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La fluidodinamica è la scienza che studia il 
comportamento dei fluidi (in svariate condizioni) 
 
L a f l u i d o d i n a m i c a n u m e r i c a ( C F D o 
Computational Fluid Dynamics) simula il 
c o m p o r t a m e n t o d e i f l u i d i , r i s o l v e n d o 
numericamente le equazioni che descrivono il 
loro comportamento 

 

Introduzione – Cosa è / non è la CFD 



•  La CFD consente di simulare il comportamento dei 
fludi, con notevole risparmio di tempo e risorse  

•  La CFD consente di condurre esperimenti senza 
disturbare il flusso, cosa non sempre possibile con 
gli strumenti di misura convenzionali 

•  La CFD consente di simulare il comportamento di 
fludi in posizioni o situazioni complicate (pericolose 
o di difficile accesso) 

•  La CFD può essere usata per confrontare varie 
soluzioni di progetto (e indirizzare quindi lo stesso). 
 

Introduzione – Cosa è / non è la CFD 

Vantaggi: 



•  La CFD necessita di un’adeguata conoscenza dei 
fenomeni simulati e dei metodi numerici. 

•  Nonostante il significativo e continuo aumento delle 
risorse di calcolo e dell’efficienza dei metodi 
numerici, non tutti i fenomeni possono essere 
simulati adeguatamente (large systems, complex 
phenomena, time-dependent problems) 

•  La CFD ha bisogno di essere combinata a altre 
risorse (analisi sperimentale) per validazione e 
verifica 
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Limiti: 
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Passenger aircraft 

(Sistemi aerospaziali) 

Hypersonic vehicle 
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Axial Compressor Axial Turbine 

Combustion chamber 

(Sistemi aerospaziali) 
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F1 car Road car 
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Internal confort IC engine 

Brakes cooling 



Ship propeller 
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senza forti gradienti a causa del prof ilo
della carena.
Dopo il calcolo separato di carena e pro-
pulsore, si tratta di combinare questi ele-
menti per una simulazione combinata in
condizioni di auto-propulsione. Si è scelta
una velocità di 16 nodi, corrispondente ad
un numero di Froude Fr=0.34.
A differenza del precedente studio stazio-
nario dell'elica mediante la tecnica MRF,
giustif icato da condizioni uniformi di
campo di moto a monte dell'elica, nel caso
di flusso combinato carena-elica, il flusso
a val le del la carena non è uniforme.
Pertanto, la tecnica di rotazione MRF non
è più una valida approssimazione ed occor-
re ruotare f isicamente l'elica. Questo è
possibile def inendo due domini: uno in
rotazione e l'altro f isso, e collegandoli
mediante un'interfaccia che si occupi, a
livello di solutore, di gestire lo scambio di
informazioni fra le facce delle celle stati-
che e quelle del dominio in rotazione, che
scivolano le une rispetto alle altre ad ogni
istante di tempo (il solutore opera infatti
ora in modo non-stazionario).
La superficie libera viene sempre modella-

Inoltre, vengono osservate delle pulsazioni
di pressione sulla carena sopra al propul-
sore quando le pale di questo passano la
posizione delle 12 delle lancette dell'oro-
logio.
Assieme alla f igura 6, la f igura 5 mostra
anche come l'elica acceleri il f lusso ed
introduca una componente rotazionale nel
flusso sul timone a valle. L'impatto dei
vortici creati dall'elica (vortici d'estremità
di pala) può essere rintracciato sul timone.
Questo modello di simulazione fornisce
quindi anche elementi utili per la proget-
tazione del timone.

Conclusioni
Lo studio ha mostrato come STAR-CCM+ e
la CFD in generale possano risolvere pro-
blemi pratic i per l ' industr ia navale.
Mediante la visualizzazione è possibile
raggiungre una maggiore comprensione
dei fenomeni fisici in gioco.
Un confronto con i dati sperimentali dà un
buon grado di confidenza sull'accuratezza
delle previsioni CFD e permette di conside-
rare questo strumento come fondamentale
per la progettazione navale.

Fig. 3 - Contorni di velocità assiale (componente X) nella scia. Fig. 4 - Interfaccia aria/acqua in corrispondenza della prua.

Fig. 5 - Distribuzione di pressione in corrispondenza dalla
poppa; calcolo non stazionario con rotazione effettiva
dell'elica con illustrazione del campo di velocità (in sezione)
e di pressione (sulle superfici).

Fig. 6.

ta con il metodo multifase VoF, come illu-
strato in figura 4.
Per quanto riguarda la gestione di una
geometria così complessa, sono state
applicate tutte le tecniche a disposizione
per la costruzione della griglia: strati pri-
smatici a parete, griglia poliedrica nella
zona rotazionale dell'elica, griglia preva-
lentemente esaedrica nel resto del domi-
nio. Per ottimizzare la dimensione del
modello, sono stati utilizzati raffinamenti
zonali della griglia. A livello di solutore si
è sempre utilizzato, per modellare la tur-
bolenza, il modello k-ω SST "all Y+".
Per quanto riguarda i risultati del calcolo,
la resistenza e le altre quantità caratteri-
stiche dell 'elica hanno dato lo stesso
grado di accuratezza dei calcoli separati.
Uno studio delle velocità e pressioni nella
regione di poppa evidenzia un comporta-
mento variabile nel tempo, ma periodico.
La Figura 5 illustra un campo di moto
istantaneo nella regione di poppa, su care-
na ed elica. Lo studio non-stazionario
mostra come il carico sulle pale dell'elica
vari con la posizione delle pale a causa del
profilo di velocità "ereditato" dalla carena.
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Yacht hull 



