, a condizione che la polarita sia corretta. In questo
modo le bolle scorrono insieme al flusso.

In figura[2.4) vengono mostrati una sequenza di profili catturati ad istanti diversi all’inter-
no di uno strato limite per un fissato punto. Quello che si puo notare e che la variazione

tra due istanti diversi ¢ rilevante (figura a).

(a)

u/ug u/ug

(b) ic) (d) (e)

Figura 2.4: Istantaneus Turbulent Boundary Layer profiles, ottenuti attraverso oa
tecnic a bolle di idrogeno. Le misurazioni sono state fatte a R, = 10°, su una superficie
piana di 5 ft

La figura b, come risultato della sovrapposizione, mostra lo spostamento dalla media
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2.2.1 Strato limite

temporale dei profili mostrati nella figura a, mentre nella figura ¢ viene mostrato un
andamento teorico di strato limite. La forma della media rimane costante nel tempo ed e
questa stabilita dei valori statistici che rende possibile I’analisi e la modellizzazione della
turbolenza.

Tuttavia, si vede chiaramente che il fenomeno in questione sia tutt’altro che stazionario:
non si va quindi a trattare un flusso caratterizzato da piccole perturbazioni.

Al fine di valutare quale possa essere 'effetto della turbolenza viene introdotto il numero

di Reynolds, definito come il rapporto tra le forze inerziali e le forze viscose [19].

_ AV _pvi
pVie p

R, (2.23)

2.2.1 Strato limite

Nel paragrafo precedente si € mostrato un esperimento finalizzato alla comprensione del
concetto di turbolenza, i cui risultati sono stati mostrati all’interno dello strato limite.
Lo strato limite turbolento e una regione sottile di fluido che si forma in prossimita di una
superficie solida quando un fluido viscoso scorre su di essa e il flusso diventa turbolento.
In questa zona, il moto del fluido e caratterizzato da vortici caotici e instabili su piccola
scala, con fluttuazioni irregolari di velocita e pressione.

A caratterizzare uno strato limite turbolento vi e la drastica e rapida variazione di velocita
in prossimita della parete. Osservando il profilo ideale mostrato nel paragrafo precedente,
si vede chiaramente come la velocita passi dal valore nullo a parete (condizione No Slip) al
valore relativo al flusso esterno, in uno spessore relativamente piccolo. Questo ¢ dovuto
al fatto che la presenza di vortici su piccola scala comporta un rilevante trasporto di
quantita di moto in direzione trasversale alla parete, rendendo cosi il flusso pitt energetico
in direzione trasversale.

La struttura del flusso in prossimita della parete puo essere schematizzata nella figura
2.5

In particolare, per descrivere quello che accade a parete si introducono due parametri

fondamentali:

e Velocita di taglio u,:
Ug = 4 | — (2.24)
e Distanza di taglio d;:

5 = — (2.25)
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2.2.1 Strato limite

Freestream

Edge of boundary layer

outer laver ——
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log-layer inner layer
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I 7 o sublayer + buffer layer Vot

Figura 2.5: Struttura strato limite

Dove 7, € lo sforzo a parete mentre v ¢ la viscosita cinematica. Adimensionalizzando la

velocita u con quella a parete e la distanza dalla parete con quella di taglio, si ottengono:

n u
_u 2.26
w=2 (2:20
yt =2 (2.27)
Ot

In questo modo si puo rappresentare, all'interno del grafico[2.6 'andamento della velocita
adimensionalizzata in funzione della distanza a parete adimensionalizzata per una piastra
piana, la cui forma rimane invariata analizzando flussi differenti.

Vengono individuate tre differenti regioni:

e Il substrato viscoso, in cui y* < 5: qui il flusso ¢ dominato dagli effetti viscosi e si

puo riscontrare una relazione lineare:

e La zona logaritmica, in cui y* > 30: il profilo di velocita ¢ governato da una legge

di tipo logaritmica:

dove a =041e =52

e Una zona di transizione detta ”Buffer Layer”, in cui 5 < y* < 30. In questa zona
gli effetti degli sforzi viscosi e quelli legati alla turbolenza si equivalgono, creando

una zona di raccordo tra le due regioni estreme.

Per risolvere opportunamente uno strato limite turbolento, si vuole generalmente ave-

re almeno un punto all’interno della zona piu interna. Questo implica che nella fase di
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2.2.2 RANS
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Figura 2.6: Grafico y* — u™ nello strato limite

definizione delle mesh computazionali, si devono fare delle valutazioni relativamente al-
I'infittimento della griglia a parete.
La giusta dimensione caratteristica della cella a parete e quella per cui il centro della cella

giace all’interno del sottostrato viscoso, introducendo un vincolo in termini di y* [11].

2.2.2 RANS

Una volta definito opportunamente il concetto di turbolenza, ci si vuole concentrare
sulle tecniche che vengono utilizzate per risolvere computazionalmente un dato flusso. In

particolare, si vogliono presentare tre diverse tecniche di modellazione:

e Direct Numerical Simulations (DNS): si tratta di un metodo molto costoso a
livello computazionale perché si propone di integrare le equazioni di Navier-Stokes
(N-S) con una griglia tanto fitta da catturare tutte le fluttuazioni. Ricordando che
il rapporto tra la dimensione dei vortici piu grandi e quella dei vortici piu piccoli
aumenta con il numero di Reynolds, questo metodo non puo essere utilizzato per

flussi a Reynolds elevato. Il costo computazionale viene valutato come:
n < Re?

dove n rappresenta il numero di punti da valutare.
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2.2.2 RANS

e Large Eddy Simulations (LES): si tratta di un metodo computazionalmente
meno oneroso del precedente perché si propone di risolvere esclusivamente i vortici
di scala maggiore. La griglia € meno fitta e si vanno a risolvere le equazioni di N-S
filtrate attraverso un filtro di ampiezza pari alla risoluzione della griglia. Esistono
termini di sottogriglia che introducono l'effetto delle scale non risolte su quelle

risolte. Queste equazioni vengono utilizzate comunemente fino all’incirca a Re
10°.

e Reynolds Average Navier-Stokes (RANS): si tratta di un metodo comune-
mente usato per poter risolvere i flussi ad elevato numero di Reynolds. Si rinuncia
a descrivere le fluttuazioni e viene applicato un operatore di media alle equazioni
cosi da descrivere il campo medio. L’effetto delle fluttuazioni viene rappresentato

all’interno di un termine denominato Stress di Reynolds.

Tralasciando un’ulteriore descrizione delle prime due tecniche di modellizzazione, ci si
vuole concentrare sulla trattazione delle RANS. Le RANS prevedono di decomporre una
generica soluzione in due componenti distinte: il valor medio della grandezza in questione
e lo scostamento da tale valor medio, definito fluttuazione. Verra proposta la seguente
notazione:

_— /
U; = U; + Uy

in cui w; rappresenta il valor medio della grandezza, mentre u} rappresenta la fluttuazione.

Vengono introdotte diverse tipologie di operazioni di media:

e Media temporale: utilizzata per problemi statisticamente stazionari. Analiz-
zando il valore della media per diversi macro-periodi, si puo notare che rimane

invariato.

1 t+T
i (x) = lim ?/ wi(x,t)dt (2.28)
t

In questo modo ci si puo svincolare dalla variabile temporale. La media dipende

solo dalla variabile spaziale.

e Media spaziale: utilizzata per problemi di turbolenza omogenea. Analizzando il

valore della media su diversi macro-spazi, si puo notare che rimane invariato.

w(t) = Qll_{r;o : w;(z,t) dS (2.29)

In questo modo ci si puo svincolare dalla variabile spaziale. La media dipende solo

dalla variabile temporale.

e Media di insieme (anche definita media alla Reynolds): utilizzata per

un problema generico. Si propone di ripetere le misurazioni della grandezza in

25



2.2.2 RANS

questione N volte, ricordando la natura caotica del fenomeno. Viene definita come:

w;(x,t) = lim —Zul z,t) (2.30)

N—)oo

e Media alla Favre: utilizzata per problemi riguardanti i flussi compressibili (p #
cost). Viene calcolato il valor medio della densita utilizzando una media di insieme
e successivamente si procede con il calcolo del valor medio della grandezza come

segue:
1 t+T
u;(xr) = = lim pu;(z,t) dt (2.31)
p T—oo [,

Nella trattazione alla Favre si usera la seguente notazione per indicare (a destra

dell'uguale) rispettivamente il valor medio e la fluttuazione:

ui(x,t) = ug(z,t) + ul (x,t) (2.32)

Il passaggio fondamentale per passare dalle equazioni di Navier-Stokes alle RANS

risiede nell’applicare 'operatore di media all’interno delle equazioni.

Flussi incompressibili

In questa sezione si vuole presentare una forma delle RANS semplificata, ipotizzando che il
flusso in analisi possa essere assimilato a un flusso incompressibile. Si tratta generalmente
di flussi a bassa velocita, di relativo interesse nella trattazione di ugelli supersonici.

Le equazioni vengono scritte utilizzando la notazione di Einstein.

Conservazione della massa

Viene applicato 'operatore di media:

o _
o (@+d) =0 (2.33)
Da cul si trova che: 9

Conservazione della quantita di moto

Viene applicato 'operatore di media:

__ A ! P Tii
G +p(_6qz 04 0% /3qz> __or 07 (2.35)

Por TP\ Yon, T Uor, T U, T Yoy, oz, | ox,
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2.2.2 RANS

Da cul si trova che:

oG 0 0P om 04

pa + Pa; 8@ - _8:1:1 * &Uj quaﬂfj

(2.36)

L’ultimo termine che si vede comparire nell’(eq. 2.36) ¢ definito Stress di Reynolds e
vuole rappresentare 'effetto delle fluttuazioni che non vengono risolte. Di conseguenza,
le RANS saranno composte da una parte relativa ai valori medi delle grandezze del campo
e dallo Stress di Reynolds (eq. 2.37).

R

Tij = —PE (2.37)

Rimaneggiando 1'ultimo termine, attraverso una derivazione a catena e tenendo conto
della legge di conservazione della massa, si puo giungere alla seguente formulazione della

legge di conservazione della quantita di moto (eq.2.38):

oG , oG  oP  O(m5+1f)

— —— = 2.38

Puo essere interessante notare come la traccia di TZ-I; sia legata all’energia cinetica delle
fluttuazioni turbolente:
R 1—

. L
traccia 7,; = K = §q§q§ = —5PTii (2.39)

Flussi compressibili

In questa sezione vengono presentate le equazioni di conservazione non utilizzando 1’ap-
prossimazione di flusso incomprimibile. Considerando la presenza di regimi supersonici
¢ bene poter considerare la compressibilita del flusso e in particolare le equazioni che

vengono proposte presentano:
e Media alla Reynolds per pressione e densita;
e Media alla Favre per tutte le altre variabili.

Viene presentata la forma finale delle equazioni di conservazione della massa e della

quantita di moto.

Conservazione della massa
o 0

(pai) =0 (2.40)

Conservazione della quantita di moto

5 Pa@) + o (Pdig;) = ~aa o) (2.41)
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2.2.3 Modelli di turbolenza

L’ultimo termine presentato nella legge di conservazione della quantita di moto (eq. 2.41)
rappresenta il corrispettivo dello Stress di Reynolds introdotto precedentemente (eq. 2.37)
nell’ipotesi, ora, di flusso compressibile con grandezze mediate alla Favre.

Lo si va a definire come:

~

7-5 = —ﬁq;l q;.l (2 . 42)

Per poter calcolare le componenti appartenenti a questa matrice, viene introdotto il

modello lineare di Boussinesq:

% = 2(Sy) — Sug s — SpKO, (243)
Tale modello presenta:
e Una parte anisotropa:
201(S5y) (2.44)
e Una parte isotropa: o
—gﬂtg—zz%‘ - ng(Sij' (2.45)

Se si volesse applicare tale modello alla Reynolds, ricordando la legge di conservazione

della massa per flussi incompressibili, si vedrebbe sparire il termine:

Nel modello, inoltre, si vedono comparire:

e Tensore della velocita di deformazione S:

-1 [0g  0g
(55) =5 ( o a@) (2.47)

e Viscosita turbolenta p;: questo termine viene valutato attraverso i diversi model-
li di turbolenza. Nel paragrafo successivo verranno presentati alcuni dei modelli

implementati nei capitoli di simulazione.

2.2.3 Modelli di turbolenza

Questo paragrafo si propone di introdurre brevemente i principali modelli di turbolenza
utilizzati per la valutazione della viscosita turbolenta. Tali modelli verranno implemen-
tati nello studio del caso test in esame, cosi da poter constatare quale modello riesca a
rappresentare ottimamente i risultati sperimentali.

In particolare, all’interno del software Ansys Fluent, i modelli di turbolenza basati sul
modello RANS (comunemente nominati RANS modes) vengono descritti nella tabella[2.7]
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2.2.3 Modelli di turbolenza

[18].
Siccome nel presente lavoro di tesi sono state sperimentate simulazioni CFD ad una sola

o due equazioni, di seguito verranno trattati i seguenti modelli:
e Spalart-Allamaras;
e Standard k — €

o SSTk—w

RANS

based | 1 equazione | Spalart - Allmaras

models

2 equazioni Standard k - ¢
RNGk - ¢
Realizable k - ¢
Standard k - w
SSTk-w
Reynolds Stress Model (RSM)
k-kl-w transition model
SST transition model
Detached eddy simulation (DES)
Large eddy simulation (LES)

Figura 2.7: Modelli di turbolenza

Modello ad un’unica equazione Spalart-Allamaras

Il modello Spalart-Allmaras costituisce il piu semplice tra i modelli di turbolenza a di-
sposizione e, grazie al suo ridotto costo computazionale, consente di risolvere con buona
approssimazione problemi inerenti a flussi confinati nel campo aerospaziale e in casi di
flusso con gradiente di pressione negativo.

Prevede una singola equazione di trasporto per una modified eddy viscosity. Presenta,
inoltre, 'ulteriore vantaggio di esser utilizzabile per griglie strutturate e non strutturate
e non necessita di un infittimento elevato in corrispondenza delle pareti del sistema. Tut-
tavia, il modello ¢ stato ideato per flussi con fenomeni di separazione o ricircolo molto
lievi, pertanto risulta limitante nel caso di un sistema di urti piuttosto complesso con

interazione tra urti e strato limite [22].
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2.2.3 Modelli di turbolenza

Al fine di rappresentare nel modo piu preciso possibile il caso reale, il Modello Spalart-
Allmaras sfrutta la variabile di trasporto © che rappresenta la viscosita cinematica tur-
bolenta. Questa si inserisce all’interno dell’equazione di trasporto di riferimento come
[21]:

T + a$i (pqil/) = G,, + O'_D

a(pi) O 1 [ o
(9.1'1‘ (996]-

' [(u + pv) aﬁ} + Chap (@)2} -Y,+S; (2.48)

In cui:

- G, rappresenta la produzione della viscosita turbolenta:
G, = CypSi (2.49)

dove S rappresenta il tensore della velocita di deformazione modificato e Cy; & una

costante.

