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Part 1

TEORIA
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1.1. IL VELIVOLO CONVENZIONALE INTRODUZIONE

Si introduce una schematizzazione geometrica della posizione e dei valori relativi alle superfici
alari di un velivolo convenzionale.

Lwb ct
L?h'"‘-"
------- _ Dt
1act
i MOwb(+) "2a’ ! + Mot=0
i ! X
m___!! ! :
- i 1
B —— H
ZYy X Vo !
wy JF\FW‘ -
i Ve f

Figura 1.3: Schematizzazione di un velivolo

L’asse x definisce 'orizzonte locale, mentre le due rette al di sopra pitl spesse sono rappre-
sentative dell’ala, di corda ¢, e dell'impennaggio orizzontale di coda, di corda c;.

Nell’analisi dell’ala (wing ,,) si include l'interazione con la fusoliera (body 3): la direzione di
portanza nulla Cp,, ha calettamento i,,, rispetto all’orizzonte locale x e angolo di assetto ayp
rispetto alla velocita del flusso indisturbato V,,; dal centro aerodinamico ac,,; si considerano
portanza L, e resistenza D,;, rispettivamente perpendicolare e parallela a V., e momento

Mowp; tale acyyp si trova ad una distanza xg, 2¢ dal centro di gravita @ del velivolo.

Invece 'impennaggio orizzontale ha, dalla direzione di portanza nulla Cr; = 0, calettamento i,
ed assetto oy rispetto alla direzione della velocita effettiva della corrente V,r¢. Questa velocita é
la risultante dopo che la V,, ¢é stata perturbata dalla velocita di influsso V; dell’ala. Il suo centro
aerodinamico ac; & distante [ dal CG e It dall’acyy. Sussiste una relazione fra le caratteristiche
geometriche di ala e impennaggio di coda, e cioé
7 Sl
Sc
In ultimo, T' e Fp sono caratteristiche del sistema propulsivo, a zp e zp dal CG.

Si vogliono ricavare dei valori per il velivolo utili per successive analisi. In particolare questi
sono dei coefficienti di momento: in ultimo si vuole ricavare il C;, del velivolo completo, e per
far cio si ricaveranno separatamente il Cyy,,, ed il Cyyg,, rispettivamente di un velivolo tutt’ala
e del solo impennaggio orizzontale.

1.1.1 L’ala - calcolo del C,,,,

Iniziando dal Cyy,,,,, si ricercano le componenti normali N, e tangenziali C'y,, delle forze aero-
dinamiche sull’ala (rispetto ad z), supponendo che l'angolo fra V., e lorizzonte locale, cioé
Qb — Twh, sia sufficientemente piccolo, e che D, << Lyp.

{wa = wa COS (awb - Z.wb) + ow sin (awb - Z‘wb) ~ wa + ow (awb - Z'wb) ~ wa (1 3)

Cuyb = —Lypsin (awb - iwb) + Dyyp cos (awb - Z'wb) 8 Dyp = Lap (awb - Z.wb)

Ora é possibile calcolare il momento Mg = % pVQSCMGc attorno al centro di gravita.

12
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1.1. IL VELIVOLO CONVENZIONALE INTRODUZIONE

11 coefficiente ¢ ¢ il down-wash angle (o fattore di induzione) ed ¢ significativo il termine al
suo interno, g, non dipendente da ,;: quest’ultimo indica che, anche se ay, = 0, il down-
wash angle non é nullo se ’ala non é svergolata. In ultimo, il down-wash factor é solitamente
0.6 < (1 - g—(i) <0.95 e 7 é il calettamento aerodinamico ala-coda.

Si passa ora a calcolare il Cyy,, nello stesso modo del caso dell’ala, esplicitando Ny e Cy.

{Nt =1L COS(O{t _it) + Dy sin (O[t —’Z:t) ~ Ly + Dy sin (Olt —’l:t) ~ Ly (1 8)

Ct = —Lt sin (Oét - ’Lt) + Dt COS (Oét - Zt) N Dt - Lt sin (th - Zt)

A questo punto si applica un’ulteriore semplificazione, e cio¢ che D; « Ly == C} < Ny.
Inoltre, si fa notare che Ij = [; - (xG - x;) Si puo ricavare un termine analogo a V' anche nel

caso dell’impennaggio di coda, V7, relazionato al primo proprio per mezzo di I}. Difatti

7o SOtle

Se (1.9)
oo S Sl (]S Siro sy Sire-d,

Sc ~ Scl’ ¢ Se S c S c

Siano L; = %pVQStC’Lt la portanza dell’impennaggio di coda e Cpr; = asay il coefliciente di
portanza, funzione della Vey;.
Dalla (1.8) trova Mg, e lo si divide, come prima, per %pVQSc

MGt N —Ltl£ perché provoca momento a picchiare
Mg ~Ld,  —3pV7SiCp- 1 Sl — _ Szg-a.\ (1.10)
CMe: = 1 2a. 1 120, 1 =-Cri—=-Cp V' =-Cpr |V - 7 —
5pV2Sc  5pV3Sc }pVZSc Sc S c

1.1.3 Velivolo completo - esplicitazione del C),

Introducendo il Cyy,., coefliciente di momento angolare generato dal gruppo propulsivo, & possi-
bile calcolare il Cps dell’intero velivolo unendo le (1.5, 1.10).

