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Introduzione: grazie alla sua ala delta, lo Space Shuttle Orbiter rappresenta un caso
estremo di stabilita statica, operando da Mach 25 fino all’atterraggio subsonico

senza spinta propulsiva.

TOP VIEW REAR VIEW BOTTOM VIEW
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Obiettivi: analizzare 1l comportamento 1n termini di stabilita statica dello Space

Shuttle Orbiter durante le fasi di rientro e atterraggio, dopo aver approfondito le

peculiarita aerodinamiche dell’ala a delta.

Aerodinamica
dell’ala a delta

Applicazione
all’Orbiter

»

formazione di vortici stabili
per a > 5°—10°

vortex lift, ritardo dello

stallo aerodinamico

transizione dal rientro
all’atterraggio (40°> a >10°)

crescente contributo del
vortex lift
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[ parametri geometrici caratteristicit che definiscono questa configurazione sono:
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AR = Infinite
2-dimensional

low)

S~

Induced angle of attack

LIFT

10 15 20
WING ANGLE OF ATTACK-DEGREES

25

Basso aspect ratio (AR)
Ampia superficie alare
Elevato angolo di freccia
Bordo d’attacco affilato
Grande corda alare

Assenza o riduzione del piano di

coda orizzontale
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Vortex Lift: portanza aggiuntiva generata dalla depressione della coppia di vortici sul

dorso alare, che si somma al contributo del flusso aderente e ritarda lo stallo ad a elevati.

CL 4 Ala a delta:
il C; continua a crescere
= Ala convenzionale oltre lo stallo convenzionale
4.4 ——— Ala a delta (totale) \
1T ----- Portanza lineare (comune)
----- Portanza non lineare (vortex lift)
20 +
Stallo ala convenzionale i CL fotals
2 (ala a delta)
(asm!l = 15 )
1§ 4
l = Portanza
3 lingare
1.0 L J) J (comune)
‘. Fortar e I
0.5 + | (R i)
C totale (ala a delta) = Portanza lineare +
Portanza non lineare (vortex [iff)
0 10 20 30 40 a (deg)

= o
Agran = 15
(ala convenzionale)

- incremento di CL per valori di a elevati

- all’incremento di portanza ¢ associato

un aumento della resistenza indotta
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Configurazione Tailless — delta:
- risparmio in termini di peso A
- minore resistenza aerodinamica parassita

- stabilita garantita unicamente dall’ala principale

Ala a doppia delta ogivale:

- doppia freccia alare: 81° (sezione interna) e 45° (sezione esterna)
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SPACE SHUTTLE ORBITER: SUPERFICI DI CONTROLLO % ’.‘l.;
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Gear

- 1l body flap

- lo split rudder/speed brake

- gli elevoni

Superfici di controllo: 1l controllo dell'Orbiter durante 1l rientro e l'avvicinamento ¢

affidato a tre superfici di controllo integrate nella struttura alare e nella fusoliera.
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Test sperimentali (NASA, 1979):
- modello in scala 1:100 (configurazione 140A/B Space Shuttle Orbiter)

- gallena del vento a flusso indisturbato a Mach 10.3

Modello 140A/B Space Shuttle Orbiter:
configurazione di design aerodinamico che

include le tre superfici di controllo dell’Orbiter
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Fase di lancio: decollo verticale = distacco booster e serbatoio esterno

Fasi di rientro:

1. De-orbit burn
Entry Interface
Roll Reversal
TAEM
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- De-orbit burn: accensione OMS, Av = 90 m/s, durata ~ 3 min

- Riduzione del perigeo e rotazione con prua verso l'alto

- Entry Interface (EI): quota ~ 120 km e velocita = Mach 25

- Configurazione: a = 40°, bank angle = 0° (fino a
~80 km) -2 freno aerodinamico + protezione

termica

De-orbit burn
Av =90 m/s Perigee

{transfer orbit)

Fictitious
Keplerian
transfer

Keplerian transfer
orbit to El

12



[=E]  DEGLISTUDI

et .*3/ 2 UNIVERSITA
cj Bl ::=<=" ROLL REVERSALS E FASE TAEM Sl oo

\‘-E;L@;

Roll Reversals: virate a "S" (bank angle fino a 70°)

- Dissipazione energia extra e correzione della rotta laterale

TAEM: Mach 2.5 (quota ~82.000 ft, distanza ~111 km dalla pista)

Avvicinamento in due tratti:
=> Outer Glide Slope (20°)
=2 Inner Glide Slope (1.5°)

-2 Flare finale e touchdown sulla pista
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Il presente elaborato ha permesso di analizzare e individuare le caratteristiche di
stabilita statica dovute all’impiego dell’ala a delta al caso dello Space Shuttle
Orbiter.

Attraverso ’analisi de1 dati sperimentali, ¢ emerso che:

piano margini dipendenti dalla
o » stabilita neutra per a = 20° » deflessione di body flap ed
longitudinale :
elevoni
piano » intrinseca instabilita statica » per la quasi totalita degli a
latero-direzionale direzionale esaminati
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