- Y, e leffetto sulla viscosita turbolenta che si manifesta in corrispondenza della
regione vicina alla parete a causa dello smorzamento viscoso. Si tratta di un termine

di distruzione definito come:

~\ 2
Y, = Conpf (g) (2.50)

dove C, € una costante, f, ¢ una funzione e d rappresenta la distanza a parete. Se

d — 0, il termine di distruzione prevale sugli altri termini.
- 05 € Cyy sono costanti, rispettivamente pari a % e 0.1355.
- S5 € un termine sorgente definito dall’utente.

- 1y € la viscosita turbolenta, modellata come:

fy = pUfo (2.51)

dove f,; rappresenta la funzione di smorzamento viscoso.

Standard k — €

Il modello Standard k — € ¢ ad oggi diventato uno dei piu utilizzati nel calcolo del campo
di moto di flussi per problemi ingegneristici. Tale popolarita e giustificata da una ragio-
nevole precisione nello studio di un’ampia gamma di flussi turbolenti e dall’efficienza e
dalla robustezza computazionale che presenta. Per contro, alcuni modelli k£ — € risultano
insensibili ai gradienti di pressione avversi e alla separazione dello strato limite. Preve-

dono infatti una separazione ritardata e ridotta rispetto al caso reale, pertanto vengono
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2.2.3 Modelli di turbolenza

di norma evitati nell’analisi dell’aerodinamica esterna legata a flussi attorno a superfici
in cui si manifestano le precitate casistiche [23].
Il modello matematico Standard k — € &€ un modello semi-empirico basato sull’assunzione
che il flusso sia completamente turbolento [11].

Si basa, nello specifico:

e sull’equazione di trasporto dell’energia cinetica turbolenta:

9 o 0 1w\ Ok

e sull’equazione di trasporto del suo rateo di dissipazione:

2

0 0 e\ O€ € Jils
0, (pE(]Z) = a—x] |:(AL + O'_k) a—x]} +CIEE<Gk+03€Gb) CQG? R.+ S,
(2.53)

0
&(ﬂE) +

Di eguito vengono spiegati i termini che compaiono nell’(eq. 2.52) e nell’(eq. 2.53).

- G ¢ la generazione di energia cinetica della turbolenza dovuta ai gradienti di

velocita media;
- GGy ¢ la generazione di energia cinetica della turbolenza dovuta alla buoyancy;
- Yy e il contributo della dilatazione fluttuante all’overall dissipation rate;
- C1c € una costante che, in Ansys Fluent, e pari a 1.44;
- (Y e una costante che, in Ansys Fluent, assume il valore di default 1.92;
- (3. € una costante;

- 0 e 0. sono i numeri di Prandtl legati alla turbolenza rispettivamente per k ed € e

valgono o, =1 e 0. = 1.3;
- Sk e Sc sono i termini sorgente rispettivamente per k ed e.

Per quanto riguarda invece la viscosita turbolenta p;, viene modellata come:

]{32
Mt = pcu? (2.54)

Dove C), ¢ una costante che, in Ansys Fluent, assume il valore di 0.09.

Shear-Stress Transport (SST) k —w Model

Il modello Standard k—w differisce rispetto ai metodi matematici precedentemente esposti

nella formulazione della viscosita turbolenta, modificata per tenere conto degli effetti di
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2.2.3 Modelli di turbolenza

trasporto dello sforzo di taglio turbolento. In Ansys Fluent, il modello k — w standard si
basa su quello studiato da Wilcox, un modello empirico basato su equazioni di trasporto
k — w. Esso prevede la presenza di termini di produzione nelle equazioni di k e w, per
incrementare 1’accuratezza del modello nel campo della previsione dei free shear flow. In
particolare, il modello presenta delle modifiche che tengono conto degli effetti del basso
numero di Reynolds, della compressibilita e della diffusione del shear flow ed ¢ applicabile
a flussi delimitati da pareti.

Si vuole tuttavia concentrarsi prevalentemente sul modello SST k—w [18]. 1l modello SST
k—w, sviluppato da Menter, somma il k—e al modello k—w dopo averli precedentemente
moltiplicati per una funzione di fusione che garantisce una maggiore accuratezza del
modello in corrispondenza della parete e nel farfield. Tale funzione risulta essere pari a 1
nelle regioni in prossimita della parete (attivando il modello k~w) e a 0 nelle zone lontane
da essa (che attiva il modello k—€). Rispetto al caso dello Standard k-w Model, lo SST
k — w contiene un termine derivativo di diffusione nell’equazione di w, inoltre la viscosita
turbolenta viene modificata per tenere conto del trasporto dello Shear-Stress Transport,
da cui prende il nome il modello stesso.

Per i motivi sopra menzionati si puo concludere che lo SST k — w Model e piu affidabile
e applicabile ad una piu ampia gamma di flussi rispetto al caso dello Standard k& — w.

L’equazione di trasporto per ’energia k si presenta come:

0 0 0 ok -
E(Pk) + oz, (pkqi) = oz, (Fka_x]) + G — Yy + Sk (2.55)
Dove:

- G}, rappresenta la generazione di energia cinetica della turbolenza dovuta ai gra-

dienti di velocita;
- T'y e Deffettiva diffusivita di k;
- Y} costituisce la dissipazione di k per via della turbolenza;
- S € il termine sorgente.

L’equazione di trasporto per w si presenta come:

0 0 0 Oow
< V=2 (2 _y, .
P (pw) + o (pwq;) oz, ( waxj) + G, +D,+ S, (2.56)

Dove:
- G, rappresenta la generazione di w dovuta ai gradienti di velocita media;
- Ty, e leffettiva diffusivita di w;
- Y, costituisce la dissipazione di w dovuta alla turbolenza;
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2.2.3 Modelli di turbolenza

- S, € il termine sorgente;
- D, ¢ il termine di diffusione incrociata.

La turbolenza, in questo caso, viene modellata come:

k 1
= p— - ——————— (2.57)
w max [L &}
a*? aqw

In cui:
e S ¢ la strain rate magnitude;

e o* ¢ un coefliciente correttivo che aiuta a descrivere correttamente flussi a bassi

numeri di Reynolds;

e [5 ¢ una funzione di fusione che garantisce una maggiore accuratezza del modello

in corrispondenza della parete e nel farfield;

e « € una costante pari a 0.31.
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Capitolo 3
Separazione del flusso

Nel 1904, Prandtl dimostro che i flussi in prossimita dei corpi possono essere suddivisi
in due regioni: una sottile vicino al corpo, il cosiddetto strato limite (originariamente
chiamato strato di attrito), e la regione rimanente, in cui gli effetti dell’attrito possono
essere trascurati [24].

Nello strato limite stesso, il flusso a parete e sottoposto a una condizione di non sci-
volamento (No Slip), la quale indica che le particelle di fluido a contatto con la parete
risultano ferme nel sistema di riferimento ugello.

La pressione statica, costante nello strato limite, & governata dal flusso principale.

Nei flussi con gradiente di pressione di parete favorevole o nullo, lo strato limite e attac-
cato alla parete. Questo puo essere diverso nel caso di un gradiente di pressione a parete
sfavorevole. Infatti, se la pressione a parete aumenta nella direzione del flusso, ’energia
cinetica delle particelle di fluido si trasforma in energia potenziale. Tuttavia, cercando di
rispettare la condizione No Slip, le particelle in prossimita della parete possono godere
di un’energia cinetica limitata. L’aumento di pressione indotto dal gradiente di pressione
avverso porta a un arresto del moto particellare e a una possibile inversione della dire-
zione del flusso.

Il caso appena descritto va ad indentificare la condizione di separazione dello strato limi-
te, con conseguente sviluppo di una zona di ricircolo a valle del punto di separazione.
La separazione del flusso, tuttavia, & un fenomeno piti complesso rispetto a quanto descrit-
to e non e detto che la presenza di un gradiente di pressione sfavorevole porti automatica-
mente alla separazione da parete. Nei paragrafi successivi saranno verranno approfondite

meglio alcune caratteristiche peculiari della separazione [45].

3.1 Condizione di separazione

Valutando in termini quantitativi i parametri che influenzano questo fenomeno, si puo
notare che, in alcune situazioni, I’energia cinetica delle particelle di fluido vicino alla

parete risulta sufficientemente elevata da permettere la condizione di flusso attaccato
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3.1 Condizione di separazione

anche in presenza di un gradiente di pressione debolmente avverso.

Gli strati limite turbolenti, caratterizzati da ingenti scambi di quantita di moto laterale,
si separano molto piu tardi rispetto agli strati limite laminari.

Nel punto di separazione di uno strato limite bi-dimensionale, planare, assialsimmetrico,

lo sforzo di taglio a parete assume valore nullo:

Conoscendo 'equazione sopracitata e il profilo di velocita, puo essere stimata la derivata
della velocita in direzione normale alla parete.

Per poter ottenere una piu profonda conoscenza del processo di separazione, si considera
la legge di conservazione della quantita di moto (eq. 2.11), trascurando la presenza di
forze di volume e ritenendo valida ’approssimazione di fluido Newtoniano in un sistema

di coordinate cartesiane:

P\at ™ %or "y T Va2 ) T

O [, (0n _Vd\], D[ (0u o\, O (on 0w
or  or |\ oz 3 0y'u oy Ox 9- "\ 8- " oz

Se si considera un punto arbitrario a parete, la No-Slip condition fa si che le componenti

(3.2)

della velocita si annullino (v = v = w = 0), cosi come le derivate nelle direzioni parallele

alla parete (direzione x e z).

0z
dello strato limite, si puo semplificare ’(eq. 3.2) come segue:

Sostituendo V - ¢ = % + g—; + 9% ¢ assumendo che la viscositd sia costante all’interno

dp 2 0 [ov 0?u
0=—3 —3ta:\ 3, ) THaz 3.3
ox 3”(91; (ay) +May2 (3-3)
Si puo eliminare il secondo termine a destra dell'uguale (ricordando che a% (S—Z> =
a% (%) = 0). Conseguentemente, si ottiene:

Pu\  Opw Ot Opuw
(5).-% - (5)-% .

In questo contesto, ’equazione appena descritta e stata derivata direttamente dall’equa-
zione della quantita di moto, assumendo che la viscosita sia costante all’interno dello
strato limite, ed € pertanto valida per ogni punto a parete, incluse zone di separazione e
di ricircolo.

La diretta derivazione di quest’ultima equazione dalla legge di conservazione della quan-
tita di moto mostra come non si tratti solo di un’approssimazione, ma della risoluzione
del flusso a parete.

L’equazione
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3.2 Shok-wave boundary layer interactions

puo essere utilizzata per mostrare che

(gi;j) >0 (3.6)

nel punto di separazione. Visto che la viscosita dinamica ¢ sempre positiva, per avere

separazione il gradiente di pressione deve essere avverso:

(a’l) >0 (3.7)
8ZE x,separation

3.2 Shok-wave boundary layer interactions

Le espressioni trovate nel paragrafo precedente sono valide per un flusso subsonico come
per un flusso supersonico. In questo elaborato di tesi viene, tuttavia, fatto riferimento
esclusivamente a un flusso supersonico turbolento, contraddistinto da un gradiente di
pressione avverso tale da provocare separazione dello strato limite. Quando un flusso
supersonico ¢ esposto a un gradiente di pressione avverso, si adatta al livello di pressione
maggiore attraverso un sistema di onde d’urto [45].

La separazione avviene quando lo strato limite turbolento non riesce a superare il gra-
diente di pressione imposto dal flusso esterno inviscido. La separazione del flusso in ogni
flusso supersonico e di conseguenza un processo complesso che include l'interazione di un
sistema di onde d’urto con lo strato limite turbolento.

Le tre configurazioni base che includono interazioni tra strato limite e sistema di onde
d’urto sono schematicamente rappresentate in figura. In tutti i casi il flusso esterno e
uniforme e scorre lungo un piano.

La prima e, concettualmente, piu semplice configurazione e rappresentato da una rampa
(figura|3.1{a). In questo caso la discontinuita introdotta nel verso della parete porta alla
nascita di una onda d’urto attraverso cui il flusso supersonico deflette di un angolo esat-
tamente pari alla deflessione introdotta dalla rampa. Il secondo tipo di flusso e associato
alllimpatto sulla parete di uno shock obliquo incidente, che provoca una deviazione del
flusso in entrata (figura[3.1|b). La necessita che il flusso a valle sia di nuovo parallelo alla
parete provoca la formazione di uno shock riflettente che esce dal punto di impatto.

Il terzo flusso ¢ indotto da un gradino di altezza h rivolto verso il flusso in entrata
(figura3.1] ¢) [27]. Tale ostacolo provoca la separazione del flusso nel punto S. Il rapido
aumento di pressione che accompagna la separazione da origine a un’onda d’urto che
emana da un luogo molto vicino al punto di separazione S. Si sviluppa inoltre una zona

di ricircolo tra il punto di separazione S e il gradino.
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Figura 3.2: Andamento pressione statica a parete

E stato dimostrato in molti esperimenti che la maggior parte delle proprieta di interazione
tra shock /strato limite sono quasi indipendenti dalla causa che ha indotto la separazione,
che si tratti di un ostacolo solido o di un’onda d’urto incidente.[27] [28] [29]

In effetti, le caratteristiche della pressione statica della parete per le diverse configura-
zioni sperimentali sopracitate sono le stesse, vedere figura[3.2] La pressione della parete
ha un forte aumento poco dopo l'inizio dell’interazione in [. Il flusso si separa dalla pa-
rete in S, situato a una distanza L, da I. La pressione della parete si avvicina quindi
gradualmente a un plateau con pressione quasi costante, etichettato come pressione del
plateau p,. L’estensione di questo plateau riflette la dimensione della bolla di ricircolo
chiusa e p, corrisponde quindi alla pressione della parete nella bolla. Si puo osservare

un secondo aumento della pressione quando ci si avvicina al punto di riattacco in R.
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3.3 Flow separation in Rocket Nozzle

Queste caratteristiche sono indipendenti dalla geometria a valle e tutto accade come se il
flusso fosse interamente determinato dalle sue proprieta all’inizio dell’interazione. Queste
considerazioni portarono diversi studiosi a sviluppare i concetti di libera interazione e i
criteri di separazione.