Cmg = OMgyy, + Crig, + Cuip

— 7! o =
= Chtyuy + Crun 220 — 1,V + CLt%% +Chryp
St rag —.’17(’1 —
= CMo,, + Cwa+CLt§ =2 - CLV +Cuyp (1.11)

—
L=Lyp+Ly = Cp,

xG - T,

:CMOwb+OL —CLtV-FCMP

Sviluppando ulteriormente il Cp,, con lausilio della (1.7), si ha

Cr=Cru + CLt% = Qb Olwb + atat% a.n Qaob Qb + At [awb (1 - gz[) _ 1] %
= Qb b [1 + %% (1 - gz)] —at%i sia F = ;‘T;)% (1 _ gz[) S0 (L12)
= QupQyp(1 + F) — at%i
14
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1.1. IL VELIVOLO CONVENZIONALE INTRODUZIONE

Si nota che agtallo > Quwb,,y,- I Figura (1.6) incremento ¢ molto accentuato rispetto al caso
reale: se stalla l’ala, stalla I'intero velivolo, e agtallo € maggiore di una quantita irrisoria.

Disegnando un velivolo completo si possono apprezzare le descrizioni appena fatte.

Figura 1.7: Angoli « del velivolo completo

Si nota che la direzione di portanza nulla, cioé per a =0 = C, =0 = L =0, & compresa
fra la direzione di portanza nulla del complesso ala-fusoliera C7.; = 0, definita dall’angolo .y,
e quella della coda Cr; = 0. Si nota, infine, che |ay| > |aup|: cid avviene in quanto, per avere
portanza nulla, deve valere L; = —L,;; essendo la Sy < S, a parita di tutti gli altri parametri,
sard o a dover essere piu grande di .y, in valore assoluto, per compensare.

Pertanto, nel grafico in Figura (1.6), é corretto supporre che l'ordinata C, sia pid vicina a
quella di Cpp rispetto a quella di Cp;.

A questo punto si puo migliorare la formulazione dell’angolo «,,;, da inserire nell’espressione
del Cpy,, nella (1.11). Dall’espressione del Cp, nella (1.12)

S .
ac +at§tz (1.14) as S .

atargt (11 1.15
wn(1+ F) TS (1.13)

S
Cr = aa = aypap(1 + F) - atgti = Q=

in cui si é ricondotto ay, a soli termini riguardanti il velivolo completo e la coda. Op-
pure, osservando la (1.15), si nota che la differenza fra a e a,p ¢ proprio il contributo dato
dall'impennaggio di coda.

Prima di ricavare il Cys,, finale si ricava un’espressione pit esplicita CL=0
per il Cyz,. Facendo riferimento alla Figura (1.8), si nota che apg ¢ S T e
I’angolo fra la direzione di portanza nulla Cp = 0 e la direzione della oL &. p/ﬁ'/
spinta/trazione T', mentre ap & Pangolo fra quest’ultima e la direzione ap
della velocita del flusso V.. La somma di questi due coincide con «, Voo
e pertanto si puo ricavare la variazione del coefficiente di momento in
funzione di quest’ultima. In formule Figura 1.8: ap, apg

~ 1
0Cn,  0C, (’90};/ Chup _O0Cmp _0Cy, Cup
da  Odap Aa - dap ap Oa (a=apo) = oo s Oa aro (1.16)
NI

CMPO =cost

Introducendo tali risultato nella formulazione (1.11), in aggiunta all’espressione dell’angolo
ay dalla (1.7), si ricava

16
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1.1. IL VELIVOLO CONVENZIONALE INTRODUZIONE

centro di gravita del velivolo CG sarebbe coincidente con il fuoco dello stessol?!. Riprendendo la

(1-19) e ponendo Chs, =0, si ricerca il ””TG Crraco = w?N
1.19 : — 0 10C
CMa:():xﬁ :ml(:)ml:&+%v l—i _ Y~ Mp (1.20)
C ICpa=0 C c c a Ja a Oa

Esplicitando % (o qualsiasi altro termine a secondo membro) della (1.20) e sostituendolo
nella (1.19) & possibile ricavare un’importante formulazione per il Cjy.

C
acw Ct
Xa' Tact

Figura 1.9: Posizione del punto neutro N per avere Cpsq <0

Il termine *¢—*X ¢ detto margine statico. La posizione di N ¢ sicuramente all’ascissa xy

e ad una qualche ordinata, qui non definita. E poi il tail a garantire 'equilibrio e, quindi, ad
annullare il Cjy,. Richiamando la Figura (1.2)

Cmp Cr=f(a)
Cwmo Cmo>0
Cma<0
Oleq
N

si vogliono trovare dei metodi che permettono pur sempre di annullare il Cpz, = Cpro + Crracr
della (1.17) ma che consentono di avere diversi cq. In particolare si ricercano dei termini nel
Chro e nel Chyq, rispettivamente nelle (1.18, 1.21), che permettono di raggiungere tale scopo.
Vengono di seguito elencati brevemente per poi essere analizzati in dettaglio in seguito.

(2] Termini analoghi a “fuoco”: aircraft aerodynamic center, o centro aerodinamico del velivolo; neutral point, o
punto neutro

18
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1.2. L’EQUILIBRATORE INTRODUZIONE

1.2 L’equilibratore

Si analizza il metodo pit utilizzato per variare il C;, di un velivolo. Viene di seguito presentato
lo schema geometrico di un impennaggio orizzontale di coda con configurazione a superficie fissa
e mobile, rispettivamente stabilatore ed equilibratore di lunghezze ¢; e c..