Wave energy 
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Aortic valve Blood flux Drug inhaler 
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Figure 2. Case 1. Temperature distribution after 15s of having started the cooling process 

 

 
Figure 3. Case 2: Temperature distribution after 15s of having started the cooling process 

 
However, the cooled air has not been introduced within vegetable box. Moreover, it seems that due 
to the new inlet velocity, the air temperature in the top part of the refrigerating compartment has 
decreased in case 2 a bit more than in case 1. 
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Refrigerator PC motherboard 



Room ventilation 
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(Trattamento dell’aria) 

Smoke extraction 
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(Ambiente) 

Dispersion Wildland fire 
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Weather forecasting Future scenarios 
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Combustion
•Nox –CO2- Emission
• fuel  injector and combustor cooling 
flows
•Two-Phase Combusting flow
•External aerodynamics
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•Afterbody flow
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Figure 1: Modern Aero-Engine Aero-Thermo-Dynamic-Acoustic Optimisation Opportunities. 

In order to improve the performance of turbomachinery components which are already 
highly efficient, three-dimensional multi-disciplinary (e.g. aero-mechanical, and aero-
acoustic) designs are carried out involving multi-passage multi-stage simulations. As shown 
in figure 1 the interactions between various components are important and should be taken 
into account to achieve a global optimum, for example, the distortion through the nacelle 
affects the performance of the fan which in turn is affected by any obstructions downstream 
such as pylon and radial drive fairing (RDF) which will propagate upstream through the outlet 
guide vanes (OGV).   Similarly, three-dimensional multi-stage design of compressor and 
turbine blade rows are considered to take into account the component interactions. 

2 REQUIREMENTS FOR AUTOMATIC OPTIMISATION 

A fully integrated automatic aerodynamic design system called SOPHY (SOFT-
PADRAM-HYDRA) has been developed in Rolls-Royce in conjunction with its UTCs 
(University Technology Centres). The elements of the SOPHY design system are shown in 
figure 2 and are detailed as following:  

2.1 SOFT (Smart Optimisation For Turbomachinery) 

SOFT provides five state-of-the-art optimisation libraries namely, local and global 
optimisation algorithms, e.g. SQP (Sequential quadratic Programming), EA (Evolutionary 
Algorithms), Design of Experiments (DoE), e.g. Taguchi, Lptau, etc, Statistical Variational 
Analysis (ANOVA) and Response Surface Methodology (RSM), e.g. Polynomial functions, 
RBF (Radial Basis Functions), and Kriging [1]. SOFT has a graphical user interface (GUI) 
that provides an integrating platform to define the automation strategy.  
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human factors and organisational issues carry equal weights and
deserve special considerations. The following three rules apply to a
successful deployment of ADO/MDO,

● Find an early adopter who will champion the new technology,
● Be prepared to suspend all new development work and concen-

trate solely on supporting the nascent user base,
● Success breeds success — ultimately you have to be offering

users something they want. It’s amazing how previously
strongly held objections and prejudices can be quickly
abandoned in the face of success.
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mentioned to be easily solved by just using a software that provides
work-flow management and/or an optimisation library whilst the
automation of the simulation tools, interpolation of solutions from
different sources onto disparate meshes, and ‘hot-to-cold’ geometry
translations have very little to do with being able to search a design
space efficiently, adequately and of course automatically. Work-flow
management is not the same as multi-disciplinary coupling. It is well
known that one of the main benefits of ADO comes from the
automation itself, even without doing any optimisation. 
It is well known that (if not careful) optimisers will exploit the

weakest point in the design process. Although, exposing such weak
links is beneficial, ultimately leading to a much more robust system,
in the midst of design (specially if fire-fighting), the last thing you
would want to do is to tell your chief engineer that you have
obtained no improved solution because the mesh generation does not
work robustly, or the problem is not formulated correctly, and
further constraints are needed to produce a practical design or your
HPC queuing system is not adequate for automatic optimisation. In
promoting ADO/MDO, it should be remembered that confidence is
hard to gain, but easy to lose!
A series of pilot project needs to be carefully crafted and conducted

leading to the best practise solutions generated and published for
future use (ready and off-the shelf, as described in Fig. 1). 

3.0 CONCLUSIONS
Automatic design optimisation (ADO) has not had the anticipated
impact in the turbmachinery design. The intent of this paper is to
highlight the problems & challenges facing the engineers who would
like to apply ADO and MDO technique to aid the design process to
take corrective actions. The challenges are both technical and organi-
sational/people related.
Over the past 20 years, considerable research has been done on

techniques needed to conduct automatic optimisation in order not to
replace the human designer but produce a valuable tool that would
aid the design process. Resources and planning are needed to address
the technical, cultural and organisational barriers that have been
identified in this paper. 
It is extremely important for the companies to recognise the

importance of all the seven technical steps identified in this paper
and make sure adequate, resource and funding are available for
research and development in all seven areas. Although, not explicitly
defined in all sections of this paper, the key to success in
ADO/MDO is to conduct a series of pilot studies and recognise that
upstream ‘pre-work’ is needed to make sure people-processes and
tools are at the ‘production’ technology-readiness-level. 
It should also be recognised that attention to the ADO technology

and tools by itself is not enough, non-technical issues related to the

NUMBER THE AERONAUTICAL JOURNAL OCTOBER 2011

Figure 14. Evolution of jet engine fan blades over time.
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ANALYSIS OF THE S-SHAPE DESIGN 
The impact of the shaping produced through the FFD 
optimization is discussed here in detail. The most notable 
feature generated by the optimization is the S-shape of the 
blade around mid-span. This acts to control the shock and 
provides several key benefits. This is discussed below in detail.  