In questo elaborato di tesi e stato implementata la formulazione empirica condotta da
Chapman et Al. E Erodos and Pallone, nella sezione relativa alla definizione della mesh

(paragrafo 5.2).

3.3 Flow separation in Rocket Nozzle

In questa sezione si andranno ad indagare i diversi modelli di separazione del flusso.
Un ugello puo essere definito sovraespanso quando la pressione a parete calcolata all’uscita
dell’ugello pe vac (la pressione a parete ottenuta quando il flusso viene espulso in condizioni
di vuoto nell’ambiente esterno) ¢ piu piccola della pressione ambiente p,.

Pevac

Generalmente viene introdotto il parametro n = e cosi da poter definire le condizioni
a

del flusso:

e n > 1: flusso sottoespanso;
e n = 1: flusso adattato;

e n < 1: flusso sovra-espanso.

Nel momento in cui il valore di n diminuisce leggermente sotto 1, si va a formare un si-
stema di onde d’urto oblique generato dal bordo di fuga dell’'ugello a causa del gradiente
di pressione avverso indotto.

Se il valore di n diminuisce sostanzialmente, attorno a valori tra 0.4 e 0.8, gli strati viscosi
non riescono a sostenere il gradiente avverso di pressione imposto dal flusso inviscido e
lo strato limite separa dalle pareti. Questa condizione si verifica quando un motore rea-
lizzato per operare ottimamente in condizioni di elevata altitudine viene testato a livello
del mare. Si puo visualizzare la separazione anche durante i transitori di accensione e di
spegnimento.

Recenti ricerche hanno dimostrato che esistono sostanzialmente due modelli di separazio-
ne del flusso denotati in letteratura con gli acronimi FSS (free shock separation) e RSS

(restricted shock separation) [30].

3.3.1 Free Shock Separation

Nel caso di Free shock separation [30], il flusso sovra-espanso si separa completamente
dalla parete dato un certo rapporto tra la pressione a parete e quella dell’ambiente. L’e-
voluzione della pressione a parete e governata principalmente dalla fisica delle interazioni
tra lo strato limite e 'onda d’urto che si verificano in qualsiasi separazione di flusso su-

personico.
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3.3.1 Free Shock Separation

La pressione p; € quel valore che devia ’andamento della pressione dal profilo di un ugello
che lavora nel vuoto. La pressione a parete aumenta poi rapidamente da p; a una pres-
sione p,, che in genere ¢ leggermente inferiore alla pressione ambiente p, figura

Da analisi di test in scala ridotta in ugelli e in flussi con ostacoli [30], si ¢ dimostrato
che il ripido aumento di pressione e causato dalle fluttuazioni del fronte d'urto. Inoltre,
da molti test sui gas freddi condotti negli ultimi decenni si € notato che lo strato limite
si separa efficacemente dalla parete dell'ugello poco prima di raggiungere la pressione di
plateau p,.

Nella zona di ricircolo a valle del punto di separazione, la pressione a parete aumenta
lentamente da p, a p.. Questo aumento graduale della pressione ¢ dovuto all’accelera-

zione a monte del gas dall’ambiente nella regione di ricircolo. Per prevedere la posizione
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Figura 3.3: Free Shock Separation

assiale del punto di separazione all’interno dell’'ugello, ¢ necessario conoscere il valore del
rapporto % utilizzando il profilo della pressione a parete calcolato in vuoto. Ovviamente,
il rapporto di separazione % include 'influenza sia dell’aumento di pressione nel punto

di separazione stesso, sia del graduale aumento nella zona di ricircolo.

Per semplificare 'interpretazione fisica del rapporto ]%, si potrebbe riscriverlo come:
a

) G) 59

Dove ciascun termine rappresenta un singolo fenomeno fisico.

Fu notato gia all’inizio degli anni 50’ che il pressure separation ratio diminuiva durante
I’accensione dell’'ugello, con il movimento verso l'uscita del punto di separazione all’au-
mentare del rapporto di pressione p./p, [31] [32]. Questo fenomeno fu successivamente

attribuito all’influenza del numero di Mach: diversi esperimenti in galleria del vento mo-
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strarono come il rapporto p;/p, diminuisce all’aumetare del numero di Mach.

Nel momento in cui il punto di separazione raggiunge una regione prossima all’uscita,
si riscontra una deviazione dal sopracitato andamento. [32] [33]. Quando il rapporto
d’area raggiunge all’incirca 1’'80% del suo valore finale il separation pressure ratio p;/p,
inverte il suo canonico trend e aumenta all’aumentare del valore di p./p,. Una prima
spiegazione [33] puo essere che nelle vicinanze dell’uscita la plateau pressure aumenta per
raggiungere il valore della pressione ambiente, tuttavia, per un rapporto p;/p, costante,
questo aumento di pressione causa un effettivo aumento della pressione di separazione p;
nella parte terminale dell'ugello, con un conseguente aumento di p;/p,.

Quando la pressione di plateau p, raggiunge I'uscita dell’ugello, il flusso rimane effettiva-
mente attaccato fino all’'uscita, anche se i sensori rilevano un evidente aumento di pres-
sione. Questo fenomeno e solitamente definito come ”separazione incipiente” all’uscita

dell’ugello.

3.3.2 Restricted Shock Separation

Durante alcuni test in sottoscala svolti utilizzando gas freddi nei primi anni 70°, nel
motore J-2S si e visto sviluppare un regime di separazione diverso da qualsiasi altro vi-
sualizzato precedentemente. In questo regime di flusso, che si originava soltanto da certi
rapporti di pressione in poi, la pressione a valle del punto di separazione mostrava un
tratto irregolare e raggiungeva parzialmente valori al di sopra della pressione ambiente.
Questo tratto caratteristico e attribuibile al riattaccamento alla parete del flusso separa-
to, inducendo un sistema di onde d’urto e di espansione lungo la parete

Le condizioni sopracitate descrivono un regime di flusso che fu denominatoRestricted
Shock Separation (RSS) perché mostrava una zona di separazione ristretta rispetto al ca-
so di FSS [30]. Come si vedra nel capitolo successivo parlando di carichi laterali, durante
I’accensione, nell’ugello, puo essere riscontrata una transizione dalla F'SS alla RSS ad un
ben definito rapporto di pressioni.

Nella figura [3.4] si puo visualizzare una zona di ricircolo chiusa con pressioni statiche
notevolmente inferiori a quella ambiente. La transizione tra i due modelli di separazione
e imputabile ad un improvviso movimento a valle del punto di separazione.

Oltre il punto di riattacco nella RSS, il flusso supersonico si propaga lungo 1'ugello, indu-
cendo urti che giustificano i picchi di pressione nominati precedentemente. Aumentando
ulteriormente la pressione in camera, la zona di ricircolo chiusa viene spinta verso l'uscita
dell’ugello. Una volta che il punto di riattacco raggiunge 1'uscita dell’'ugello, la zona di
ricircolo si apre all’ambiente esterno. Si crea cosi un aumento di pressione a valle dell'urto
di separazione, spingendo nuovamente il punto di separazione verso monte e ricreando la
zona di ricircolo. Si va, di conseguenza, a visualizzare un processo pulsante legato alla
chiusura e all’apertura della zona di ricircolo. Questa ri-transizione da RSS a FSS ¢ in
letteratura definita anche come effetto finale [34] [36].
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3.3.2 Restricted Shock Separation

Gli stessi fenomeni possono essere osservati durante il transitorio di spegnimento; tutta-

via, il rapporto di pressione a cui avviene la transizione durante I'accensione e differente

rispetto al rapporto di pressione caratteristico dello spegnimento [34] [37].
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Figura 3.4: Restricted Shock Separation
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Capitolo 4
Carichi laterali

La separazione del flusso in un ugello convergente-divergente sovraespanso si verifica
quando il rapporto di espansione dell’ugello ¢ troppo grande per un dato pressure-ratio
dell’ugello. Quando, per esempio, il motore del razzo dello stadio principale utilizza un
ugello con un elevato rapporto di area in condizioni di bassa altitudine, la separazione
del flusso diventa inevitabile con un elevato rischio di generazione di forze dinamiche di
pressione che vengono definiti carichi laterali.

Durante le condizioni transitorie a livello del mare, tra cui 'avvio impulsivo (conside-
rando il decollo e i test a terra) e l'arresto (considerando i test a terra), la separazione
potrebbe non essere assial simmetrica e l'instabilita degli urti potrebbe causare carichi
laterali momentaneamente elevati sulle pareti dell'ugello. Tali carichi compromettono la
sicurezza strutturale dell’'ugello stesso e degli attuatori di controllo del vettore spinta,
rappresentando un vincolo in termini di life-timing per i componenti del sistema in que-
stione [38].

In un ugello che non si trova nelle condizioni di full-flowing, la linea di separazione puo
muoversi fino in prossimita dell’uscita quando si presenta un aumento del nozzle pressure
ratio, causato da una diminuzione della pressione ambiente o da un aumento della pres-
sione all'interno del serbatoio (accensione del sistema propulsivo).

Sono state riscontrate in letteratura diverse cause che portano ad una distribuzione
asimmetrica di pressione, sia di origine aerodinamica che meccanica/strutturale. In

particolare, Ostlund ne cita tre principali [39]:

1. Le fluttuazioni di pressione nella zona di separazione e di ricircolo che portano

all’instazionarieta del punto di separazione;

2. La transizione dal modello di separazione FSS (free shock separation) al modello

RSS (restricted shock separation);

3. L’accoppiamento aeroelastico che va ad amplificare i carichi laterali esistenti fino a

valori critici in caso di instabilita.

Si andranno ad analizzare in particolare le cause 1 e 2.
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4.1 Carichi laterali generati da fluttuazioni casuali di pressione

4.1 Carichi laterali generati da fluttuazioni casuali di

pressione

La separazione all’interno dei flussi supersonici non ¢ limitata dal campo dell’ugello.
Quando un flusso supersonico incontra un ostacolo, una rampa o un’onda d’urto inci-
dente, 'aumento di pressione all’interno dello Stato limite puo essere abbastanza forte
da causare la separazione del flusso. Da esperimenti base utilizzando esattamente queste
configurazioni si & scoperto per la separazione dello strato limite in un flusso supersonico
turbolento non € un processo stazionario sebbene il flusso principale lo sia.

La linea di separazione e I'urto che risultano dalla deflessione del flusso mostrano delle
caratteristiche fortemente instazionarie, le quali sembra che siano innescate dalle scale di
turbolenza maggiori e influenzino la regione di ricircolo a valle [39].

Osservando le caratteristiche dinamica della pressione a parete, si puo osservare che:

e Nella regione di flusso attaccato, esistono solo delle piccolissime fluttuazioni che
rappresentano le pulsazioni dello strato limite turbolento attaccato. Per esempio,
la pressione a parete nell'ugello Volvo S6 (TIC) studiato da Ostlund [39] & mostrata
nella figura Lo studio ¢ stato condotto a z/r, ~ 8.5 e py/p. = 75.

Wall pressure at p{]fpa=?5

2
=]
T

1

attached flow
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Figura 4.1: Fluttuazioni di pressione: flusso attaccato

e Nella regione di separazione (ﬁgura, le pulsazioni sono molto maggiori, causate
dall’oscillazione del punto di separazione. Lo studio e stato condotto allo stesso
punto e a py/p, ~ 30. La pressione a parete misurata oscilla rapidamente tra
due livelli: uno corrisponde alla pressione a monte della separazione pgep, ’'altro
alla pressione che si trova nella zona di ricircolo e identificabile con la pressione di

plateau p,,.

e Nella regione di ricircolo (figural4.3)), le fluttuazioni di pressione diminuiscono consi-

derevolmente, ma rimangono comunque superiori rispetto al caso di flusso attaccato.
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4.1 Carichi laterali generati da fluttuazioni casuali di pressione

Le caratteristiche instazionarie di questa regione sono principalmente generate dal
rumore dello shear layer del flusso libero separato e dipendono anche dalle oscilla-

zioni del punto di separazione. Lo studio e stato condotto allo stesso punto e con

pO/pa ~ 10
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Figura 4.2: Fluttuazioni di pressione: zona separazione
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Figura 4.3: Fluttuazioni di pressione: zona di ricircolo

Le fluttuazioni di pressione hanno carattere randomico, tuttavia mostrano una chiara
correlazione nel tempo e nello spazio. Causando una deviazione dal pattern assialsim-
metrico del flusso, producono forze in direzione radiale. In figura [£.4] vengono mostrate
queste forze come funzione di un tempo test e del rapporto di pressione.

E importante notare che il carico laterale sopra descritto che deriva da fluttuazioni di
pressione casuali, ¢ una forza aerodinamica che agisce sul sistema dinamico di ugello o
motore.

Bisogna ricordare che lo studio di queste forze instazionarie necessita della precisa co-
noscenza delle caratteristiche del sistema dinamico. Al fine di calcolare sollecitazioni,
deformazioni e la risposta del sistema, bisogna risolvere un problema dinamico con pre-

senza di una forzante.
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4.2 Carichi laterali generati dalla transizione tra modelli di turbolenza

Lo stesso vale se il carico laterale aerodinamico deve essere calcolato dalle misurazioni:
poiché solo la risposta del sistema puo essere misurata, ¢ necessario un ricalcolo della
forza aerodinamica, che richiede la conoscenza precisa del comportamento dinamico del
sistema. Una possibilita per farlo & determinare la funzione di trasferimento del sistema
stesso [46].

Questa procedura viene utilizzata nella trattazione di fluttuazioni randomiche.

Side-load Torque

50

Chamber pressure
40
30
20

10

20 40 &0 80 100

Figura 4.4: Carichi laterali creati da pulsazioni randomiche di pressione

4.2 Carichi laterali generati dalla transizione tra mo-

delli di turbolenza

Negli ugelli che presentano un’onda d’urto obliqua tale per cui si crea un cap shock pat-
tern (ad esempio ugelli TIC, ugelli parabolici e direct optimised nozzles) la transizione
tra due modelli di separazione distinti puo portare alla nascita di due picchi di carico
laterale.

Durante il transitorio di accensione il pattern di separazione e quello relativo alla Free
Shock Separation (FSS). A una certa pressione in camera si presenta la transizione e
si puo visualizzare chiaramente una configurazione del tipo Restricted Shock Separation

(RSS). Nella figura 4.5 si possono notare le differenze che occorrono nella transizione tra
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4.2 Carichi laterali generati dalla transizione tra modelli di turbolenza

i due modelli di turbolenza, ottenuti attraverso simulazioni CFD [34]. Questa rapida

Mach Disk

.-'/!’- . -“- \n
@ Subsonic [
[ Core

Figura 4.5: FSS e RSS in a model nozzle

transizione asimmetrica crea un carico laterale impulsivo sulla struttura dell’ugello. La
durata ridotta di questo carico laterale aerodinamico fa si che possa essere studiato uti-
lizzando la teoria delle eccitazioni impulsive.