Ct

Cutl =0
al¥, ALt(+) Ce

_ TAd
Cue|, =0

act

ot| = O(+)

ot Veff

Figura 1.11: Stabilatore con equilibratore avente escursione § > 0

L’equilibratore ha escursione positiva § > 0 per rotazioni orarie. 1t
Dalla Figura (1.11) si nota che la direzione di portanza nulla, con
equilibratore in posizione neutra 6 = 0, ¢ Cr¢s, = 0, con as-  [=o—
setto ays_, rispetto alla V.s; e non coincide con la corda alare:
un’escursione § > 0 provochera una variazione della direzione di por-
tanza nulla ed un aumento di portanza AL; > 0. In particolare,

|
|
|
|
|
!
CrLtls.o = 0 varia di un 7AJ ed avra assetto ay, e cioé I

Ce
0 0.4 ct 1

Ce
A(Jét =7AS con 7= 0.6 per ? ~ 0.4 (122) Figura 1.12: Grafico 7— i—e
t t

Quindi un’escursione dell’equilibratore, ad esempio, di 10° fara variare 1’assetto complessivo
al pitt di 6° circa, considerando valori soliti per il rapporto fra lunghezza dell’equilibratore e del
tail complessivo, Z—Z ~ 0.6, come si evince dalla curva in Figura 1.12.

Si aggiunge nella (1.7) il termine 76, pertanto

e ) 0
Oa

Da cui si ricavano Cr; = aroy € Cp, e Cyy,, del velivolo complessivo.

Crt = arog = ag [awb (1 - 85) —i+75]

da
Cr=ClLlso+ %5 =Craa+Cprs6 (1.24)
aC
CMG = CMG|6:0 + 8](\546 0= C]Wo|g;% + CMaOé + C]\/[(s(s con C]y[(s <0

Il termine Cy;s & detto elevator power, e questa derivata indica quanto la coda sia in grado
di far variare il coefficiente di momento di beccheggio e, quindi, quanto sia capace di garantire
diverse condizioni di equilibrio; il suo segno, come si nota in Figura (1.11), & negativo, in quanto
a rotazioni positive di § corrispondono variazioni positive di Cr|s., = 0, le quali generano
portanza aggiuntiva AL; > 0 e, in un velivolo convenzionale, cid comporta un momento picchiante
aggiuntivo attorno al centro aerodinamico del velivolo complessivo.

20
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1.2. L’EQUILIBRATORE INTRODUZIONE

Dividendo brevemente I’analisi per velivoli convenzionali e quelli tutt’ala, é possibile riscrivere
opportunamente le Crs e Cprs nei due casi. Richiamando le (1.12, 1.11) e derivando in 94, e
ricordando che nell’esplicitare A i xg divengono x, si ha

S,
Cr=Crup+ CLtgt
zo—x! _
Cmg = Chy,, + CL ¢ T4 _CpV+ Cuy
% =C _ 6Cwa " aC’Lt &
a5 T s 5 S
—> ~ 0
6CMG _ C]\/[5 _ (Q)CMOM) + aCL xra —(E; B aCLtV+ [“)CM
96 95 3% 85 26

VELIVOLO CONVENZIONALE
ath 80ét St _ St

— Q4T

96 94 S day 6 S S
St 4 /
CM6:60%%+8(%+C“S)xg—ma_8CL Sy xg-u

Cps - OCpat, , OCLt S

tv> Ot —
V=—ur —a;TV

06 c 15):) S c
0
_ ! o —
A=CraCus —CraClrs = CrLa iatTM -7V | - ax%ﬂ' iaﬂ
S c c S

VELIVOLO TUTT ALA

Cps = ot

=705 "5 5 o5

8CM0 b 9 (CL“’b + QE{%{) rg — J)(,l 80924 8C]y10 b 8Cwa rg — .13(’1
Cus = =2+ - V = 2+
06 15):) c ) 15)) 06 c
0 0
A=CraCums = CrmaClLs = CLa 0o, OCrwh T | o™ o OCLus
o)) 15)) c c 15}

(1.28)

Si precisa che, nelle espressioni del velivolo tutt’ala, il § é riferito all’elevone e non all’equilibratore.

Riassumendo si € trovato

VELIVOLO CONVENZIONALE VELIVOLO TUTT’ALA
OC

Crs = e Crs = 865 b o)

- = 601\/[ 6CL bxg—a:’ 1.29
C _ Pt TG —Tq % _ owb w a

Mo =gt AT Oms= =55 " "85 ¢
— / JR—
A:C’LaiatTM—CLaatTV A:C'La%
S c 06

Vale sempre Cro > 0. Per il velivolo convenzionale V > %% = A<0,con A+ f(zg);
per il velivolo tutt’ala, analogamente, poiché ad escursioni positive dell’elevone si ha un momento

picchiante, % <0, e dunque anche in questo caso A<0e A+ f(zg).

22
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1.2. L’EQUILIBRATORE INTRODUZIONE

1.2.1 Speed Stability

La speed stability ¢ la tendenza del velivolo a mantenere una certa velocita di equilibrio preesistente
Veq anche a seguito di un disturbo. L’analisi ¢ analoga a quelladel Cr,_, = f ((5eq) in Figura (1.13),
anche se ora si ricerca una relazione fra Ve, = f (5eq). Introducendo ’espressione della portanza
o del peso L =W (1.1) con O, = Cf,, e sostituendola opportunamente nella (1.27) si ottiene