  

 
FIGURE 15. RELATIVE MACH NUMBER CONTOUR 
COMPARISON AT 30% (a), 50% (b) AND 70% (c) SPAN 

 
Figure 15 shows relative Mach number plots of the datum 

and optimized designs at 30, 50 and 70% span. First, the S-
shape and its effect on the shock can clearly be seen. The shock 
impingement point on the blade has moved downstream and the 
shock shape has been significantly altered, making it more 
oblique. The point of the shock-induced separation that 
influences the blade wake has in turn moved downstream, and 
the amount of separated flow has been reduced.  

Suction surface static pressure contours in Figure 16 show 
how the shock position has moved downstream for the majority 
of the span, increasingly towards the tip. This trend is reflected 
in the spanwise distribution of efficiency benefit from the 
datum to optimized designs, shown in Figure 26 in Appendix 1. 
This highlights the effect that changes to the shock have on the 
blade efficiency.  

The contribution of the S-shape produced by FFD can be 
clearly identified in Figures 15-18. The S-shape protrudes into 
the passage around the shock region. The effect of this is to 
form a ‘pre-compression ramp’ that causes the flow to slightly 

increase in pressure and decrease in velocity. Figure 16 shows 
the large area of higher pressure from around 30-100% span 
before the shock.  

  
FIGURE 16. SUCTION SURFACE STATIC PRESSURE 
CONTOURS a) DATUM, b) OPTIMUM 

 

 
FIGURE 17. DATUM STATIC PRESSURE CONTOURS 

 
 

 
FIGURE 18. OPTIMIZED GEOMETRY STATIC PRESSURE 
CONTOURS SHOWING THE PRE-COMPRESSION EFFECT 

Journal of Turbomachinery. Received September 07, 2016; 
Accepted manuscript posted January 25, 2017. doi:10.1115/1.4035833 
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parameterization has slightly reduced the blade chord, as can be 
seen in Figure 14. This has lowered the blade solidity, which 
would normally increase shock strength, but due to the novel 
shaping achieved, no negative impact of this has been realised.  

 

 
FIGURE 21. COEFFICIENT OF PRESSURE AT 70% SPAN 
 
 
Adjoint analysis 

An interesting feature of the optimized S-shape design is 
that it conforms with the adjoint sensitivity prediction. The S-
shape is localised to mid-span and around mid-chord (shown in 
Figure 9 to be the location most important for improving 
efficiency). Also interesting is that the direction of the surface 
sensitivities match; the strong red region in Figure 9 (indicating 
benefit from outward surface movement) is where the second 
half of the S-shape protrudes outwards into the flow. This 
demonstrates the usefulness of adjoint analysis to the designer. 

Adjoint surface sensitivity analysis carried out on the 
optimized blade is shown in Figure 22b. The movement of the 
shock rearward is obvious and it can be seen how the sensitivity 
of the blade suction surface has been reduced due to the 
successful weakening of the shock (though it clearly remains 
significant to the blade’s efficiency). 

Analysing the peak magnitudes of adjoint sensitivity 
demonstrates the extent of the benefit achieved. Table 3 shows 
the reduction in surface sensitivity levels for the optimized 
design compared to the datum. A 30-40% reduction in the 
magnitude of surface sensitivity has been achieved. This is due 
to the optimized design having a weaker shock and therefore 
changes to the surface in the region around the shock would 
have less impact. This also demonstrates how the design has 
been improved, indicating there is now less benefit available 
through geometry change.  

 
Use of S-shape in tip region 

An interesting question is whether the localization of the S-
shape to mid-span is due to this region being the most sensitive 

(as previously discussed), or whether it is in fact a 
manifestation of the FFD grid being controlled at three radial 
locations, and the optimiser only finding the S-shape for the 
mid-span set of design parameters. Would an S-shape for the 
whole blade have been more beneficial? 
 

 
FIGURE 22. ADJOINT SURFACE SENSITIVITIES (EFFICIENCY) 
a) DATUM b) OPTIMIZED  
 

 

TABLE 3. ADJOINT BLADE SENSITIVITY MIN, MAX AND 
RANGES FOR DATUM AND OPTIMIZED DESIGNS 

 Sensitivity of efficiency to surface perturbation / %mm-1 

 Min Max Range 
Datum -0.588 0.623 1.211 
Optimized -0.417 0.384 0.801 
Reduction -29% -38% -34% 

 
To partially answer this, the mid-span FFD control grid was 
copied to the tip and this geometry simulated. This design 
performed worse than the optimum, giving similar efficiency to 
the datum. This is partially due to the limited translatability of 
the FFD parameters (the shape perturbation depends on the 
initial shape) but also suggests that the S-shape was particularly 
suited to mid-span. 