Utilizzando questa teoria, il fattore di riposta dinamica del sistema (I’amplificazione del
carico applicato generata dal sistema dinamico) & minore di 2 per ciascun singolo impulso.
L’impulso pit critico, di cui viene mostrato in figura [£.7]lo spettro di risposta, ¢ 'impulso
a singola onda che contiene una quantita di energia maggiore rispetto agli altri impulsi.
Gli spettri di risposta dell'impulso (SRS shock response spectrum) sono mostrati in fun-
zione della durata dell’impulso rispetto al periodo di tempo [39].

Ulteriori esempi di onde sono le onde semi-sinusoidali e triangolari mostrate nelle figure

4.8(a) e [4.8(b)l Si tratta di buone approssimazioni della forma dell’impulso che crea un

picco di carico laterale durante la transizione tra FSS e RSS.

Un secondo picco si crea nella transizione da RSS a FSS. Nel momento in cui il rapporto
di pressione aumenta, il punto di riattacco raggiunge 'uscita dell’'ugello e il flusso diven-
ta altamente instabile. La bolla di ricircolo si apre e il punto di separazione si muove
ciclicamente controcorrente e nel verso della corrente stessa, fino a quando 'aumento
della pressione di alimentazione e sufficiente da spostare I'urto completamente al di fuori
dell’ugello.

Se la frequenza del sistema e vicina alla frequenza di eccitazione del carico laterale ae-

rodinamico, avviene una forte amplificazione del carico laterale che incide sulle pareti
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4.2 Carichi laterali generati dalla transizione tra modelli di turbolenza

dell’ugello. La ciclicita di questo fenomeno puo portare a un cedimento per fatica della

componente strutturale del sistema in esame.

. FSS=>RSS RSS=>FS8§ FS5=>RSS§ RSS=>FS§

|+ NN

Side Load Torque

50 bar ‘

g -
-
A T~
g | 28 var - T~
o - — |
-~
2 15par |~ |
§ 12 bar -~ |
e ,r'—/ \
— 7] = 3 7] ™ w0 3

Figura 4.6: Time record dei carichi laterali registrati durante ’accensione e lo
spegnimento

(— s
Shook Respomse Speobrum (SES)

ke

Figura 4.7: Spettro di risposta in frequenza di una single square wave, t;=pulse
duration time, T=periodo
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4.2 Carichi laterali generati dalla transizione tra modelli di turbolenza

Shook B Speat: 585
Shock Bespones Specirm (SB2) erpoows Spectrom (SES)
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tyie 3 3

(a) SRS onda semi-sinusoidole (b) SRS onda triangolare

Figura 4.8: Esempi di onde

Il fenomeno di transizione tra due modelli di separazione ¢ stato inoltre studiato durante
i transitori di avviamento e spegnimento del motore, potendo cosi giungere a una serie di
considerazioni. Durante la fase di accensione la F'SS rimane a una pressione di alimenta-
zione maggiore e la RSS tende presentarsi nel momento in cui la pressione e piu bassa.
Questo fa s che possano presentarsi fenomeni di isteresi nella transizione tra modelli di

separazione differenti, riscontrando pressioni diverse passando da un modello all’altro.
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Capitolo 5

Caso sperimentale in esame: ugello
TIC

In questo paragrafo si vuole introdurre ’analisi numerica condotta durante questo elabo-
rato di tesi. L’ugello in questione e un ugello TIC la cui geometria ¢ stata ampiamente
utilizzata in subscale-test per I’analisi della posizione del punto di separazione e del disco
di Mach.

5.1 Geometria ugello TIC

Per ricreare la geometria del problema sono stati utilizzate le coordinate x/R*-R/R*,
fornite dal paper “Current status of numerical flow prediction for separated nozzle flows”
[40]. Si tratta di un ugello TIC utilizzato da diversi ricercatori e universita per I’analisi
di modelli di turbolenza modificati che possano predirre opportunamente il punto di
separazione in condizioni di sovraespansione. Per poter rappresentare opportunamente
la geometria si & fatto uso del software GMSH.E stato scritto un file di testo contenente
le coordinate dei punti e le indicazioni per ricreare opportunamente le curve (funzione
BSpline di Gmsh), ottenendo cosi la geometria in figura . E stata poi esportata come
file “.step” per poterla implementare in ANSYS FLUENT.

Figura 5.1: Geometria TIC
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5.2 Mesh

Figura 5.2: Dimensioni modello TIC, sottoscala

5.2 Mesh

In questa prima fase in cui non si ¢ ancora andato a ricreare il campo esterno, si e scelto
di utilizzare una suddivisione di griglia 120x80.

E stata infittita la mesh a ridosso della parete solida, dove nel caso di analisi turbolenta
si vedra comparire lo strato limite. La dimensione della cella prossima a parete ¢ suffi-
cientemente piccola da poter apprezzare il sottostrato viscoso (vincolo relativo a y™ per i
modelli turbolenti completamenti risolti), ottenuta a seguito di diversi raffinamenti della
griglia di calcolo. In figura & mostrata la mesh risultante e i valori di y* per due

modelli di turbolenza (Spalart Allamaras e k — w).

0.000 0.030 0.060(m)
I 20O

0.013 0.5

Figura 5.3: Mesh TIC
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5.2 Mesh

Modello SST £ — w

Nella figura sottostante viene mostrato il valore di y™ ottenuto utilizzando, come modello

di viscosita, un modello a viscosita variabile, secondo la formula si Suttherland.

ST3/2

- (5.1)

0

Analizzando il grafico per il tratto divergente dell'ugello (in figura si vuole osservare
dalla posizione x = Om in poi), si pud notare che il valore di y© < 3. Questo porta
a concludere che l'infittimento e tale per cui lo strato limite sia quasi completamente
risolto. Sebbene dalla bibliografia si imponga che, per il modello k — w, il valore di y*
debba essere inferiore all'unita per risolvere completamente anche il sottostrato viscoso,

sperimentalmente si accettano anche valori leggermente superiori.
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Figura 5.4: y* k —w

Modello Spalart-Allamaras

In analogia al paragrafo precedente, viene riportato 'andamento di y* per il modello di
turbolenza Spalart-Allamaras. Analizzando il grafico per il tratto divergente dell'ugello
(in figura si vuole osservare dalla posizione z = Om in poi), si puo notare che il valore
di y* < 5. Questo porta a concludere che l'infittimento ¢ tale per cui lo strato limite
sia completamente risolto e si abbia, di conseguenza, almeno una cella all’interno del

sottostrato viscoso.
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5.3 Condizioni al contorno
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Figura 5.5: y* S-A

5.3 Condizioni al contorno

L’ugello in esame e stato progettato per avere flusso subsonico nel tratto convergente, gola
sonica e regime supersonico nel tratto divergente. Dalla teoria delle linee caratteristiche
[11], si potra definire opportunamente il problema esplicitando le seguenti condizioni al

contorno:
e 2 condizioni al contorno in ingresso: p°, T°
e 1 condizione al contorno in uscita: p,

Il valore di NPR = p°/p, e di T presi come riferimento sono stati estrapolati dal paper
”Current status of numerical flow prediction for separated nozzle flows” [40]. Tale valore
fara da riferimento per futuri calcoli sullo spostamento del punto di separazione.

Al fine di calcolare il valore del Mach in ingresso e in uscita nella seguente trattazione

viene utilizzata la seguente notazione dei pedici:
e i: grandezza in ingresso
e {: grandezza in gola
e e: grandezza in uscita

Il passaggio fondamentale della presente dimostrazione consiste nell’ eguagliare la portata
in ingresso con quella di gola, caratterizzata da velocita sonica.

Pt NAMa _ RA L AM 652

VAT (1 st VT (1 o)

Ricordando che vale la conservazione delle grandezze totali e che M; = 1, si arriva a una

relazione del tipo:

=2 (5.3)
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5.4 Risultati

Si puo quindi trovare il Mach in ingresso conoscendo il rapporto delle aree (dato dalla

geometria). Lo stesso procedimento viene usato per trovare M,.

M, = 0.1465 (5.4)
M, = 4.3052 (5.5)
Si ricorda inoltre che [40]:
PO
NPR = = 25.25 (5.6)
amb

Con P° =2.5MPae T° = 283 K.
Conoscendo il valore della pressione totale e del Mach in uscita, si puo fare uso della

relazione dell’isentropica per ottenere il valore di p,.

5.4 Risultati

In questa sezione verranno proposti i risultati ottenuti dalle prime simulazioni conside-
rando come dominio di calcolo la sola area interna all’ugello. Verranno prima mostrati
i risultati ricavati implementando un modello inviscido (e quindi si andranno a risolvere
le equazioni di Eulero computazionalmente meno onerose) e successivamente verranno
proposti i risultati di una simulazione effettuata con un modello di turbolenza.

Questa fase e stata dedicata a prendere familiarita con Ansys Fluent , motivo per cui

sara relativamente breve rispetto ai paragrafi successivi.

5.4.1 Risultati Euleriani

Come discusso in precedenza, una forte semplificazione delle Navier-Stokes e rappresenta-
ta dalle equazioni Eulero. Si suppone che il flusso sia inviscido e, di conseguenza, vengono
a mancare la condizione No Slip e la presenza dello strato limite. Vengono mostrati il
campo di Mach (figura e di pressione ottenuti (figura [5.7).
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Figura 5.6: Flusso inviscido: campo di Mach

56



5.4.2 Risultati con modelli di turbolenza
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Figura 5.7: Flusso inviscido: campo di pressione

Come si puo notare, laddove si hanno regioni in cui la velocita diminuisce di valore, vi e

un aumento di pressione e viceversa.

5.4.2 Risultati con modelli di turbolenza

In questa sezione viene implementato il modello di turbolenza SST k — w. Supponendo
di lavorare con un fluido che presenta una viscosita variabile con la temperatura secondo

la legge di Suttherland, si possono ottenere:

e il campo di Mach (figura[5.8)) e 'andamento della velocita nello strato limite (figura

5.9), per cui deve essere rispettata la condizione No Slip;

e il campo di pressione (figura |5.10));

e il campo di viscosita turbolenta (figura [5.11]). Chiaramente si vede la presenza del

termine viscoso a ridosso dello strato limite. .
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Figura 5.8: Flusso viscoso: campo di Mach
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5.4.2 Risultati con modelli di turbolenza
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Figura 5.9: Andamento della velocita nello strato limite a parete

Figura 5.10: Risultati viscosi: campo di pressione

Figura 5.11: Risultati viscosi campo di viscosita turbolenta
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Capitolo 6
Inserimento campo esterno

Una volta effettuato un primo studio preliminare sul singolo ugello, si vuole andare ad
ampliare il dominio, inserendo il campo esterno dove il flusso in uscita avra a possibilita
di svilupparsi nell’ambiente esterno.

Questo paragrafo e cruciale per lo studio della mesh che verra utilizzata per calcoli futuri
(si vuole avere continuita tra le celle di interfaccia di zone del dominio diverse) e per la

scelta del modello di turbolenza che meglio rappresenta i dati sperimentali.

6.1 Geometria

La geometria del campo esterno e caratterizzata da:
e un’estensione assiale del tipo: Zcampo esterno = 197

e un’estensione radiale del tipo: Ycampo esterno = 197

6.2 Mesh

Sono state svolte diverse simulazioni a NPR = 25.25 per poter scegliere la mesh piu
appropriata allo studio del campo di moto. L’analisi ¢ stata condotta suddividendo la

mesh in:
- Campo esterno;
- Campo interno all’ugello.

In questo modo, si puo trovare la giusta combinazione di risoluzione del dominio di
calcolo, tale per cui si possano rappresentare precisamente le fluttuazioni del campo di

moto, ponendo la base per future simulazioni.
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6.2.1 Mesh campo esterno

Figura 6.1: Mesh campo esterno

6.2.1 Mesh campo esterno

La griglia del campo esterno ¢ caratterizzata da:

- un forte infittimento nei pressi della sezione di uscita dll'ugello per poter analizzare

opportunamente il disco di Mach;

- un forte infittimento nella zona che si estende dal bordo di fuga dell'ugello fino
all’estremo del dominio per creare una continuita con la richiesta di infittimento a

parete del campo interno (requisito y™).

Per quanto riguarda il campo esterno verranno svolte simulazioni basate su 3 diverse

risoluzioni della mesh:
e Mesh 1: 160 x 80;
e Mesh 2: 220 x 80;
e Mesh 3: 280 x 80

In seguito, vengono riportati i risultati ottenuti dalle simulazioni utilizzando il modello

di turbolenza SST k — w in termini di:
- numero di Mach lungo I'asse di simmetria (figura ;
- velocita lungo l'asse di simmetria (figura (6.2)

- pressione statica lungo l'asse di simmetria (figura [6.4])
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6.2.1 Mesh campo esterno

confronto mesh, modello S5T k-w: Axial Velocity

T00
mesh 160x80
00 F ——— mesh 220580 | -
——— mesh 280x80
500 1

5
=

axial velocity [m/s]
2
(=]

200 | 1
100+ 1
n - -
=100 E
0.1 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7
position [m]
Figura 6.2: Confronto mesh: velocita assiale
confronto mesh, modello SST k-w: axial Mach Number
~——mesh 160x80
45 ——— rmash 220x80 | 7
——— miesh 280x80
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Figura 6.3: Confronto mesh: Mach assiale
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6.2.1 Mesh campo esterno

«10* confronto mesh, modello k-w: Pressione Assiale

18
mesh 160xB80
16 mesh 22080 |
mesh 280xB80
% expdata

axial pressure

0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35
position [m]

Figura 6.4: Confronto mesh: pressione assiale

Dallo studio si puo evidenziare che:

- La mesh 280x80 riesce a catturare piu precisamente le oscillazioni delle grandezze

nel campo di moto.

- La posizione del disco di Mach e rimasta essenzialmente la stessa durante le simu-
lazioni. Questo ¢ dovuto al fatto che, nel processo di creazione della mesh, e stato
scelto di realizzare un forte infittimento nella zona prossima alla sezione di uscita

dell’ugello, dove si sarebbe andato a collocare il disco di Mach.

- La posizione del disco di Mach ottenuto durante le simulazioni si trova in accordo

con i dati sperimentali.