W/S CLa CMa CLa CMa W/S
B 7 S S S
Dal grafico in Figura (1.16) si nota che il termine
noto funge da asintoto, per xg = x, verso il quale deq =~ Vmin Vmax
tendono tutte le curve deq (Veq): per tale motivo si -CL(ICM(# _)E>XN
tenta di avere —% < Ormaz- A XG=XN
In questo grafico il campo di velocita opera- Smax | 20° i T
tivo tale per cui Veg € [Vinin, Vinaz| limite Iascissa,
mentre I’escursione dell’equilibratore, in questo caso / Veq
supposta ¢ € [-20°, 20°], limite l'ordinata. Si nota / -
che solo xg, garantisce la possibilita di avere un XG2 /
JeqVVeq: in generale, § a cabrare (negativi) portano
ad una velocita inferiore, viceversa per d picchianti. XG3
La speed stability implica, inoltre, che, con- Smin~ [-20° |
siderando ad esempio 0 < d4 < d g, questi provochino

al tail un Ly, < L;,. Seguendo I’esempio, per J pic- '

chianti ¢’ un proporzionale aumento di portanza al Figura 1.16: Speed Stability - deq = f (Veq)
tail che fa proporzionalmente picchiare il velivolo e, dunque, la V,, sara proporzionalmente mag-
giore, con Veq, < Veq,. In condizioni di instabilita (cioé per zg > xn), a parita di 0 si avrebbero
Ly, > Ly, con le ovvie conseguenze. Se, invece, si € a d4 e il moto viene perturbato con un
06 > 0, ci si trovera a picchiare senza aver perd modificato il § effettivo: cido comportera ’avere
una L; non idonea all’equilibrio (maggiore) ed una velocitd maggiore; avendo §4 > d4 + 99, la
speed stability tendera a far cabrare il velivolo e a riportarlo alla condizione iniziale.

Dunque esiste speed stability se la pendenza della curva é.4 € positiva, jf/e" > 0.
eq

1.2.2 Determinazione sperimentale di =y

ds
Derivando il d.4 rispetto al coefficiente di portanza in con- “ﬁ_
dizione di equilibrio, Cr,,, dalla (1.26), €
ddeg _ Cma 121) _axg-2N _ CraZg-aN (1.33) 1 I XN X
dCr., A A ¢ A c —
si pud determinare la posizione del fuoco del velivolo, xy, ,-’+£ @ IXGl

per estrapolazione numerical®!. In particolare, registrando il
CL ed il valore del dcq per due diverse condizioni di volo, €  Figura 1.17: Estrapolazione zx

tracciando questa coppia di valori in un grafico %| (x), con z ascissa di riferimento avente
eq

origine nel muso del velivolo, si ottiene x come nel grafico a fianco.

Condizioni equivalenti di stabilita statica longitudinale

CMa<O

[518i ricorda che la differenza g —xn €& detta margine statico.

24
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1.2. L’EQUILIBRATORE INTRODUZIONE

La negativita dei coefficienti é ricavabile in Figura (1.19). Si consideri inizialmente il profilo
simmetrico in alto, con § = 0 e ;45 = 0: 'unico fenomeno che puo creare Cyg #0¢é oz #0. Se ag > 0
come in Figura, sul dorso dell’equilibratore c’é¢ una depressione, sul ventre una sovrapressione:
cio implica un momento picchiante attorno all’asse dell’equilibratore, e cioé che all’aumentare di
a, il Cy € negativo, e pertanto by = %CTI; <0.

Guardando il secondo profilo simmetrico in Figura (1.19) si nota che sia 6 > 0 che dqp > 0,
mentre il profilo é investito con corrente parallela e coincidente con la direzione di portanza nulla,
e pertanto a = 0. Supponendo di scindere i due contributi, sia inizialmente § > 0 e 445 = 0 (quindi
il tab ¢ allineato con l’equilibratore inclinato): questa situazione provoca lo stesso effetto del caso
precedente, la deflessione provoca una depressione sul dorso ed una sovrapressione sul ventre,
con una risultante tale da provocare un momento picchiante di cerniera, e pertanto by = agTH <0.
Anche considerando § =0 e dtap > 0 si ha lo stesso effetto, pitt 0 meno ingente a seconda della

geometria, ma comunque bz = géch <0.
ta

I coefficienti by, by e bz sono influenzati da numerosi fattori: sicuramente dipendono dal fluido
(M, Re) e dalla geometria del profilo.

In particolare, i due rapporti i—f e 2—5 variano l'entita del momento generato a parita di vari-
azioni angolari, cosi come anche 3, angolo di apertura in uscita del profilo al bordo di fuga, la
forma del becco dell’equilibratore (cioé la superficie di separazione fra stabilizzatore ed equilibra-
tore, semicircolare in Figura 1.19), l'esistenza e la forma di una eventuale fessura fra stabilizza-
tore ed equilibratore (per ritardare il lo stallo anticipato all’equilibratore), e la forma del bordo

d’uscita (a punta in Figura 1.19, ma potrebbe avere un certo spessore troncato s » 0.5 mm).

Ricavando una relazione fra a; e «y, per mezzo della (1.7), & possibile scrivere il Cy in
funzione di un termine non dipendente da « (del velivolo complessivo), C'yo, uno dipendente,
CHa, ed i restanti termini funzione dei §, d;45. Allora

CH = CHO + CHaOé + b26 + b36tab

(1.7) Oe . (1.15) as Sy .

as =] 520 = ap|l-—=—]-1 con Qyp = O+ ——1

tab= 8 a S
— apmafr- ) @Sy %)

o da a S da
Oe . atSt Oe
—af1-E )il - &
(1)l -5
(1.37)

(1'—14)a 1—§ -1 1—7% é 1—$ conF(l'—u)ié 1—@
- Ox awp(1+F) S Ox  aw S Ou

Oe . F Oe )
_a(l_aa)_z(l_1+F)_a(1_aa)_1+F

Sostituendo il risultato di oy della (1.37) nella vecchia formulazione del Cg (1.35) si ha

CH :b0+b1 I:Oé(]. 85) ‘ :|+b25+b36tab

da) 1+F
Oe 1.38
:bo_b11+F+b1(1_8(1)&+b26+b35tab ( )
|
Cho Cha
26
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1.3. COMANDI LIBERI INTRODUZIONE

1.3.1 Fuoco a comandi liberi

Si analizza il comportamento del fuoco x di un velivolo quando i comandi non sono pitt bloccati,
e cio¢ quando non c’é piu azione da parte del pilota o, analogamente, non c’¢ pit un attuatore
o altro componente analogo a mantenere le superfici mobili nella loro posizione originaria.