 

 

OFF-DESIGN PERFORMANCE ANALYSIS OF THE FFD 
OPTIMIZED DESIGN 
 
Rotor Characteristics 

To properly assess the benefit provided by the optimized 
blade it is necessary to look at the performance away from the 
design point. A common concern with flow control designs 
such as the S-shape found here is that while it may provide 
benefit at a particular operating point, moving away from this 
could result in a significant drop in performance. 

Figure 23 shows how both the efficiency and pressure ratio 
for the optimized design have been increased by a significant 
margin, and the delta is encouragingly consistent across the 
range of flow rates. A clear reduction in the choke massflow 
can be seen however, which could limit the usability of such a 
design. This reduction in the choke massflow is due to a 

Journal of Turbomachinery. Received September 07, 2016; 
Accepted manuscript posted January 25, 2017. doi:10.1115/1.4035833 
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often takes the form of a ‘S’ shape; as we reach the plateau region on
top, a ‘jump’ or step-change in technology is needed to meet the
challenges set for the design community. Arguably the topology
optimisation will help in this endeavour.

2.2.4 Not overselling the ADO/MDO

Sometimes people who advocate the usage of ADO/MDO inadver-
tently causing it a great disservice by overselling its capabilities. The
author has attended many engineering meetings, where quite hard
problems such as ‘un-running’ a geometry and FE-CFD couplings are

SHAHPAR CHALLENGES TO OVERCOME FOR ROUTINE USAGE OF AUTOMATICOPTIMISATION IN THE PROPULSION INDUSTRY NUMBER

Figure 12. Datum and optimised satellite boom, tested at Southampton University(48). 

†† Φ = (1 + √5)/2.

Figure 13. Datum and optimised stator 
blade tested at the Whittle lab, Cambridge(49).

evolutionary and not revolutionary, most passenger aircraft today
looks the same as aircraft designed in the ‘60s: a cylindrical fuselage
with two wings sticking out, the high bypass ratio family of aero-
engines whether two shaft or three shaft almost looks very similar. 
It is true that necessity is the mother of most inventions, strange

shapes produced for stealth fighter/bomber (shown in Fig. 7)
developed during the cold war arguably is the manifestation of a very
strong requirement to stay undetected, a similar requirement could
lead to strange shapes for the ‘green-aircraft’ of futures, see Fig. 8.
In the engineering design there is a common understanding that ‘If

things are right, they look right’! This may be a strange notion that a
number of arguably good aerodynamic designs based on solving the
Navier-Stokes equation are rejected because they don’t pass the test of
the eye.
Human eye is very quick to detect change in gradients of a geometry

(basically curvature variation, similar to shadowgraphs in experimental
fluid dynamics), basic aerodynamics tells us that the static pressure
variation directly relates to this, and hence the state of the boundary-
layer etc. From stress point of view sharp corners and turning should
also be avoided! Although, the engineers past experience is extremely
valuable, the reason for the above judgment could have non-scientific
and perhaps evolutionary reasons. In literature, the golden divide ratio
(also refer to as divine ratio) (1.61803:1)†† is mentioned as the ‘perfect’
ratio between components defining an assembly. There are plenty of
examples that fall in this category(47). Humans also appreciate
symmetry, and most ‘beautiful’ things have natural symmetry, hence
most people find fractals and symmetrical repeat pleasing to the eye,
e.g. the Persian carpet shown in Fig. 10. Of course, arguably, there are
exception to this rule, see Fig. 11.
As mentioned in Section 2.1.1, it is extremely important to have a

flexible design space, and global optimisers (if allowed) will explore
the design space outside the previous experiences and can produce
shapes that do not conform to any previously-seen. Figure 12 shows
such a shape based on a numerically optimised three-dimensional
boom for satellites(48). The optimised geometry has better vibration
frequency modes (as tested in the lab) and yet deviates from a regular,
symmetrical shape.
It is also quite possible to obtain turbomachinery blades that does

not pass the ‘test of the eye’ yet have better performance, e.g. the
stator blades, shown in Fig. 13, as part of a high fidelity CFD-based
optimisation have much better aerodynamic performance compared to
the base blade (as tested in the lab)(49). Arguably, lack of constraints in
the optimisation process could produce a shape that is perfectly
optimum for one discipline but not the other one. For example, for
structural reasons the blades may not be able to sustain the end loads
or even the gas loads on them. Hence, it is crucial to include all the
necessary disciplines in the optimisation process, leading to MDO and
not just ADO. Never-the-less, it seems the aerospace design is evolu-
tionary and very much conservative rather than revolutionary, as Fig.
14 illustrates, however, the technology advancements (with time)

often takes the form of a ‘S’ shape; as we reach the plateau region on
top, a ‘jump’ or step-change in technology is needed to meet the
challenges set for the design community. Arguably the topology
optimisation will help in this endeavour.

2.2.4 Not overselling the ADO/MDO

Sometimes people who advocate the usage of ADO/MDO inadver-
tently causing it a great disservice by overselling its capabilities. The
author has attended many engineering meetings, where quite hard
problems such as ‘un-running’ a geometry and FE-CFD couplings are
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Figure 12. Datum and optimised satellite boom, tested at Southampton University(48). 