Risultati finali mesh campo esterno

Alla luce delle analisi condotte si potrebbe concludere che:

e La mesh che rappresenta piu fedelmente le oscillazioni del campo di moto risulta
essere la mesh 280x80, contraddistinta dalla minima dimensione caratteristica delle

celle (tra le simulazioni considerate).

e Se si volesse porre attenzione esclusivamente alla posizione del disco di Mach (quindi
trascurando il campo di moto a monte del disco stesso), si potrebbe pensare di uti-
lizzare mesh piu grossolane che permettono di ottenere buoni risultati alleggerendo

il costo computazionale delle simulazioni.
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6.2.2 Mesh interna all’ugello

e [l giusto compromesso tra risoluzione del campo di moto e costo computazionale

potrebbe essere rappresentato dalla mesh 220x80.

6.2.2 Mesh interna all’ugello

Dopo aver studiato I'opportuna suddivisione in celle del campo esterno, si procede con la
scelta della mesh per il campo interno all’ugello.

In particolare, la raffinatezza della griglia di calcolo influisce sulla precisione dei risultati
ottenuti durante le simulazioni e sulla corrispondenza con i dati sperimentali.

La mesh e stata creata con un forte infittimento delle celle in prossimita della sezione di
uscita dell’ugello e della parete dell’ugello stesso, cosi da poter rispettivamente risolvere
in modo accurato gli urti e soddisfare il requisito y* per diversi modelli di turbolenza.
Si procede con l'analisi della separazione del flusso per 3 diverse risoluzioni della mesh

interna all’ugello:
e Mesh 1: 120 x 80;
e Mesh 2: 180 x 80;
e Mesh 3: 240 x 80.

Come si puo vedere dalla figura [6.5] si e deciso di applicare un infittimento progressivo
nei pressi della sezione di uscita dell’'ugello per ritrovare continuita dimensionale con il

campo esterno.

Figura 6.5: Mesh interna all’ugello

Per il caso NPR=25, inoltre, ci si aspetta che la separazione del flusso avvenga approssi-
mativamente nell’intorno di questa zona piu fitta. In questo modo, le celle di dimensione
ridotta possono cogliere pitu precisamente le piccole fluttuazioni del campo di moto.

Le simulazioni sono state effettuate utilizzando il modello di turbolenza SST k£ — w. In
figura[6.6] viene riportato 'andamento della pressione a parete per le tre mesh sopracitate

in confronto ai dati sperimentali forniti da Stark e Hagemann [40].
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6.2.2 Mesh interna all’ugello

. 10“confronto mesh, modello SST k-w: Pressione a Parete

mesh 1
11 ¥ —mesh 2 |

mesh 3
10 b * #* expdata |

Wall Pressure [Pa]
-‘l

0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07 0.08 0.09
position [m]

Figura 6.6: Confronto mesh pressione a parete

Prima di poter effettivamente trarre delle conclusioni relativamente al buon fit delle mesh
rispetto ai dati sperimentali, si procede con lo studio delle zone e dei punti che caratte-
rizzano la FSS (free shock separation) e con I'implementazione di formule empiriche fina-
lizzate all’individuazione dei punti caratteristici della separazione del flusso (separation

criteria).

Free Shock Separation (FSS): punti e zone caratteristiche

In questa sezione si vuole riprendere e approfondire il discorso relativo alla F'SS.

Come accennato nei capitoli precedenti, e stato notato in diversi esperimenti che la mag-
gior parte delle proprieta di interazione tra urto e strato limite sono indipendenti dalla
causa che ha indotto la separazione.

Questo porta a constatare che la pressione statica a parete risulta la stessa per diverse
configurazioni sperimentali di separazione (per esempio prodotta dalla presenza di un
ostacolo o da un’onda d’urto incidente) [43].

Analizzando I'andamento della pressione a parete possono essere distinti alcuni punti e

zone caratteristiche:

e La pressione a parete ¢ caratterizzata da un ripido incremento nella zona subito a

monte del punto di inizio interazione I.
e [l flusso separa dalla parete al punto S, localizzato alla distanza [, dal punto I.

e La pressione a parete si stabilizza intorno a un valore costante chiamato Plateau

Pressure (P,), una volta raggiunto il punto di plateau P. L’estensione della zona di
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6.2.2 Mesh interna all’ugello

plateau si riflette sulla dimensione caratteristica delle bolle nella zona di ricircolo,

che si trovano alla pressione interna P,.

e Puo poi essere osservato un secondo incremento di pressione che termina con il
punto di riattaccamento del flusso R.

Pu? T-start of interaction R
S - separation point e
P - plateau point
R - reattachment point /
L, - separation length /
Py I G
p, T RS
/ :
I/
Pi vl
L
iq—p
;c, % >

Figura 6.7: Andamento teorico pressione a parete

Utilizzando i dati sperimentali forniti da Stark e Hagemann, si puo condurre un’analisi
finalizzata alla visualizzazione delle zone e dei punti sopracitati. Vengono distinti tre

diversi profili di evoluzione della pressione a parete:
1. Vacuum wall pressure profile
2. Pressure steep rise nella zona di interazione
3. Wall pressure rise dopo la separazione del flusso, nella zona di ricircolo

Generalmente viene scelto come punto di inizio interazione tra onda d’urto e strato limite
quel punto appartenente al profilo 1 che risulta seguito da un piccolo incremento di
pressione, che precede il profilo 2 (ripido incremento di pressione).

Il punto di separazione ¢ visto come l'ultimo punto in cui i dati sperimentali seguono
I’andamento quasi lineare del ripido aumento di pressione nella zona di interazione (profilo
2).

La Plateau Pressure (che identifica il Plateau Point) viene comunemente identificata
come l'intersezione tra la linea tangente al rapido incremento di pressione nella zona di

interazione (profilo 2) e la linea tangente all’aumento di pressione nella zona di ricircolo

(profilo 3). Vedere figura[6.8]
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6.2.2 Mesh interna all’ugello

«10* zone e punti caratteristici: separazione del flusso
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3t O  start of interaction
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position [m]

Figura 6.8: Separazione del flusso: punti e zone caratteristiche

Criteri di Separazione

Per I'individuazione empirica del punto di separazione e stato preso in considerazione lo
studio portato avanti da Chapman et Al [41] e da Erdos et Al [42].

Chapman considero la separazione del flusso causata dall’interazione tra lo strato limite

formato in un flusso uniforme piano, adiabatico, supersonico e un’onda d’'urto [41]. Il

numero di Mach M; e la pressione p; definiscono il flusso uniforme inviscido. Il coefficiente

di attrito C', lo spessore di dislocamento ¢*, ecc., definiscono le caratteristiche locali dello

strato limite.

L’angolo di deflessione del flusso medio rispetto alla direzione del flusso e dato dall’angolo

6, come mostrato in figura

M.
P
Cf;

1’5,*

Figura 6.9: Interazione urto/strato limite: deflessione del flusso
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6.2.2 Mesh interna all’ugello

Successivamente, Chapman propose due assunzioni relative al flusso nel dominio di inte-

razione:
e La struttura del flusso segue una legge di similarita

e La deviazione del flusso inviscido esterno corrisponde precisamente all’effetto dello

spostamento dello strato limite

dér
dr
Normalizzando ’ascissa con un’opportuna lunghezza caratteristica [ dell’estensione del

0— 0, (6.1)

dominio, e lo spessore 0* (displacement thickness) con il valore all’origine dell’interazione

07, si ottiene:

55 d (6°\ o
6 — 91 = T% <5—2*) = Tfl(s) (62)

Nell’(eq. 6.2) s = % e fi(s) ¢ una funzione adimensionale che caratterizza la deflessione

della direzione del flusso esterno allo strato limite.

Integrando 'equazione del momento dello strato limite semplificato lungo la parete (1’e-
quazione sopracitata), dal punto = z;, e adimensionalizzando la stessa introducendo lo

sforzo a parete 7, = %piu?(]ﬁ a x = x;, si ottiene 1'(eq. 6.3):

Lo, 1 2
i = S piv; = 5Py M;
4% = 5P ot
e fa(s) € una funzione adimensionale che caratterizza 'aumento di pressione.
Moltiplicando 1'(eq. 6.2) e I'(eq. 6.3), viene eliminato il termine &. Si giunge alla

&
scrittura dell’(eq. 6.4):

Dove:

F(S) _ /fl(s) . f2<8) _ \/(p ;sz) ) V(Mz) - V(M) (64)

Cyi

Si ricorda che, secondo la legge di Prandtl-Mayer, 6 — 0; = v(M;) — v(M).

Chapman espresse la variazione v(M;) — v(M) come una funzione di *_ 2, linearizzata
T
per piccoli cambi di pressione p — p;, cosi da ottenere una relazione che possa prevedere

opportunamente il punto di separazione (eq. 6.5).

D—Dpi | M —1
F(s) = L .
(5) q; 2C (6.5)
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6.2.2 Mesh interna all’ugello

La funzione F'(s) & assunta come una formula universale indipendente dal numero di
Mach e dal numero di Reynolds.

Erdos e Pallone [42] definirono che la condizione effettiva di incipiente separazione era
ottenuta per valori di pressione tali per cui F' = 6. Questa condizione rappresenta il
momento in cui la bolla di separazione ha raggiunto una dimensione tale da produrre un
significativo cambiamento nel campo di moto.

La funzione F'(s) rappresenta un’equazione empirica attraverso cui, sostituendo oppor-
tunamente i dati ricavati durante le simulazioni, si puo ricavare l'effettiva pressione per
cui avviene la separazione del flusso e confrontare tale risultato con i dati sperimentali.
In figura [6.10] viene rappresentata, sotto forma di linea tratteggiata, la pressione di

incipiente separazione trovata utilizzando il criterio empirico di Erdos.

. % 10* confronto mesh: risultati analisi empirica
mesh 1
iy ——mesh 2 1
) mesh 3
10 [ \* # expdata ]
= = —-ERDOS incipient separation condition
9  # ¥

Wall Pressure [Pa]
|

2 i i i b L i
0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07 0.08 0.09

position [m)]

Figura 6.10: Confronto mesh: risultati simulazione-dati sperimetali-analisi empirica
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6.2.2 Mesh interna all’ugello

Risultati finali Mesh Interna all’ugello

2 «10Confronto mesh, modello SST k-w: Pressione a Parete
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position [m]

Figura 6.11: Confronto mesh: risultati simulazioni - analisi empirica - dati sperimentali
- punti caratteristici

In figura [6.11] vengono riassunti i risultati ottenuti nei paragrafi precedenti. Guardando

il grafico si puo constatare che:

e La diversa risoluzione della griglia computazionale non produce differenze signifi-
cative nella regione di uscita dell’ugello. Questo risultato puo essere ricondotto
al forte infittimento creato nella fase di realizzazione della mesh nei pressi della

suddetta regione.

e Il punto di separazione sperimentale e pressoché coincidente con la condizione di

incipiente separazione ottenuta attraverso 1’analisi empirica di ERDOS.

e Le tre mesh riescono a rappresentare piuttosto fedelmente i risultati sperimentali;
tuttavia, si vede chiaramente come la Mesh 2 (180 x 80) si sovrapponga quasi
perfettamente al punto di separazione sperimentale (punto di notevole interesse
nell’analisi che si sta conducendo) ed e di conseguenza in accordo con i risultati

empirici.

Alla luce dei risultati si puo concludere che per future simulazioni verra implementata
la Mesh 2, contraddistinta da una risoluzione 180 x 80. In questo modo si potranno
ottenere dati sufficientemente precisi e fedeli alla realta mantenendo un moderato costo

computazionale.
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6.2.3 Conclusioni e scelta della mesh

Riassumendo le considerazioni finali dei paragrafi 6.2.1. e 6.2.2., si puo definire la mesh

del dominio di calcolo come segue:
e Mesh interna all’ugello: 180 x 80;

e Mesh campo esterno: 220 x 80.

180 x 80

0.000 0150 0.300(m)
| BN
0075 0223 220 % 80

Figura 6.12: Mesh dominio di calcolo

6.3 Confronto modelli di turbolenza

In questa sezione viene proposto il confronto tra vari modelli di turbolenza al fine di
andare a scegliere il modello che piu fedelmente rappresenta i dati sperimentali di Stark
e Hagemann [40].

Lo studio e stato svolto a mesh fissata e a parita di condizioni al contorno.

Sono stati implementati i seguenti modelli:
e SST k-w;
e SST k — w, con effetto della compressibilita;
e Standard k — ¢;

e Standard k — €, con effetto della compressibilita;
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6.3 Confronto modelli di turbolenza

e Spalart Allmaras.

Nelle figure e vengono mostrati rispettivamente i risultati relativi alla separa-

zione del flusso e alla posizione del disco di Mach.

«10*  confronto modelli di turbolenza, Wall Pressure

10 T T T T
SST k-w
= = = 88T k-w, compressibilita
91 Standard k-e
- = = -Standard k-e, compressibilita
g H N S-A
= exp data
o,
2 TIN*
o
@
o
mw 6
[0}
c
£
@ °r
o
o
4 F
3 -
2 1 1 1 1 1 1
0.03 0.04 0.05 0.06 0.07 0.08 0.09

position [m]

Figura 6.13: Confronto modelli di turbolenza: punto di separazione del flusso

Dal grafico in figura [6.13|si puo dedurre che:

e [ metodi Spalart Allmaras e Standard k& — € prevedono un punto di separazione a

monte della separazione sperimentale.

e Il metodo SST k—w con effetto della compressibilita prevede un punto di separazione

a monte rispetto a quello sperimentale.

e [ metodi Standard k — € con effetto della compressibilita e SST k — w sono fedeli ai

dati sperimentali, con un discostamento minore del metodo SST k — w.
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6.3.1 Visualizzazione grafica dei risultati ottenuti

+«10° confronto modelli di turbolenza, Axial Pressure
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Figura 6.14: Confronto modelli di turbolenza: posizione del disco di Mach

Dal grafico in figura [6.14]si puo dedurre che:

e Tutti i modelli di turbolenza implementati identificano precisamente la posizione
del disco di Mach.

e [ modelli SSTk — w con effetto della compressibilita e SST k — w identificano

fluttuazioni di pressione assiale maggiori nella regione a monte del disco di Mach.

Conclusioni

Sommando le considerazioni relative allo studio sul punto di separazione e sulla posizione

del disco di Mach si puo concludere che:

e Il modello migliore per lo studio del problema fluidodinamico preso in esame risulta

essere il modello SST k-k£ — w, il quale verra utilizzato per future simulazioni.

6.3.1 Visualizzazione grafica dei risultati ottenuti

Alcuni dei campi di moto successivamente riportati, saranno visualizzati sia in scala
colori, con il blu e rosso che identificano rispettivamente il limite inferiore e superiore del
campo, sia utilizzando una scala di grigi.