In particolare si vuole dimostrare che la condizione a comandi liberi é¢ meno stabile di quella

’
a comandi bloccati e che “X < £X_ Sj riprendono la (1.20, 1.21) e la si riscrive con i termini a
comandi liberi, introducendo il free elevon/elevator factor 0 < f < 1, a seconda che si parli di
velivolo tutt’ala o convenzionale, che riduce a o ay.

’ - 1 _
IN T Gyp(y_02)_10Cu, Chita = a 82N Comandi bloccati
c c a Ja] a O ¢ (1.43)
I ’ . 1 o, :
TN _Ta Jorgp(y 0e) 10Cu, Cly=aZE"IN Comandi liberi
c c a Oa) o O« c

Come fatto nella (1.40), & possibile esprimere anche il C’fuc come somma di due coefficienti,
uno indipendente da «, C';,, ed uno dipendente, C'};,. Dunque, in analogia alla (1.24),

’ ’ ’
CMG = CMO +CN[aa+CM6§float = CMO +CMaOé

2 Gy + Catar = S22 (O + Coraer + bsbian)
2

C
=Chyo - bié (CHO +b30tap) + (CMa -
2

CmsCra

(1.44)
by )O‘

Cho Cta

E gia possibile fare una considerazione sulla stabilita di un velivolo a comandi liberi: il termine
C'yo, nella (1.44) & composto dal Cprq a comandi bloccati a cui viene sottratto un certo termine;
in particolare, Cprs < 0 per le considerazioni fatte nella (1.29), Cx, < 0 in quanto b; < 0 (1.36)
con il down-wash factor positivo (o unitario per velivolo tutt’ala), e by < 0 (1.36). Dunque il
termine in realta va a sommarsi al C;, facendo si che

Chria <Clya <0 (1.45)

Essendo C)y negativo, un valore maggiore implica una “minore negativita” e, pertanto, una
stabilita inferiore (seppure il C'},, resti negativo per garantire la stabilita).

Unendo le (1.43, 1.44) si ricava un’utile formulazione, sia per il velivolo tutt’ala che per quello
convenzionale, riguardo al margine statico, e cioé

zg-2y Ol (144) 1 o CmsCha
— == =" — | COyg——7—
c a’ a’ by
(143) 1 Jre—an CmsCha
a c ba

(1.46)

a

Qualitativamente, studiando i segni della (1.46) e supponendo che % = g,—za ~ 1 (1.42), si
nota che il margine statico del velivolo a comandi liberi & anteriore rispetto a qﬁello a comandi
bloccati, e cio¢ 'y < zn. Se il velivolo ¢ stabile, e cioé zg < xn, puo sia accadere che a comandi
liberi resti ancora stabile (xg < @y ), se esisteva gia prima sufficiente margine statico, oppure che
diventi instabile. Si chiarisce la situazione piu precisamente analizzando il tutto prima per un
velivolo tutt’ala e poi uno convenzionale.
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1.3. COMANDI LIBERI INTRODUZIONE
1.39 a
C,Lt ( = ) ats — b*e (bO +bias + b35tab)
2
Qe b1
= —— (bo + b30tap) + | ar — ae— | s
bg b2
| S —
. o (1.50)
00 =ay=a;-a b—lza -a Tb—lza 1—Tb—1
0. t =0t — Qe b t —ay b t b
| S
f

dove si & introdotto il free elevator factor f. L’ultima equazione della (1.50) indica che,
per quanto 2—1 ~ 1 e 7 sia piccolo, comunque ad «; € sottratto un termine positivo e, dunque,

I’equilibrio al tail ¢ ridotto a comandi liberi rispetto al caso dei comandi bloccati.

Invece, per dimostrare che x'y <z, si riscrivono inizialmente le formulazioni opportune del
Chrs e Crs dalla (1.29), per poi sostituirle nella (1.46).

S, S -z — - —
CLs = Zayr, Cus = ftanixc Ta _ a7V = C’Laizc Ta _ acV (1.51)
S S c c
va—:C;V 1 CumesCra  121) 1 za—-2N CusCHa
_— = — CMOt _— = —1la —
c a’ b a’ c by
(s 1 JFE TN CHa CMxG -z, N CHa WV
a’ c by c by
_0rc_0sn CHap 26 CHor %o CHo\ 3 Ta _ Ta=3N 2N
a ¢ ad c a’by c a’by c b c c c
a CHa TN CHa CHa zo -2y Cha =
=—\|a- Crs|-——\a- C Crs—2 V
a’e (a by Lé) ‘c ( bo La) a’by Lo a’by
C @ - C «a I7 . .
_re _In A me N H a.V Sostituisco le (1.38 Cyq, 1.51 Crs)
c c a’by c a’by

ra TN b1 Oe\S: =zl -xzy b Oe — a.by
==Z-"4 (1_)Saec+a’b2 1—% a.V  raccolgo by

c c a’by Oa S c
Ty TN ach Oe\ (= Sian-2
NIV 1-— | (V-2 e 1.52
c c a’by ( 804)( S c ( )

Il termine che si sottrae ad *X- nella (1.52) & positivo ed ¢ una costante una volta definito il
velivolo. Cio significa che, anche nel caso di velivolo convenzionale a comandi liberi, =y < xy,
elemento che va ad aggiungersi alla considerazione fatta nella (1.50) riguardo la stabilita al tail.
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1.4. L’ALETTA (TAB) INTRODUZIONE

Con riferimento alla 6% della (1.54), il termine noto @, e cioé la prima parte non dipen-
dente da C7,,, ¢ negativo, costante e definito dalla configurazione del velivolo. La derivata della
(1.54) indica, invece, la pendenza della retta oy = f (CLC,, ): essendo b3 <0, by <0, A <0, il segno
dipende dalla condizione di stabilita statica a comandi liberi; la derivata, e dunque la pendenza
della retta, ¢ positiva per xg < z'y, nulla per z¢ = zy e negativa per zg > z'y.