†† Φ = (1 + √5)/2.

Figure 13. Datum and optimised stator 
blade tested at the Whittle lab, Cambridge(49).
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Introduzione – Ingredienti per la CFD
(Crescita in potenza di calcolo)

Anno Computer Potenza di calcolo
1961 IBM 7030 Stretch 1 Megaflop
1980 Cray 1 100 Megaflops
1984 M-13 1 Gigaflop
1997 Asci Red 1 Teraflop
2008 IBM Roadrunner 1 Petaflop
2011 Fujitsu K 10.5 Petaflops
2012 Cray XK7 20 Petaflops
2013 Tiahne 2 34 Petaflops
2016 Sunway TaihuLight 93 Petaflops
2018 Summit 148 Petaflops
2020 Fugaku 442 Petaflops
2021 Frontier 1.1 Exaflops

- Il mio portatile (2018) ha una Potenza di 
calcolo di 116 Gflops

- La mia workstation (2019, circa 2000 euro) 
ha una potenza di calcolo di 1.7 Tflops

- La scheda grafica piu’ potente (NVIDIA Titan 
V, circa 3000 euro)  ha una potenza di 
calcolo di 110 Tflops



Introduzione – Ingredienti per la CFD
(Crescita in potenza di calcolo)

- Il mio portatile (2018) ha una Potenza di 
calcolo di 116 Gflops

- La mia workstation (2019, circa 2000 euro) 
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- La scheda grafica piu’ potente (NVIDIA Titan 
V, circa 3000 euro)  ha una potenza di 
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- La potenza di calcolo cresce di 1.66 volte 
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Introduzione – Ingredienti per la CFD
(Maggiori potenze di calcolo attuali)

Computer Nazione Potenza (flops) Cores (milioni) Potenza (MW) Sistema Operativo
1 Frontier United States 1.10E+18 8.73 21.1 Cray OS
2 Fugaku Japan 4.42E+17 7.63 29.9 RedHat Linux
3 LUMI Finland 1.52E+17 1.11 2.9 Cray OS
4 Summit United States 1.49E+17 2.41 10.1 RedHat Linux
5 Sierra United States 9.46E+16 1.57 7.4 RedHat Linux
6 Sunway TaihuLight China 9.30E+16 10.65 15.4 SunWay RaiseOS
7 Perlmutter United States 7.09E+16 0.76 2.6 Cray OS
8 Selene United States 6.35E+16 0.56 2.6 Ubuntu Linux
9 Tianhe-2A China 6.14E+16 4.98 18.5 Kylin Linux

10 Adastra France 4.61E+16 0.32 0.9 Cray OS



(Distribuzione potenze di calcolo - sistema operativo) 
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Passi di una simulazione numerica 
2. Definizione del modello fisico (equazioni)  

CONS. MASSA 

CONS. Q.TÀ DI MOTO 

CONS. ENERGIA 

+ CONDIZIONI AL CONTORNO 

EQUAZIONI DIFFERENZIALI
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May 14, 2016

∂ρ

∂t
+∇ · (ρ

−→
V ) = 0

∂(ρ
−→
V )

∂t
+∇ · (ρ

−→
V
−→
V ) = −∇p+∇ · ¯̄τ +

−→
S v

∂ρe

∂t
+∇ · (ρ

−→
V e) = −∇ · (p

−→
V ) +∇ · (¯̄τ ·

−→
V ) +∇ · (k∇T ) + Se (1)

∂ρ

∂t
+

∂ρu

∂x
+

∂ρv

∂y
+

∂ρw

∂z
= 0

∂(ρu)

∂t
+

∂ρuu

∂x
+

∂ρuv

∂y
+

∂ρuw

∂z
=

(

−
∂p

∂x
+

∂τxx
∂x

+
∂τyx
∂y

+
∂τzx
∂z

)

+ Sx

∂(ρv)

∂t
+

∂ρuv

∂x
+

∂ρvv

∂y
+

∂ρvw

∂z
=

(

−
∂p

∂y
+

∂τxy
∂x

+
∂τyy
∂y

+
∂τzy
∂z

)

+ Sy

∂(ρw)

∂t
+

∂ρuw

∂x
+

∂ρvw

∂y
+

∂ρww

∂z
=

(

−
∂p

∂z
+

∂τxz
∂x

+
∂τyz
∂y

+
∂τzz
∂z

)

+ Sz

∂ρe

∂t
+

∂ρeu

∂x
+

∂ρev

∂y
+

∂ρew

∂z
= −

∂pu

∂x
+

∂pv

∂y
+

∂pw

∂z
+

∂τxxu

∂x
+

∂τyxu

∂y
+

∂τzxu

∂z
+

∂τxyv

∂x
+

∂τyyv

∂y
+

∂τzyv

∂z
+

∂τxzw

∂x
+

∂τyzw

∂y
+

∂τzzw

∂z
+

∂k ∂T
∂x

∂x
+

∂k ∂T
∂y

∂y
+

∂k ∂T
∂z

∂z
+ Se

t, x, y, z (2)

ρ, p, T , u, v, w, e, 6τij (3)

1



Passi di una simulazione numerica 
2. Definizione del modello fisico (equazioni)  