Nel post-processing di simulazioni fluidodinamiche, viene spesso effettuata la scelta di
andare a rappresentare alcuni campi di moto attraverso una scala di grigi cosi da poter
richiamare la tecnica Schlieren ampiamente adoperata in test sperimentali. La tecnica

Schlieren € un metodo ottico utilizzato per visualizzare differenze nella densita di un
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6.3.1 Visualizzazione grafica dei risultati ottenuti

fluido, come I'aria o 'acqua. Si basa sulla deviazione della luce quando attraversa mezzi
con variazioni dell’indice di rifrazione, che si verifica quando ci sono cambiamenti di
densita o temperatura nel fluido.

Puo essere, inoltre, utilizzata per visualizzare indirettamente i gradienti di pressione in
un campo fluido. Sebbene la tecnica non rilevi direttamente la pressione, ¢ sensibile alle
variazioni di densita nel fluido, che a loro volta sono spesso correlate a cambiamenti di
pressione, specialmente in regimi di flusso comprimibile.

Vengono ora riportate, per ciascun modello di turbolenza analizzato, le immagini relative

a:

e Campo di Mach. Permette di visualizzare nitidamente il disco di Mach, la sepa-
razione dello strato limite e la nascita del punto triplo. Il passaggio da un valore
di numero di Mach elevato a un valore minore attraverso una regione ristretta del

campo denota la presenza di un’onda d’urto.

e Campo di viscosita turbolenta. Permette di visualizzare gli effetti della tur-
bolenza sulla distribuzione della quantita di moto. Nelle zone ad alta viscosita
turbolenta il flusso presenta forti fluttuazioni turbolente. Si vede chiaramente que-
sto effetto a monte della separazione del flusso e a monte del disco di Mach, in cui
potrebbe essere presente una zona di ricircolo. Inoltre, la scia presenta un valore
di viscosita turbolenta elevato dovuto alla decomposizione dei vortici di dimensioni

progressivamente minori.

e Campo del gradiente di pressione. Permette ancora una volta di visualizzare
chiaramente la presenza del disco di Mach, dell’'urto obliquo e dell’urto riflesso,
cosi da identificare il punto triplo. Il gradiente di pressione risulta molto elevato
passando attraverso discontinuita del campo, quali gli urti. E possibile inoltre
osservare le zone di ricircolo a valle del flusso e la decomposizione dei vortici di
dimensioni maggiori in vortici pit piccoli all'interno della scia. La visualizzazione
attraverso una scala di grigi permette di intravedere le piccole perturbazioni del

campo di moto.

e Campo del gradiente di densita. In analogia con il campo del gradiente di
pressione, permette di visualizzare la presenza del disco di Mach, dell’urto obliquo
e dell’urto riflesso, cosi da identificare il punto triplo. Inoltre, si puo notare come
si vada a creare un forte gradiente di pressione all'interno dello strato limite. La
presenza di tale gradiente puo essere giustificata dal fatto che, nel tratto divergente
dell’ugello, il flusso diventa supersonico e, di conseguenza, non possono essere ap-
plicate le ipotesi di incomprimibilita (generalmente si suppone che per M < 0.3 il

flusso possa essere considerato incomprimibile).
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6.3.2 SST k—w
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Figura 6.15: SST k& — w: campo di Mach
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Figura 6.16: SST k — w: campo di viscosita turbolenta
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Figura 6.17: SST k — w: campo del gradiente di pressione
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Figura 6.18: SST k — w: campo del gradiente di pressione, scala di grigi
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Figura 6.19: SST k — w: campo del gradiente di densita
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Figura 6.20: SST k — w: campo del gradiente di densita, scala di grigi
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6.3.3 SST k£ — w, con effetto della compressibilita
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Figura 6.21: SST k — w, effetto compressibilita: campo di Mach
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Figura 6.22: SST k — w, effetto compressibilita: campo di viscosita turbolenta
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Figura 6.23: SST k — w, effetto compressibilita: campo del gradiente di pressione
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6.3.3 SST k — w, con effetto della compressibilita
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Figura 6.24: SST k — w, effetto compressibilita: campo del gradiente di pressione, scala
di grigi
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Figura 6.25: SST k — w, effetto compressibilita: campo del gradiente di densita
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Figura 6.26: SST k — w, effetto compressibilita: campo del gradiente di densita, scala di
grigi
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6.3.4 Standard k — €

6.3.4 Standard k£ — €
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Figura 6.27: Standard k — e: campo di Mach
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Figura 6.28: Standard k — e: campo di viscosita turbolenta
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Figura 6.29: Standard k — e: campo del gradiente di pressione
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6.3.4 Standard k — €
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Figura 6.30: Standard k — e: campo del gradiente di pressione, scala di grigi
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Figura 6.31: Standard k — e: campo del gradiente di densita
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Figura 6.32: Standard k — e: campo del gradiente di densita, scala di grigi
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6.3.5 Standard k — €, con effetto della compressibilita

6.3.5 Standard k — ¢, con effetto della compressibilita
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Figura 6.33: Standard k — ¢, effetto compressibilita: campo di Mach

Figura 6.34: Standard k — ¢, effetto compressibilita: campo di viscosita turbolenta
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Figura 6.35: Standard k — e, effetto compressibilita: campo del gradiente di pressione
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6.3.5 Standard k — €, con effetto della compressibilita
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Figura 6.36: Standard k — e, effetto compressibilita: campo del gradiente di pressione,
scala di grigi
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Figura 6.37: Standard k — ¢, effetto compressibilita: campo del gradiente di densita
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Figura 6.38: Standard k — ¢, effetto compressibilita: campo del gradiente di densita,
scala di grigi
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6.3.6 Spalart-Allamaras

6.3.6 Spalart-Allamaras
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Figura 6.39: Spalart-Allamaras: campo di Mach
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Figura 6.40: Spalart-Allamaras: campo di viscosita turbolenta
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Figura 6.41: Spalart-Allamaras: campo del gradiente di pressione

83



6.3.6 Spalart-Allamaras

Figura 6.42: Spalart-Allamaras: campo del gradiente di pressione, scala di grigi
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Figura 6.43: Spalart-Allamaras: campo del gradiente di densita
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Figura 6.44: Spalart-Allamaras: campo del gradiente di densita, scala di grigi
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6.4 Risultati punti di separazione

6.4 Risultati punti di separazione

In questa sezione si mostrano i risultati dei test svolti a differenti valori di NPR (fissato
modello di turbolenza SST k — w.

Si procede allo studio dello spostamento del punto di separazione per i seguenti casi test:

e NPR = 15;
e NPR = 20;
e NPR = 25;
e NPR = 30;
e NPR = 35;
e NPR = 40;
e NPR = 45.

Vengono proposte le visualizzazioni del campo di Mach cosi da poter apprezzare visiva-

mente lo spostamento del punto di separazione.
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Figura 6.45: NPR=15
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Figura 6.46: NPR=20
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6.4 Risultati punti di separazione
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Figura 6.47: NPR=25
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Figura 6.48: NPR=30
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Figura 6.49: NPR=35




6.4 Risultati punti di separazione

Mach Mumb s
512400
451 el
410800
R L]
3 07ee08

2565800
205000
154000
10800
Sn3edn

402604
contsue-

s

Figura 6.50: NPR=40
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Figura 6.51: NPR=45

In figura [6.52] viene riportato un grafico in cui si mostra lo spostamento del punto di
separazione per i diversi casi test affrontati, andando a valutare qualitativamente quanto

osservato nelle figure precedenti.

separazione NPR differenti,secondary flux OFF

0.07 ——\pR=15
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0 . . .
2 3 4 5 6 7 8 9
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Figura 6.52: Posizione del punto di separazione la variare del’NPR
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6.4 Risultati punti di separazione

Si puo vedere come, all’aumentare del NPR, il punto di separazione si sposta verso 1'u-
scita dell'ugello. Il grafico in figura si trova in accordo con i risultati sperimentali
riscontrati da Ostlund per 'ugello Volvo S6 (figura |6.53])[43].
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Figura 6.53: Posizione del punto di separazione la variare del’NPR, ugello VOLVO S6

Viene infine riportato 'andamento della pressione assiale (figura e della velocita
assiale (figura per i vari casi studio. In questo modo si puo constatare come il
picco di pressione che si verifica nei pressi del disco di mach, si sposti sempre piu a valle
dell'ugello all’aumentare del NPR.
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Figura 6.54: Posizione del disco di Mach al variare dell’NPR: pressione assiale
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6.4 Risultati punti di separazione

posizione Disco di Mach, secondary flux OFF
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Figura 6.55: Posizione del disco di Mach al variare del’NPR: velocita assiale






Capitolo 7

Inserimento getto secondario

Nel presente lavoro di tesi si e deciso di modificare la geometria del sistema, inserendo una
portata minore da un canale secondario. L’obiettivo e di analizzare il comportamento del
flusso principale modificato dall’iniezione secondaria, cosi da poter valutare quest’ultima
come una tecnica di controllo della separazione del flusso.

In particolare, di seguito vengono mostrati i risultati ottenuti dall’implementazione di

due diversi modelli di flusso secondario.

7.1 Geometria e mesh del modello completo

La geometria dell'ugello prevede I'aggiunta di un getto secondario con direzione assiale,
posizionato in prossimita del bordo d’uscita dell’ugello stesso. Le dimensioni e la posizione

radiale dell’iniezione secondaria sono:
e Diametro = 0.1 volte il raggio di gola dell'ugello principale = 1 mm;

e Distanza dell’asse dell’'ugello secondario dall’asse dell’ugello principale = 37.94 mm.

=SS FrH T !
————me—e So=====g - t 1HHy el
e mSSsssa- _=Z=E222 manetn TLLTHT LTS
RO :
1
1

T f_f“l%:!_"'_r:‘}:ﬁi =F :-T_r N .—H;Ill.ll..'.. !:.I !].H‘i.' .:i”'||!'..l'-l!'||||..n.. il

i
Figura 7.1: Mesh con ugello secondario

Affinché si abbia una migliore distribuzione delle celle in corrispondenza dell’intersezione

tra il flusso principale e quello secondario, si € generato un infittimento nella zona prossima
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7.2 Primo modello di flusso secondario

all’'uscita dell'ugello secondario (figura . Le risoluzioni della mesh dell’intero dominio

sono quelle scelte al capitolo precedente.

MAnsys
2RARL

STUDENT

Figura 7.2: Particolare mesh: uscita ugello secondario

7.2 Primo modello di flusso secondario

In questa sezione verranno mostrati i risultati ottenuti con l'inserimento del getto se-
condario. In particolare, sono state svolte diverse prove con rapporti di pressione tra
pressione totale del getto secondario e pressione ambiente differenti. Questi rapporti ven-
gono definiti come:

o

NPR, = % (7.1)

Ipotesi modello di simulazione

Si suppone che 1'ugello secondario abbia iniezione sonica, in questo modo possono essere

impostate le seguenti condizioni al contorno:

- Pressione ambiente p, = 99010 Pa (si tratta del valore ottenuto dal caso studio di
Stark e Hagemann [40], che verra utilizzato come valore principale per lo studio del

getto secondario);

- Pressione totale getto secondario p5 = NPRjy - p,; questo parametro viene fatto
2 )
variare di simulazione in simulazione per studiare le conseguenze che si hanno sulla

separazione;

- Pressione statica getto secondario

; 1T
P2 _ (ﬂ) — 0.528
Dy 2

- Ty = 283 K.
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7.2 Primo modello di flusso secondario

L’ipotesi che 1'uscita dell'ugello secondario sia sonica non tiene conto del regime in cui
si trova il flusso secondario stesso. In particolare, nel corso delle simulazioni, I’aumento

sperimentale del NPR, porta a una variazione della condizione di uscita del flusso:

- per NPRy bassi (si sta facendo riferimento al caso NPRy = 1.5) il flusso risultera

Sovraespanso,

- per NPR; alti (si sta facendo riferimento al caso NPRy > 1.5) il flusso risultera

sottoespanso.

Di seguito verranno mostrati i risultati ottenuti al variare del NPRjy, una volta fissato il

valore del NPR del flusso principale. In particolare, viene riportato:

e la rappresentazione grafica del campo di Mach per le diverse simulazioni effettuate,
cosl da poter rilevare visivamente lo spostamento del punto di separazione e del

disco di Mach da un punto di vista qualitativo;

e Spostamento del punto di separazione al variare dell’iniezione secondaria (grafico

in cui viene riportato ’andamento della pressione a parete);

e Spostamento del disco di Mach al variare dell'iniezione secondaria (grafici in cui

viene riportato I'andamento della pressione assiale e della velocita assiale);

e Per il caso test NPR = 25, & stato inoltre riportato uno studio relativo alle perdite

per disuniformita del flusso, con le relative perdite di pressione, al variare del NPRs.
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7.2.1 NPR=15

7.2.1 NPR=15
Campo di Mach
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Figura 7.3: NPR=15: Campo di Mach al variare di NPR;

Spostamento del punto di separazione al variare dell’iniezione secondaria.
Nel seguente grafico viene riportato ’andamento della pressione parete in funzione della

coordinata assiale adimensionalizzata x/R*.

0.08 confronto separazione NPR=15: secondary flux ON/OFF
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Figura 7.4: NPR=15. Posizione del punto di separazione al variare di NPR,

94



7.2.1 NPR=15

Spostamento del disco di Mach al variare dell’iniezione secondaria.
Nei seguenti grafici viene riportato ’andamento della pressione assiale (figura|7.5)) e I'an-
damento della velocita assiale (figura [7.6)) in funzione della coordinata assiale adimensio-

nalizzata x/R*.
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0.1r secondary flux ON, NPR,=4 | 1
secondary flux ON, NPR2=6
0.08 1
(=]
o
"‘é 0.06 1
(=%
0.04 - 1
0.02 r 1
1 -‘-‘_--_l ' 1 i I
0
5 10 15 20 25 30

x/R*

Figura 7.5: NPR=15. Posizione del disco di Mach al variare di NPRy (pressione assiale)
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Figura 7.6: NPR=15. Posizione del disco di Mach al variare di NPRy (velocita assiale)
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7.2.2 NPR=20

7.2.2 NPR=20
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Figura 7.7: NPR=20: Campo di Mach al variare di NPR;

Spostamento del punto di separazione al variare dell’iniezione secondaria.