Si costruisce, in analogia alle Figure (1.13, 1.16), un grafico che mostri le escursioni necessarie
di 4 in base alla condizione di volo (Cg,, ).

Si pone lungo le ascisse il Cf,, lim- Stab c'—,fqmi" CLzeqmax
itato da un Clpeg,,,,, corrispondente alla trim 4 (Veqmax) XG1 (Veqmin)
i i
Vegmas, € da un CLeqmaz,. corrls\pondentg Stabman| 557
alla Vg4, ... Lungo le ordinate ¢ posto il trim
01, limitato da un 0y, ~ 20°+¢ e da XG2
un Oy, ~ —20°+¢e: la € > 0, in questo

caso, indica che viene preferito avere escur-
sioni positive (deflessioni orarie) massime
maggiori di quelle negative, in quanto il
flusso sul ventre é tendenzialmente piu ef-
ficace rispetto al dorso. In altri termini,
poiché il flusso sul dorso si distacca prima
rispetto al ventre, si preferisce porre di pro-
getto delle escursioni positive maggiori, in
quanto il ventre sara lambito complessiva-
mente di pii. Figura 1.21: Escursione 04 = f (CLeq)

Dalla Figura (1.21) si nota, inoltre, che in realta il termine noto & un’estrapolazione puramente
fisica: non si puo effettivamente volare a Cr_, = 0 (presupporrebbe una velocita infinita). In ogni
caso, sono state poste tre posizioni del baricentro anteriori al fuoco a comandi liberi, xg1 < g2 <
r@3 < oyt si nota che I'unica posizione in grado di garantire che 36;;VCp,, al fine di avere la
condizione di trimmaggio ¢ xge: g1 non garantisce d; per elevati Cch cosi come xg3 non

garantisce un trimmaggio per un limitato range di Cr_, bassol'0!.

Determinazione sperimentale di z/y

Come fatto nel Paragrafo (1.2.2), si valutano due o pit Cp,, d&tab
durante il volo, e si procede per estrapolazione numerica fino (r
a trovare il punto neutro del velivolo a comandi liberi, z/y. In Leq
particolare si avra X

XG2 XG1 XN

w
Crey =T 5 o (1.55) Figura 1.22: Estrapolazione z'y

1 2
§POVeEqS
dove V,,, ¢ la velocita equivalente di trimmaggio, cio¢ la velocita indicata a meno di errori di
strumento, di posizione e senza alcun effetto di compribilita, misurata a seguito di un corretto
trimmaggio del velivolo.

(91 per sintesi, nel testo, viene impiegato il pedice ;¢ per indicare § ;qp -
trim
[101Tn realta non & necessario, nella fase di progetto, garantire la trimmabilita per I'intero range di Cr,, o,
analogamente, per Veq. La Federal Aviation Regulation 23 (FAR 23) della Federal Aviation Administration
(FAA) specifica gli airworthness standards per ogni categoria di velivolo (normal, utility, aerobatic e commuter):
il velivolo deve essere trimmabile per velocita Veq,,.,, # 1.2Vt < Veq < 2.4Vs, dove Vi € la velocita di stallo.
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1.4. L’ALETTA (TAB) INTRODUZIONE

1.4.3 Aletta scompensatrice (Antiservo tab, Pt <= Cg 1)

L’aletta scompensatrice sfrutta lo stesso principio di funzionamento della compensatrice, con
P'unica differenza che la deflessione del tab é concorde a quella dell’equilibratore. Cid comporta
un aumento di momento di cerniera H e, dunque, un aumento di sforzo di barra P da parte
del pilota: per quanto possa sembrare una soluzione unicamente controproducente, & spesso
impiegata su velivoli in cui i controlli sono eccessivamente leggeri. Questa operazione viene fatta

se non é sufficiente la compensazione fornita dal punto @ in Flgura (1.25): dunque l'aletta

scompensatrice viene impiegata per rapporti < non solo coincidenti col punto @, in cui by =0,

Ce

ma anche fino a @, in cui by > 0.

Figura 1.26: Configurazione dell’antiservo tab

a(;tab
00

Srap = kb k:‘ ~1>0 (1.58)

In maniera del tutto analoga alla (1.57) si ricava la relazione fra Cpr, § e k

b b b:
Ch = by + by + 0bs (1 + kb3) con k— <0, ‘k; >1 = |kbs| >|bs] (1.59)
2 2

ba

_ 1.36 . . .
Essendo solo in questo caso by (1.36) 86% > 0, sembrerebbe non rispettata la condizione di

stabilita: a deflessioni positive dell’equilibratore il coefficiente di momento di cerniera aumenta
ulteriormente.

In altri termini, in questo caso |be| >|b3|: questo comporta un cambio di segno nella parentesi
della (1.59). Inoltre, le considerazioni della (1.59) possono essere riscritte come

(1+k2§)<0:> (1+k22)
bo 1+kb—3 <0 = |by 1+kb—3
b2 b2

Il termine in ¢ della (1.59) é ridotto, come si nota dal modulo della (1.60), ma comunque

& moltiplicato per un coefficiente negativo: pertanto, € rispettata comunque la condizione di
stabilita del comando.