CONS. MASSA 

CONS. ENERGIA 

+ CONDIZIONI AL CONTORNO 

EQUAZIONI DIFFERENZIALI

Tiziano Ghisu

May 14, 2016

∂ρ

∂t
+∇ · (ρ

−→
V ) = 0

∂(ρ
−→
V )

∂t
+∇ · (ρ

−→
V
−→
V ) = −∇p+∇ · ¯̄τ +

−→
S v

∂ρe

∂t
+∇ · (ρ

−→
V e) = −∇ · (p

−→
V ) +∇ · (¯̄τ ·

−→
V ) +∇ · (k∇T ) + Se (1)

∂ρ

∂t
+

∂ρu

∂x
+

∂ρv

∂y
+

∂ρw

∂z
= 0

∂(ρu)

∂t
+

∂ρuu

∂x
+

∂ρuv

∂y
+

∂ρuw

∂z
=

(

−
∂p

∂x
+

∂τxx
∂x

+
∂τyx
∂y

+
∂τzx
∂z

)

+ Sx

∂(ρv)

∂t
+

∂ρuv

∂x
+

∂ρvv

∂y
+

∂ρvw

∂z
=

(

−
∂p

∂y
+

∂τxy
∂x

+
∂τyy
∂y

+
∂τzy
∂z

)

+ Sy

∂(ρw)

∂t
+

∂ρuw

∂x
+

∂ρvw

∂y
+

∂ρww

∂z
=

(

−
∂p

∂z
+

∂τxz
∂x

+
∂τyz
∂y

+
∂τzz
∂z

)

+ Sz

∂ρe

∂t
+

∂ρeu

∂x
+

∂ρev

∂y
+

∂ρew

∂z
= −

∂pu

∂x
+

∂pv

∂y
+

∂pw

∂z
+

∂τxxu

∂x
+

∂τyxu

∂y
+

∂τzxu

∂z
+

∂τxyv

∂x
+

∂τyyv

∂y
+

∂τzyv

∂z
+

∂τxzw

∂x
+

∂τyzw

∂y
+

∂τzzw

∂z
+

∂k ∂T
∂x

∂x
+

∂k ∂T
∂y

∂y
+

∂k ∂T
∂z

∂z
+ Se

t, x, y, z (2)

ρ, p, T , u, v, w, e, 6τij (3)

1



Passi di una simulazione numerica 
2. Definizione del modello fisico (equazioni)  

- 4 variabili indipendenti:  

- 13 variabili dipendenti:  

- 5 equazioni differenziali  

- 2 equazioni di stato 

- modello per il tensore degli sforzi  

(fluido Newtoniano) 

5 variabili, 5 equazioni differenziali  OK 
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Passi di una simulazione numerica 
2. Definizione del modello fisico (equazioni)  
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Figure 5.4: Spettro di energia in un flusso turbolento

5.2.1 Direct Numerical Simulation (DNS)

È possibile ottenere direttamente la soluzione numerica delle equazioni di Navier-Stokes,
descritte nel Capitolo 3 e valide per qualsiasi tipo di flusso, quindi anche per quelli turbolenti.
Non richiedendo alcuna ipotesi aggiuntiva, questo approccio rappresenta il migliore dal punto
di vista dell’accuratezza e dell’affidabilita dei risultati. Lo svantaggio tuttavia è il costo in
termini di potenza di calcolo richiesta e di mole di dati prodotta. Le simulazioni devono
sempre essere tridimensionali (anche per problemi mediamente bidimensionali) e la risoluzione
spaziale deve essere minore della dimensione dei vortici di Kolmogorov. Il CFL (Courant-
Friedrichs-Lewy) deve essere dell’ordine dell’unità per consentire una corretta risoluzione
temporale.

costo ∝ NcelleN∆t ∝ (Re3/4)2Re3/4 = Re3 (5.9)

dove la proporzionalità del numero di intervalli temporali N∆t dal Re3/4 deriva dal fatto che
∆t = CFL∆x.

5.2.2 Large Eddy Simulation (LES)

L’approccio LES per la simulazione di flussi turbolenti consente una buona affidabilità con
costi computazionali inferiori rispetto a quelli dell’approccio DNS. Si basa su alcune consid-
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Passi di una simulazione numerica 
2. Definizione del modello fisico (equazioni)  

SOLUZIONI: 
1.  DNS: Risolvo tutte le scale della turbolenza. Sono però necessarie 

risoluzioni spaziali e temporali adeguate (costo            )  

2.  LES: Risolvo solo le scale più grandi (non-isotrope) e “modello” quelle 
minori (il costo computazionale è elevato ma minore di un DNS)  

3.  RANS: “Medio” le equazioni costitutive. Non risolvo la turbolenza ma 
modello l’effetto che questa ha sul flusso medio. Il costo è sostenibile e 
questo è l’approccio più comune a livello industriale. Esistono una varietà 
di modelli sviluppati negli anni per simulare in modo soddisfacente diferse 
categorie di flussi (è importante scegliere quello più adatto). I più famosi 
sono il          ,           , Spalart-Allmaras, RSM. 
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Passi di una simulazione numerica 
2. Definizione del modello fisico (equazioni)  
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Passi di una simulazione numerica
2. Definizione del modello fisico (equazioni)