Nel seguente grafico viene riportato ’andamento della pressione parete in funzione della

coordinata assiale adimensionalizzata x/R*.
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Figura 7.8: NPR=20. Posizione del punto di separazione al variare di NPR,
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7.2.2 NPR=20

Spostamento del disco di Mach al variare dell’iniezione secondaria.
Nei seguenti grafici viene riportato ’andamento della pressione assiale (figura e I'an-
damento della velocita assiale (figura [7.10) in funzione della coordinata assiale adimen-

sionalizzata x/R*.
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0.08 T T
secondary flux OFF
0.07 | secondary flux ON, NPR2=1.5 |
secondary flux ON, NPR2:2.5
0.06 secondary flux ON, NPR2=4
0.05
[=]
(=
"‘ﬁ 0.04
(=8
0.03
0.02
0.01
0 1 L .
15 20 25 30
x/R*

Figura 7.9: NPR=15. Posizione del disco di Mach al variare di NPRy (pressione assiale)
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Figura 7.10: NPR=20. Posizione del disco di Mach al variare di NPRy (velocita assiale)
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7.2.3 NPR=25

7.2.3 NPR=25
Campo di Mach
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Figura 7.11: NPR=25: Campo di Mach al variare di NPRj,

Spostamento del punto di separazione al variare dell’iniezione secondaria.
Nel seguente grafico viene riportato ’andamento della pressione parete in funzione della

coordinata assiale adimensionalizzata x/R*.
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Figura 7.12: NPR=25. Posizione del punto di separazione al variare di NPR;
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7.2.3 NPR=25

Spostamento del disco di Mach al variare dell’iniezione secondaria.

Nei seguenti grafici viene riportato 'andamento della pressione assiale (figura [7.13]) e

I'andamento della velocita assiale (figura [7.14]) in funzione della coordinata assiale adi-

mensionalizzata x/R*
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Figura 7.13: NPR=25. Posizione del disco di Mach al variare di NPRy (pressione
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Figura 7.14: NPR=25. Posizione del disco di Mach al variare di NPR; (velocita assiale)

E stato, inoltre, condotto uno studio relativo alle perdite per disuniformita del flusso in

cui si incorre nel momento in cui vi & una separazione del flusso [44].
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7.2.3 NPR=25

Le perdite per disuniformita del flusso in un ugello si riferiscono alle perdite di efficien-
za causate dalla distribuzione non uniforme della velocita e della pressione del fluido
all'interno dell’'ugello. Per poter valutare correttamente tali perdite viene introdotto il

coefficiente di disuniformita del flusso (o), definito come:

[(v—1)2dA
Av?

o =

(7.2)

Dove:
e v ¢ la velocita locale del fluido in un punto della sezione trasversale;

e T ¢ la velocita media nella sezione trasversale. E possibile calcolarla con una media

integrale:

7= 5 / o(y) dy (7.3)

e A & l'area della sezione trasversale;
e dA ¢ lelemento infinitesimale di area.

Di seguito & stato riportato un diagramma a barre (figura che mostra come all’au-
mentare del NPRy il coefficiente di disuniformita vada a diminuire.

Il calcolo di ¢ ha confermato le differenze visibili nei campi di Mach: portando il punto
di separazione sempre di piu verso la sezione di uscita, si ha una maggiore uniformita
del flusso con variazioni significative della velocita di uscita u. solo in prossimita della

parete.

. Confronto disuniformita del flusso, coefficiente di disuniformita

coefficiente di disuniformita del flusso o

OFF NPR,=1.5 NPR_ =15 NPR,=2.5

Figura 7.15: Coefliciente di disuniformita del flusso al variare di NPR,

Si potrebbe inoltre definire I'efficienza del flusso come:
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7.2.3 NPR=25

n=1-o? (7.4)
Vengono inoltre introdotte le perdite di pressione dovute alla disuniformita del flusso:
L 5
APperdite = gPU o (7.5)

Dove: - p e la densita del fluido; - v ¢ la velocita media nella sezione trasversale; - o ¢ il
coefficiente di disuniformita del flusso.

Confronto disuniformita del flusso, perdite di pressione

7000

perdite di pressione A P
= =] ] 3 3
8 8 = 8 8

S
8

OFF NPR,=15 NPR, =25 NPR =4

Figura 7.16: Perdite per disuniformita del flusso al variare di NPRy

Come preventivabile, la simulazione senza l'iniezione del getto secondario porta a perdite

di pressione elevate. Nel caso di iniezione secondaria le perdite tendono ad annullarsi.
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7.2.4 NPR=30

7.2.4 NPR=30
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Figura 7.17: NPR=30: Campo di Mach al variare di NPRy

Spostamento del punto di separazione al variare dell'iniezione secondaria.

confronto separazione NPR=30: secondary flux ON/OFF

0.04 — T
secondary flux OFF
-secondary flux ON, NPR2:1.5
0.035
secondary flux ON, NPR,=2.5
secondary flux ON, NF'F{2_=4
0.03
0.025
=]
2
=
=1
0.02 r
0.015
0.01
0.005 !
3 4 5 6 7 8 9
*R*

Figura 7.18: NPR=30. Posizione del punto di separazione al variare di NPR
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7.2.4 NPR=30

Spostamento del disco di Mach al variare dell’iniezione secondaria.
Nei seguenti grafici viene riportato 'andamento della pressione assiale (figura [7.19)) e

I’andamento della velocita assiale (figura [7.20)) in funzione della coordinata assiale adi-
mensionalizzata z/R*.
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Figura 7.19: NPR=30. Posizione del disco di Mach al variare di NPRy (pressione
assiale)
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Figura 7.20: NPR=30. Posizione del disco di Mach al variare di NPRy (velocita assiale)
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7.2.5 NPR=35
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Figura 7.21: NPR=35: Campo di Mach al variare di NPRy

Spostamento del punto di separazione al variare dell'iniezione secondaria.
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Figura 7.22: NPR=35. Posizione del punto di separazione al variare di NPRs
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7.2.5 NPR=35

Spostamento del disco di Mach al variare dell’iniezione secondaria.
Nei seguenti grafici viene riportato 'andamento della pressione assiale (figura [7.23)) e

I'andamento della velocita assiale (figura [7.24]) in funzione della coordinata assiale adi-

mensionalizzata z/R*.
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Figura 7.23: NPR=15. Posizione del disco di Mach al variare di NPRy (pressione
assiale)
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Figura 7.24: NPR=35. Posizione del disco di Mach al variare di NPR; (velocita assiale)
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Figura 7.25: NPR=40: Campo di Mach al variare di NPRy

Spostamento del punto di separazione al variare dell’iniezione secondaria.
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Figura 7.26: NPR=40. Posizione del punto di separazione al variare di NPR;

106



7.2.6 NPR=40

Spostamento del disco di Mach al variare dell’iniezione secondaria.

Nei seguenti grafici viene riportato 'andamento della pressione assiale (figura [7.27)) e

I’andamento della velocita assiale (figura [7.28) in funzione della coordinata assiale adi-

mensionalizzata z/R*.

0.14

confronto spostamento disco di Mach, NPR=40

012

017

0.08

P./Po

0.06

0.04 1

0.02 1

secondary flux OFF
\ secondary flux ON, NF'R2=1.5

secondary flux ON, NPR,=25 | |

Figura 7.27: NPR=40. Posizione del disco di Mach al variare di NPRy (pressione

750

xR*

assiale)

confronto spostamento disco di Mach, NPR=40

700

650

600

550

(m/s]

ax

v

450

400

350

300 |

500 f

secondary flux OFF
secondary flux ON, NPR2=1.5 1

\ secondary flux ON, NPR2:2.5

250 |
0

x/R*

Figura 7.28: NPR=40. Posizione del disco di Mach al variare di NPR; (velocita assiale)
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Figura 7.29: NPR=45: Campo di Mach al variare di NPRy

Spostamento del punto di separazione al variare dell’iniezione secondaria.
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7.2.7 NPR=45

Spostamento del disco di Mach al variare dell’iniezione secondaria.

Nei seguenti grafici viene riportato 'andamento della pressione assiale (figura [7.31]) e

I'andamento della velocita assiale (figura [7.32)) in funzione della coordinata assiale adi-

mensionalizzata z/R*.

0.12

01}

0.08

pax’rpo
=}
S

0.04

0.02

Figura 7.31: NPR=45. Posizione del disco di Mach al variare di NPRy (pressione
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Figura 7.32: NPR=45. Posizione del disco di Mach al variare di NPR; (velocita assiale)
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7.2.8 Confronto globale

In questa sezione viene riportato il punto di inizio interazione tra onda d’urto e strato
limite per ciascuno dei casi test.

E stato scelto di utilizzare questo punto caratteristico perché e piu facile individuarlo
precisamente e, dalla teoria della F'SS, il punto di separazione si trovera a valle di esso.
Lo scopo di questo grafico riassuntivo (figura e quello di visualizzare per quale
pressione di ristagno del getto secondario la separazione del flusso avviene in prossimita
dell’uscita.

A tal fine e stata inserita una linea tratteggiata che individua quella coordinata assiale

tale per cui x = 95% x., dove x, rappresenta la posizione del punto di uscita.

Fenomeno separazione: confronto punti di inizio interazione
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Figura 7.33: Fenomeno separazione: confronto globale

Dalla figura [7.33| si puo vedere come l'iniezione secondaria sposti il punto di inizio inte-
razione sempre piu a valle al variare del NPR del getto principale.

Vengono inoltre riportate le seguenti considerazioni:

e [l caso test NPR = 15 necessita di pressioni di ristagno del getto secondario molto
elevate per poter raggiungere una configurazione tale per cui la separazione sia
limitata al bordo di uscita. Nel corso delle simulazioni, per questo caso particolare
ci si e spinti fino a NPRy = 6, ottenendo comunque una separazione prematura del

flusso.

e Il caso test NPR = 20 raggiunge 1’obiettivo prefissato solo con pressioni di ristagno
del getto secondario tali per cui NPRy > 2.5. Si puo notare infatti come solo per

NPR;, = 4 il punto di separazione sia posteriore alla linea obiettivo x = 95%z..
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7.2.8 Confronto globale

e Per 25 < NPR < 30, la pressione di ristagno del getto secondario che permette una

separazione tardiva del flusso e individuata da NPRy = 2.5.

e Per NPR > 35, il punto di separazione del flusso primario si trova gia sufficiente-
mente vicino alla sezione di uscita, per cui I'inserimento di un getto secondario a

NPR, = 1.5 risulta sufficiente a spostare la separazione oltre x = 95%z..
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7.3 Secondo modello di flusso secondario

7.3 Secondo modello di flusso secondario

In questa sezione verranno mostrati i risultati ottenuti con l'inserimento del getto se-

condario. In particolare, sono state svolte diverse prove con rapporti di pressione tra
0
— P2

pressione totale del getto secondario e pressione ambiente, NPR, ’

Ipotesi modello di simulazione

Si suppone che 'ugello secondario sia adattato (p, = p;2), in questo modo si puo prendere
come riferimento una condizione specifica del flusso secondario.

Fissata la pressione ambiente p, = 99010 Pa (si tratta del valore ottenuto dal caso studio
di Stark e Hagemann [40], che verra utilizzato come valore principale per lo studio del
getto secondario), si puo facilmente calcolare la pressione di ristagno per i vari NP Ry
e, dalle relazioni della trasformazione isentropica, valutare il valore del numero di Mach
all’uscita dell’ugello secondario.

Si puo definire:

e Pressione ambiente p, = 99010 Pa;

e Pressione di uscita del getto secondario p;» = p, (condizione di adattamento dell'u-

gello secondario);
e Pressione totale del getto secondario pJ = NPRy - p,;
e Valore del Mach di uscita del getto secondario:
.

Di2 v—1 71
2

2 =1
M=,/——(NPR,” —1 .
= \/7_1( R, ) (7.7)

Per rispettare il piu possibile un’effettiva operazione di accensione, si e scelto di riportare
i risultati ottenuti fissando il valore di NPR,, al variare del valore di NPR del getto

principale.

Vengono mostrati:

e La rappresentazione grafica del campo di Mach per le diverse simulazioni effettuate,
cosi da poter rilevare visivamente lo spostamento del punto di separazione e del disco

di Mach da un punto di vista qualitativo;

e Spostamento del punto di separazione al variare del NPR del getto principale

(grafico in cui viene riportato ’andamento della pressione a parete);

e Spostamento del disco di Mach al variare del NPR del getto principale (grafici in

cui viene riportato 'andamento della pressione assiale e della velocita assiale).
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Figura 7.34: NPRy=1.5: Campo di Mach al variare di NPR
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7.3.1 NPRy=1.5

Spostamento del punto di separazione al variare della pressione di ristagno
del getto principale, fissato NPR, (figura andamento p,,/p°).
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Figura 7.35: NPR2=1.5: spostamento punto separazione al variare di NPR

Spostamento del disco di Mach al variare della pressione di ristagno del getto

principale, fissato NPRy. Nei seguenti grafici viene riportato I’andamento della pressione
assiale (figura [7.36)) e 'andamento della velocita assiale (figura [7.37)).
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Figura 7.36: NPR2=1.5: spostamento del disco di Mach al variare di NPR (pressione
assiale)
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Figura 7.37: NPR2=1.5: spostamento del disco di Mach al variare di NPR (velocita
assiale)
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7.3.2 NPRy,=2.5
Campo di Mach

Mach Number

4 Sdee 00 AT w00
AtGend 430m00
3 Gder 00 e 00
31800 3,41 000
270t ETLA
237000 2ale00
1 82000 1 8800
136000 [l
205001 9.75a01
45500 AETe1
25504 TSedu
-]

(b) NPR=20

Machy Wombes
Mach Numbar
Fr —
4
el 1980
bttt A@ e 00
3 480200 3880
2fe-0 333w 00
= 259e00
1 el 202000
1. 800 .
Wi
101000
a1 i
3Bedd -
eenie LIS
canmur

(d) NPR=30

(e) NPR=35

Figura 7.38: NPRy=2.5: Campo di Mach al variare di NPR
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7.3.2 NPRy=2.5

Spostamento del punto di separazione al variare della pressione di ristagno
del getto principale, fissato NPR, (figura andamento p,,/p°).
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Figura 7.39: NPR2=2.5: spostamento punto separazione al variare di NPR

Spostamento del disco di Mach al variare della pressione di ristagno del getto

principale, fissato NPRy. Nei seguenti grafici viene riportato I’andamento della pressione
assiale (figura [7.40)) e 'andamento della velocita assiale (figura [7.41]).
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Figura 7.40: NPR2=2.5: spostamento del disco di Mach al variare di NPR (pressione
assiale)
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7.3.2 NPRy=2.5
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Figura 7.41: NPR2=2.5: spostamento del disco di Mach al variare di NPR (velocita
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Figura 7.42: NPRy=4: Campo di Mach al variare di NPR

Spostamento del punto di separazione al variare della pressione di ristagno
del getto principale, fissato NPRy (figura [7.43, andamento p,,/p°).
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Figura 7.43: NPR2=4: spostamento punto separazione al variare di NPR
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7.3.3 NPRy=4

Spostamento del disco di Mach al variare della pressione di ristagno del getto

principale, fissato NPR,. Nei seguenti grafici viene riportato I’andamento della pressione
assiale (figura [7.44)) e I'andamento della velocita assiale (figura [7.45)).
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Figura 7.44: NPR2=4: spostamento del disco di Mach al variare di NPR (pressione
assiale)
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Figura 7.45: NPR2=4: spostamento del disco di Mach al variare di NPR (velocita
assiale)
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7.3.4 Confronto globale e analisi dei risultati

7.3.4 Confronto globale e analisi dei risultati

In questa sezione viene riportato il punto di inizio interazione tra onda d’urto e strato
limite per ciascuno dei casi test.