<1

(1.60)

<|ba]
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1.5. TRASMISSIONE DEL COMANDO INTRODUZIONE

La (1.61) si puo riscrivere come

(1.37) .
. 1 C =" CHo + ChgaQeq + b20eq + b3 Vol
P=-cH "2 G2 pv2S.c.C con H H0 ¥ Sdatteq ® 020eq  0307ab 10 BEREHICO 1 69)
2 Cu=0=Cho+CHaOcq +b20cqg +b30 qp Volo trimmato
trim

Sottraendo membro a membro le due equazioni del Cy nella (1.62), sostituendo a § 14 la
trim
(1.54) e a Cr,, la sua espressione esplicita, si ha

trim trim

Cir = by (m . ) = byrab — B35 1o

(1.54 1 C]\/[O 1 a,’bg LL’G_J?IN
= b3bap —b3|-—|C CraCrs —b2CLq — —=C
30tab 3[ b3|:H0+ A (CraClLs = b2CLa) +b3A . Leq (1.63)
C a'byzg -2y W/

MO (CraClLs —b2Cra) -

=b30¢ap + CHo + A

A c % pV?2
A questo punto si sostituisce la (1.63) nell’espressione di P della (1.62), separando i termini
dipendenti (B) e indipendenti (Pp) da 1pV2. Dunque
a'by 26—y Vs
A c %sz

Cumo
A

1
P= _GipVQSece |:b35tab +Cho + (CaaClLs = b2CLa) -

W by z - ol
S A c

Py

1
= 5pV2 {—GSeCe I:bgdtab +Cyo + % (CHQCL(S - bgCLa):I} +GSece

B

1
— |P=Py+ BipV2 (1.64)

I’andamento di P dipende dal segno dei due contributi Py e B, dove Fy é uno sforzo di
barra fittizio che si avrebbe a velocitd V' = 0. In particolare si vuole verificare se i requisiti @

(VVeq € [Vegrins Veaman | IVirim) € @ (% > 0), definiti nella Tabella (1.1), sono rispettati:

prima di calcolare i singoli contributi si fa un’analisi grafica.

Po=0 B<0 Po=0 B=0 Po<0 B<0
R V P v
PO Virim PO
P P P

Figura 1.28: Contributi Py e B
@HvE«x ORROKY OLaON

Nessuno dei tre casi valida contemporaneamente i due requisiti. Cio significa che dovra valere
Py <0 e B > 0. Difatti si pud subito verificare che, essendo G > 0, by <0, A <0 e zg < 'y
(supponendo un velivolo stabile), il termine Py contenuto nella (1.64) ¢ sicuramente negativo,
essendo gli altri coefficienti positivi per definizione. Piu arduo ¢ il computo di B, ma graficamente
si ricava che 'insieme delle moltiplicazioni e sottrazioni dei suoi componenti fra parentesi quadre
debba essere negativo, affinché B > 0 (poiché contiene un segno -).
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MoT1o CURVO

2. Moto curvo

Si considera la condizione di volo di moto accelerato // R
con accelerazione normale alla traiettoria, cioé moto //

curvo (richiamata/picchiata) contenuto nel piano di s

simmetria del velivolo. L

L /
. . . . . _ 4l
per fattore di carico a contingenza m, coincidono ——1]
V

Per semplicita L e W, il quale é moltiplicato
°

v n\:;

nel baricentro. Inoltre, si considera il volo a regime:
V = cost, mentre la portanza L varia durante la
richiamata. Nel punto minimo in Figura (2.1) si ha

L=nW

Figura 2.1: Moto accelerato - richiamata

2
VW = n=cosy+— 2.1
nW:Wcos*y+Fc:Wcosy+acm:Wcosv+§— gR @1)
g

Poiché L # cost e V = cost, deve valere a # cost, ma per semplicita si suppone che nell’intorno
del punto che si considera « = cost e che, dunque, fra due punti successivi & =~ 0.

Si introduce la velocita angolare di beccheggio g, costante per richiamata corretta
qg=9=—= Sostituendo la (2.1) n=1+ —=1+¢— = q:(n—l)2 (2.2)

R gR g \%

Ne consegue che nell’intorno di un generico punto n » cost e, dunque, anche I’angolo di rampa

v ~ cost. Si studia il punto pitt basso della traiettoria, a v = 0.

Ci si interessa di valutare come varino due parametri al variare del fattore n. In particolare,
per un moto rettilineo uniforme, ad una certa velocita V' corrispondono le variabili di equilibrio
Jeq € Peq: per un moto uniformemente accelerato, come quello in Figura (2.1), sithaun An=n-1
rispetto al rettilineo uniforme e si hanno delle variabili di equilibrio del tipo deq+Adeq, Peg+APe,.

Queste variazioni Adeq, APq sono entrambe proporzionali al An e definiscono il sesto ed il
settimo requisito della trasmissione del comando. In particolare

Ad,
Elevator angle per g @ A 1<0
n
. AP, (2.3)
Stick force per g @ An <0
n

In sostanza il requisito @ richiede che all’aumentare di n rispetto al volo rettilineo oriz-
zontale, e cioé all’aumentare del beccheggio ¢, ’angolo dell’equilibratore dovra essere inferiore.
Difatti, supponendo che per il volo orizzontale 6., = 0, sicuramente per una cabrata d., < 0.