 
Costo computazionale necessario per la simulazione di un’ala a Re=5e6 e AR=10 (fonte 
University of Glasgow) 

approccio scale modellate celle intervalli temporali operazioni
DNS nessuna 1E+17 1E+08 n 1E+25

LES Sub-grid 1E+12 1E+08 n 1E+20

Hybrid LES tutte a parete, sub-grid 1E+10 1E+07 n 1E+17

RANS tutte 1E+07 1E+04 n 1E+11



Passi di una simulazione numerica 

1. Definizione del problema (geometria, condizioni di funzionamento) 

2. Definizione del modello fisico (equazioni)  

3. Discretizzazione (griglia, equazioni algebriche) 

4. Soluzione numerica 

5. Analisi della soluzione 

6. Risultati 
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Passi di una simulazione numerica 
3. Discretizzazione 

- Le equazioni di conservazione sono tutte forme particolari dell’equazione 
tipo: 

FORMA DIFFERENZIALE 

1 2 3 4 

1.  Variazione nel tempo 

2.  Trasporto per convezione 

3.  Trasporto per conduzione 

4.  Produzione (termine sorgente) 
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Passi di una simulazione numerica 
3. Discretizzazione 

- Le equazioni di conservazione sono tutte forme particolari dell’equazione 
tipo: 

FORMA DIFFERENZIALE 

FORMA INTEGRALE 

1 2 3 4 

1 2 3 4 

1.  Variazione nel tempo 

2.  Trasporto per convezione 

3.  Trasporto per conduzione 

4.  Produzione (termine sorgente) 
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FORMA INTEGRALE 

Passi di una simulazione numerica 

- Le equazioni di conservazione sono tutte forme particolari dell’equazione 
tipo: 

- Possiamo studiare il comportamento dell’equazione tipo per risolvere le 
equazioni di NS. (Attenzione alla non-linearità e all’accoppiamento). 

3. Discretizzazione 

1 2 3 4 



Passi di una simulazione numerica 

3a. Suddivido il dominio in celle (su ognuna delle quali vale l’equazione 
differenziale) 

3. Discretizzazione 

3b. Per ogni cella ricavo una versione algebrica dell’equazione differenziale, 
ottenendo così un sistema algebrico, che dovrà essere risolto con metodi 
appropriati 
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Passi di una simulazione numerica 
3. Discretizzazione 

3b. Per ogni cella ricavo una versione algebrica dell’equazione differenziale, 
ottenendo così un sistema algebrico, che dovrà essere risolto con metodi 
appropriati 
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Figure 1: Discretizzazione di un problema monodimensionale con un approccio ai Volumi
Finiti
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Passi di una simulazione numerica 
3. Discretizzazione 

3b. Per ogni cella ricavo una versione algebrica dell’equazione differenziale, 
ottenendo così un sistema algebrico, che dovrà essere risolto con metodi 
appropriati 
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Figure 1: Discretizzazione di un problema monodimensionale con un approccio ai Volumi
Finiti
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4. Soluzione numerica 

Passi di una simulazione numerica 

4. Mettendo insieme le equazioni algebriche ricavate al punto precedente, 
ottengo un sistema (con incognite i     ) che posso risolvere, date 
opportune condizioni al contorno 
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Figure 2: Confronto tra soluzione esatta e soluzione numerica in presenza di produzione di calore, al variare
del numero di volumi di controllo
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Passi di una simulazione numerica 
3. Discretizzazione 

3b. Per ogni cella ricavo una versione algebrica dell’equazione differenziale, 
ottenendo così un sistema algebrico, che dovrà essere risolto con metodi 
appropriati 
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Figure 1: Discretizzazione di un problema monodimensionale con un approccio ai Volumi
Finiti
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Passi di una simulazione numerica 

1. Definizione del problema (geometria, condizioni di funzionamento) 

2. Definizione del modello fisico (equazioni)  

3. Discretizzazione 

4. Soluzione numerica 

5. Analisi della soluzione 

6. Risultati 



Passi di una simulazione numerica 

Pre Processing 

Solver 

Post Processing 

Pre Processing: 
•  Definizione geometria 
•  Creazione mesh 
•  Definizione condizioni al contorno 

Solver: 
•  Specificazione del problema 
•  Simulazione 

Post-processing: 
•  Analisi dei risultati 
•  Scrittura di un report 



Passi di una simulazione numerica 

Pre Processing 

Solver 

Post Processing 

IcemCFD 



Passi di una simulazione numerica 

Pre Processing 

Solver 

Post Processing 

Fluent 
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Passi di una simulazione numerica 

Pre Processing 

Solver 

Post Processing 

Fluent, altro … 
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Solver 

Post Processing 
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Passi di una simulazione numerica 

Pre Processing 

Solver 

Post Processing 

Fluent, altro … 

Iterations 
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Mesh dependency … 



… Fonti di errore in CFD 

Acknowledged Error 
•  Physical approximation error 

•  Physical modeling error 
•  Geometry modeling error 

•  Computer round-off error 
•  Iterative convergence error 
•  Discretization error 

•  Spatial discretization error 
•  Temporal discretization error 

Unacknowledged Error  
•  Computer programming error 
•  Usage error 



… Fonti di errore in CFD 

•  Modelling errors - the difference between the actual 
flow and the mathematical model we are using 

•  Discretisation errors - the difference between the 
exact solution of the mathematical model and the 
exact solution of the discretised equations 
implemented in the code 

•  Convergence errors - relating to the difference 
between the exact and iterative solutions of the 
discretised equations. 