E stato scelto di utilizzare questo punto caratteristico perché e piu facile individuarlo
precisamente e, dalla teoria della F'SS, il punto di separazione si trovera a valle di esso.
Lo scopo di questo grafico riassuntivo (figura e quello di visualizzare per quale
pressione di ristagno del getto secondario la separazione del flusso avviene in prossimita
dell’'uscita. A tal fine e stata inserita una linea tratteggiata che individua quella coor-
dinata assiale tale per cui x = 95%x., dove z. rappresenta la posizione del punto di

uscita.

Fenomeno separazione: confronto punti di inizio interazione
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Figura 7.46: Fenomeno separazione: confronto globale

Si puo vedere come l'iniezione secondaria sposti il punto di inizio interazione sempre piu
a valle al variare del NPR del getto principale. Vengono inoltre riportate le seguenti

considerazioni:

e [l caso test NPR=15 necessita di pressioni di ristagno molto elevate per poter rag-
giungere una configurazione tale per cui la separazione sia limitata al bordo di
uscita. Nel corso delle simulazioni, per questo caso particolare ci si e spinti fino a

NPR; = 6, ottenendo comunque una separazione prematura del flusso.

e Il caso test NPR=20 raggiunge 'obiettivo prefissato solo con pressioni di ristagno
del getto secondario tali per cui NPRy > 2.5). Si puo notare infatti come solo per

NPR;, = 4 il punto di separazione sia posteriore alla linea obiettivo x = 95%z..

e Per NPR > 25, la pressione di ristagno del getto secondario che permette una

separazione tardiva del flusso e individuata da NPRy, > 1.5. Si vede chiaramente
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7.3.4 Confronto globale e analisi dei risultati

come per NPRy; = 2.5 e per NPRy = 4, la separazione avvenga a valle della linea

obiettivo.

e Per NPR > 30, il punto di separazione del flusso primario si trova gia sufficiente-
mente vicino alla sezione di uscita, per cui I'inserimento di un getto secondario a

NPR,= 1.5 risulta sufficiente a spostare la separazione oltre x = 95%x..

e Utilizzando un getto secondario contraddistinto da un NPRy = 4, ¢’e la possibilita
di andare a limitare la separazione del flusso per NPR > 20. Questa soluzione
rappresenta la condizione ottimale per controllare la separazione del flusso e la
nascita di carichi pericolosi carichi laterali durante 1'operazione di accensione del

propulsore.

Si puo inoltre notare che I'andamento del punto di inizio separazione a fissato NPRj,
segua un andamento simil-esponenziale con un asintoto per z. = 5 = 9.

In questa sezione si ¢ quindi pensato di eseguire una minimizzazione ai minimi quadrati
non lineare per trovare una legge che possa prevedere il punto di inizio separazione x;, al

variare di:
e NPR;
e NPR,.

In particolare, si € cercata una relazione del tipo NPR = f(x;, NPRy), cosicché, una
volta fissato uno dei due parametri, si possa entrare all’interno del grafico risultante per
la determinazione del valore mancante.

Dallo studio si e ottenuta una funzione a tratti del tipo:

e Per NPRy, < 1.5

NPR = +B-ef@ %) L D. NPR, (7.8)

T — T,
e Per 1.5 < NPR, < 2.5:

NPR = +B-eC@ %) 1 15. D+ (NPRy—1.5) - [Elog(z. — ) — F] (7.9)

T — X

e Per 2.5 < NPR,y, < 4:

A+ G- (NPRy—25)

T — X

NPR = +B-ef@%) 1 1.5. D+ [Flog(z. —x)— F] (7.10)

Vengono riportati i valori dei coefficienti:

- A= —1.0553;

122



7.3.4 Confronto globale e analisi dei risultati

- B =19.217T;
- C = 0.3995;
D = 7.3057;
- E = 3.5004;
- F =5.5344;
- G = 0.3966.

Per prima cosa si € imposto che i dati ottenuti precedentemente fossero opportunamente
interpolati dalle curve risultanti al variare del valore del NPR;.

In figura [7.47] viene mostrata la legge generale ottenuta per i casi test NPRy= 1.5 e
NPRy= 2.5.
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951 £ Triangoli rossi - NPR,=2.5

o Fitting quadrati blu
= Fitting triangoli rossi

NPR

10 . ! : . ! . .
5 55 5] 6.5 7 7.5 8 8.5 9
xR

Figura 7.47: Formulazione empirica: interpolazione dati sperimentali

Successivamente e stata svolta un’analisi parametrica al variare del valore del NPR,. In
questo modo si puo chiaramente vedere 'andamento di uno dei parametri al variare degli
altri due. In particolare, e stato tracciato con una linea tratteggiata nera ’andamento
della legge trovata precedentemente per NPRy = [1, 2, 3, 4].

Come si pud vedere dalla figura [7.48] fissato un certo valore di NPR, il punto di inizio

separazione si sposta verso la sezione di uscita dell’'ugello aumentando il valore di NPRs.
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7.3.5 Portata getto secondario

NPR = f( x,, NPR,)
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5 5.5 6 6.5 7 7.5 8 8.5 9
Figura 7.48: Formulazione empirica: andamento delle curve al variare di NPR;

7.3.5 Portata getto secondario

Nelle sezioni precedenti ¢ stato dimostrato come l'inserimento di un getto secondario
possa posticipare la simulazione del flusso in ugelli sovraespansi. L’utilizzo di un NPRy=4
potrebbe rappresentare una soluzione ideale nell’operazione di accensione.

Si vuole, quindi, andare a valutare la portata del getto secondario come frazione della
portata in massa del getto principale, per le varie simulazioni effettuate. In questo modo
si puo considerare 'effettiva possibilita di realizzazione di un ugello secondario, basandosi
sui dati ottenuti in letteratura relativi a lanciatori operativi.

La portata attraverso una sezione di un ugello puo essere valutata come:
m=p-u-A (7.11)

Dove:
e 1i: portata in massa [kg/s];
e p: densita [kg/m3;
e u: velocita del gas [m/s];
e A: sezione attraverso cui viene valutata la portata [m?].

Utilizzando le relazioni isentropiche e il numero di Mach, possiamo esprimere la densita

p e la velocita u in funzione delle condizioni totali e del numero di Mach locale:

y—1

(0] _ 1 1
p=2_. <1+ %M2> (7.12)
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7.3.5 Portata getto secondario

yRT®
w=M- |—E (7.13)
1+ 5= M?
Sostituendo nell’(eq. 7.11) si trova che:
p°A
m:f( )\/W (7'14)
Dove:
2(y—1)
v - 1 9 y+1
FOM) = 7 M (14 1—M (7.15)

A questo punto e possibile valutare opportunamente i valori di portata principale e se-
condaria.
Per quanto riguarda il getto principale la portata viene valutata all’interno della sezione

di gola, contraddistinta da condizione sonica del flusso (M=1).

p°A
VRT?

m=1- (7.16)
La funzione I" rappresenta f(M = 1).

La portata del getto secondario viene velutata utilizzando la sezione di uscita del getto
secondario. Le condizioni del flusso in tale sezione sono descritte all’inizio del capitolo.
In tabella viene riportata la portata in massa come frazione della portata principale

per i vari casi studio.

NPR
Vit Mt 15 20 25 30 35 40 45
NPR,=15 | 0.0096 00072 0.0057 0.0048 0.0041 0.0036  0.0032
NPR, =25 | 0.0263 00197 0.0156 0.0132 0.0113 0.0099  0.0088
NPR, = 4 0.0561 | 0.0421 | 0.0333 0.0281 0.0241  0.0210 0.0187

Figura 7.49: Mass rate al variare di NPR e NPRj,

Basandosi sui dati che si possono trovare in letteratura, nei lanciatori operativi la por-
tata dei flussi secondari tende a non superare il 5% della portata principale. Questo
porta a concludere che nella condizione NPR = 15, I'introduzione di un flusso seconda-
rio contraddistinto dal valore NPRy; = 4, potrebbe non essere una soluzione facilmente

implementabile. In tabella e stato evidenziato il valore di portata secondaria per questo

caso limite che ammonta al 5.61% del flusso principale (m”” = 0.0561> .

main

Andando invece a considerare il caso test evidenziato in azzurro (NPR = 20, NPRy = 4),
si puo vedere come l'inserimento dell’iniezione secondaria porti allo spostamento della
separazione in una regione prossima al bordo di uscita con un mass rate pari al 4.21%.
Si tratta di un ottimo risultato nell’ottica di un’operazione di accensione del sistema

perché permette di non avere separazioni neanche nelle prime fasi del transitorio. Inoltre,
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7.3.6 Spegnimento getto secondario

osservando congiuntamente il grafico in cui viene rappresentato il confronto globale (figura
7.33) e la tabella in cui viene presentato il rapporto tra le portate in massa (figura ,
si vede come, aumentando la pressione in camera a fissato NPRy = 4, non si presenta il

fenomeno di separazione e il mass rate va a diminuire considerevolmente.

7.3.6 Spegnimento getto secondario

Si potrebbe pensare di programmare uno spegnimento del getto secondario anticipato, una
volta ottenuti i risultati desiderati, ovvero raggiunto il caso test [NPR = 20, NPRy = 4].
In figura [7.50] viene mostrato lo spostamento del punto di separazione per quest’ultima

ipotesi, mostrando l'effetto dello spegnimento del getto secondario.

Fenomeno separazione: secondary flux ON -> OFF

50 I i
— — — -separazione oltre il 95% x,_ :
45 + #  secondary flux OFF |
B  secondary flux ON -> OFF I
o secondary flux ON, NPR, =4 '
40 z :
|
35| * :
|
o |

o 30 . I o
=4 I
|

25 . : o

Spegnimento !

20 . -+ T O 4
|
|
15 O I
|
|

10 i i i ' i J 1
4 5 6 7 8 9
xR*

Figura 7.50: Fenomeno separazione: spegnimento getto secondario

Partendo dalla simulazione [NPR = 20, NPRy = 4] e spegnendo il flusso secondario, si
e registrato che il punto di separazione non rimane in prossimita dell’uscita, ma torna a
coincidere con il punto di separazione del caso test [NPR = 20, getto secondario OFF].

Si puo concludere, di conseguenza, che durante l’accensione del sistema propulsivo la
durata del controllo deve essere tale da permettere il raggiungimento di una pressione in

camera di combustione sufficiente alla naturale assenza di separazione.

126






Capitolo 8
Conclusioni

Nel presente lavoro di tesi, dopo aver ampiamente discusso del fenomeno della separazio-
ne del flusso, sono state effettuate una serie di simulazioni per valutare la posizione del
punto di separazione e del disco di Mach in un ugello TIC sovraespanso.

In primo luogo ¢ stato unicamente analizzato il flusso principale dell’ugello al variare della
pressione in camera (e di conseguenze al variare del valore del NPR) durante 'accensione.
Si € ottenuto un chiaro andamento del trend: all’aumentare del NPR, il punto di separa-
zione si sposta verso la sezione di uscita dell’ugello.

Ponendosi nell’ottica di voler evitare ingenti carichi laterali che potrebbero compromette-
re 'integrita strutturale dell’ugello, la condizione ottimale, per cui la separazione e posta
approssimativamente all’uscita, e verificata da alti valori del NPR ottenuti al termine del
transitorio di accensione.

Una volta analizzzati questi risultati si € voluto migliorare ulteriormente le prestazioni del
sistema, inserendo un dispositivo di controllo ausiliario costuito da un ugello secondario.
Dopo aver ipotizzato che 1'ugello secondario si trovasse in condizioni di uscita sonica, ci
si e concentrati sulla nuova condizione di flusso secondario assiale adattato, svolgendo
numerose simulazioni al variare del NPR, una volta fissato il valore del NPRj.

E stato riscontrato che, utilizzando un valore di NPR, sufficiente (nel caso in esame si
e posto NPRy=4), si puo raggiungere la condizione di separazione del flusso nei pressi
dell’uscita gia nella fase iniziale del transitorio di accensione, contraddistinta da bassi
valori di NPR.

Valutando la portata di tale flusso secondario in relazione della portata del flusso prin-
cipale si ¢ concluso che e possibile controllare attivamente la separazione del flusso in
ugello sovraespanso gia dalle prime fasi dell’accensione, utilizzando un rapporto in massa
Mo /Mmain < 5%, completamente in linea con i valori riscontrati negli attuali lanciatori
in commercio.

Si e infine studiato se, una volta raggiunta una certa posizione del punto di separazione
all’inizio del transitorio (in particolare per NPR = 20), lo spegnimento del getto secon-
dario potesse non influire sul movimento del punto di separazione.

La condizione ideale sarebbe stata quella per cui, raggiunta una sezione in prossimita

128



dell’uscita con I'ausilio della portata ausiliaria, la posizione del punto di separazione non
si sarebbe spostata nel momento dello spegnimento del flusso secondario.

E stato verificato tuttavia che, una volta venuto a mancare il controllo rappresentato dal
getto ausiliario, il punto di separazione si muove verso monte, tornando alla posizione
riscontrata per quel dato valore di NPR in presenza del solo flusso principale.

Si puo concludere, di conseguenza, che durante ’accensione del sistema propulsivo non
e possibile spegnere il getto ausiliario fino al raggiungimento di una pressione in camera
sufficiente alla naturale assenza di separazione.

Guardando al futuro si potrebbe pensare di inserire nuovi flussi secondari in posizioni
differenti e con direzioni non coincidenti con quella assiale, valutarne il controllo attivo
sul flusso principale ed eseguire simulazioni con diversi tipi di combustibile.

Sarebbe interessante poter svolgere test in scala reale per appurare i risultati ottenu-
ti durante le simulazioni numeriche effettuate nel presente lavoro di tesi e vedere se il
contemporaneo utilizzo di diversi meccanismi di controllo possa portare alla completa
assenza di separazione, migliorando le prestazioni del sistema propulsivo e valutando
quantitativamente 'effettiva diminuzione dei carichi laterali.
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