Conclusioni 

•  La CFD rappresenta un importante strumento: 

•  Per aiutare nella comprensione di fenomeni 

complessi (congiuntamente alle prove 

sperimentali) 

•  Per assistere nella progettazione (confronto di 

soluzioni, studi parametrici, ottimizzazione) 
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INTERFACES

Figure 2: Computational domain

(a) Blade and hub surface mesh (b) Close-up view of the hub

Figure 3: Computational mesh for the moving reference frame

A multi-block structured grid (Figure 3) has been used to discretize the governing equations. A
C-grid is used around the blade to capture the complex boundary layer flow (particularly important in

the presence of a transitional model), with a H-mesh structure in the rest of domain.
A grid sensitivity study has been conducted to verify the choice of the numerical mesh. For the

basic mesh, 260 points have been used around the blade profile, 70 between successive blades (in the
wake region). In the spanwise direction, 35 points cover the blade span, while 10 points have been
used in the tip gap region, for a total of about one million cells. A finer mesh has been obtained by

increasing by 30% the number of grid points in every direction. The maximum y+ is of the order of 1
to ensure a good resolution of the boundary layer. Figure 4 shows the difference in the coefficients of

torque and static pressure for coarse and finer mesh (steady-state simulations): while there is a small
divergence in the results for higher flow coefficiencts (higher angles of attack) the values obtained
with the coarser mesh are acceptable.

RESULTS

Integral analysis

Figure 5 compares the non-dimensional coefficients of torque (Figure 5a) and static pressure drop
(Figure 5b) with experimental data. The flow coefficient φ is calculated from the piston velocity,

assuming the flow at inlet to the turbine to be axial and neglecting compressibility effects. The
agreement is satisfactory. The maximum value of torque during the outflow phase (positive φ) is

5
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CFD 1 - Turbina Wells
Fig. 30 Gauge pressure „N/m2… distributions along the chord fraction at different R values obtained using the Reynolds-
stress model

Fig. 31 Tangential view of the pathlines for „a… U!=0.218 and „b… U!=0.238

Fig. 29 Radial vorticity contours for U!=0.257
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CFD 4 – Scambiatore di calore
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CFD 5 – Profili alari



CFD 6 – Ali transoniche



CFD 7 – Incendi boschivi
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Docente del Corso 
Dr. Ing. Tiziano Ghisu, PhD, Ricercatore di Macchine a Fluido (ING-IND/08) 

Obiettivi 
Al termine del corso lo studente avrà acquisito le seguenti competenze: 
- Individuare correttamente i modelli fisici e matematici per la risoluzione di problemi fluidodinamici 
- scegliere adeguatamente i modelli numerici e valutare correttamente le condizioni al contorno 
- utilizzare codici di calcolo commerciali di modellazione geometrica, generazione di griglia e 

risoluzione fluidodinamica 

Prerequisiti 
Lo studente dovrà conoscere le nozioni fondamentali di analisi matematica e di fluidodinamica 

Contenuti 
Il corso vuole fornire un'introduzione all'uso dei programmi di calcolo per la risoluzione numerica di 
problemi di fluidodinamica. 
È prevista una prima parte di tipo teorico, volta a fornire le conoscenze di base sulla soluzione 
numerica delle equazioni differenziali ordinarie e delle equazioni alle derivate parziali. La seconda 
parte presenta le equazioni fondamentali della fluidodinamica, alcune loro peculiarità, ed i metodi 
numerici utilizzati nei programmi di calcolo fluidodinamico disponibili in commercio. 
La turbolenza e lo strato limite, fondamentali nella maggior parte dei flussi di tipo “industriale”, sono 
presentati nella terza parte, insieme alle modalità di soluzione oggi disponibili. 
Durante il corso sarà svolta una serie di esercitazioni che porteranno lo studente all'utilizzo di 
programmi di generazione di griglie e di risoluzione numerica. Ampio spazio sarà dedicato al 
trattamento dei dati ottenuti dalle simulazioni. 

Metodi Didattici 

Parte I. 
Introduzione (2 ore) 
Richiami sulla soluzione numerica delle equazioni differenziali ordinarie (6 ore) 
Equazioni differenziali alle derivate parziali (6 ore) 
Esercitazioni su Matlab (4 ore) 

Parte II. 
Richiami di dinamica dei fluidi (6 ore) 
Metodi numerici (6 ore) 
Esercitazione introduttiva alla modellazione geometrica e alla soluzione numerica (6 ore) 

Parte III. 
Nozioni di base su turbolenza e strato limite (6 ore) 
Equazioni RANS, LES e DNS. Modelli di turbolenza (6 ore) 
Esercitazioni pratiche (12 ore) 

Verifica dell'apprendimento 
L'esame finale consisterà nella redazione di due relazioni sulle esercitazioni svolte a lezione (50% 
del voto) in una discussione della parte teorica del corso (50%). 
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2. Richiami sulla soluzione numerica delle EDO (4 ore) 
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3. Equazioni RANS e modelli di turbolenza (8 ore) 
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Strumenti di Calcolo
• Matlab / Octave 
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