Il requisito @ implica, invece, che il modulo dello sforzo di barra aumenti con n, ma che
questo sia negativo: difatti, dalla Figura (1.27) si nota che P > 0 lo si ha per deflessioni a picchiare
§ >0, mentre per una richiamata (la quale ha An >0) si ha P <0 con § < 0.

1ISi fa presente che l'intero discorso € valido anche per una picchiata continua, ad esempio una manovra a
microgravita: in tal caso é >0 e P >0, ma al contempo An =n -1 <0, e pertanto la derivata @ resta negativa.

Luict MASCOLO - 221832 38
MECCANICA DEL VOLO
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2.1. CONTRIBUTO DELLA CODA ALLE DERIVATE AERODINAMICHE Moto CURVO

La (2.8) mostra che CL, > 0, definito una volta noto il velivolo.
Il momento di beccheggio causato dal tail e trasportato al baricentro si ottiene moltiplicando
la portanza al tail per il suo braccio. Ricordando che Mg > 0 per rotazioni orarie, si ha

(AMG)tail = _ALtlé

’ 1 ALt St
(ACMG)tail = —ALtlt% con %pVQS = (ACL)tail = ACLtg
I (2.8 Syl —
— (AChig) = = (ACL) £ & -ACL L = -ACL VT (2.9)
Dunque, sostituendo la (2.7) nella (2.9), si ottiene
lp 9Cy 9 (ACMG), i Lz
(AOMG)tail = _QQtEqV Eand anG = C’Mq = an = _QGtEV (210)

La (2.8) e la (2.10) esprimono le due derivate acrodinamiche in funzione di ¢, e cio¢ Cp, e
Chq. Poiché entrambe contengono il termine 7, entrambe dipendono da z¢. Sintetizzando

— I
Cry=2a;V' >0 Chrg =20,V <0 (2.11)
C

2.1.1 Il parametro di massa relativo p

Si introduce il parametro di massa relativa (o massa del velivolo adimensionalizzata) u

_ 2w [kgms ] e
~ gpSc [ms2 kgm™ [n/a] (2.12)

I

m? m]

rapporto fra massa del velivolo % e massa d’aria a contatto con il volume dell’ala frontale

% pSc, ed il suo valore cresce al diminuire della densita, e cioé all’aumentare della quota z.
Riprendendo la (2.2) si puo legare L,,-1 con An nel moto curvo per ricavare AL

1 Vo1 \%
Luey = Woer = 5pV2SCL,, AL =Wy An =W, & = ipV2SCLn:1q—
omy aV — . g 7 (2.13)
An=n-1"2"2= ACL=Cp, Lo
g g
A questo punto si moltiplica e divide la (2.13) per 53> e si risostituisce Cf,,_,
Vi ¢ 2V V2 w
AC = C —(— — = C 92— q C -
L Lnea g q2V c L= gc a4 Ln=y %pVQS
——
q (2.14)

_2q W 2W (212) . Y
_ﬁé,TS_qupSc =" 2qp ACL =2qu

Dalla (2.13) si puo ricavare una relazione fra ¢ e Cp,,_,1?l. Unendo la (2.2) alla (2.13) si ha

n=1

ACL=Cp, qv @2 Cr,.,(n-1)
g

z (2.15)
— Cp._(n-1) =24 — Q:%(n—l)

(211 Appendice A.3 é presente un’ulteriore dimostrazione.

40
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2.2. CONTRIBUTO DELL’ALA ALLE DERIVATE AERODINAMICHE MoT1o CURVO

2.2 Contributo dell’ala alle derivate aerodinamiche

Si suppone di analizzare un velivolo tutt’ala, in maniera da dover assoggettare le derivate aero-
dinamiche Cp, e Ciq, in funzione di g, al beccheggio che I'unica ala principale fornisce.

a(+).y

Figura 2.3: Ala a delta - lamina piana (sx) con V e ¢; lamina curva (centro-dx) con V

In Figura (2.3, sx) ¢ presentata un’ala a delta modellizzata come una lamina piana: gli assi
body sono centrati nel baricentro CG e tale lamina é animata da una velocita V' e da una velocita
di beccheggio ¢ > 0 in senso orario (il velivolo sta cabrando). Tale ¢ é funzione della distanza dal
baricentro x: la g é chiamata velocita cinematica di beccheggio, funzione della generica distanza
x, e va a comporsi vettorialmente con V.

Se invece si inviluppa la lamina piana su una superficie cilindrica, come in Figura (2.3, centro),
si avra una lamina curva. Sisuppone di animare tale lamina con la sola velocita V: come si nota in
Figura (2.3, dx), al generico punto P la velocita V' si puo scomporre in una certa velocita normale
vp, ed un’altra tangenziale (non rappresentata). Si vuole dimostrare che la rappresentazione con
lamina piana e con lamina curva € identica aerodinamicamente: se I’angolo sotteso fra la tangente
alla lamina curva e la velocita V' ¢& piccola é corretto approssimare

2 5 2
Un:V%:qx = 82:%33833 = z:faz:f(%x)ax:%%(ziﬁ)%¥%

z==x (2.19)

Se la lamina piana in Figura (2.3, dx) ¢ incurvata secondo una legge parabolica (2.19) con
vertice superiore (massimo incurvamento) coincidente con il baricentro, allora la lamina piana
animata da V e g e quella curva animata dalla sola g sono aerodinamicamente coincidenti.

In sostanza, chiamando B il profilo ulteriormente inarcato per simulare la presenza di ¢ ed A
quello base (in Figura 2.3 ¢ una lamina piana, ma potrebbe essere un profilo curvo generico), si
puo scrivere

(CMG)B B (CMG)A _ ACy,
q Ag

Chrg = (2.20)

In questo modo, anche variando V' e quindi variando ¢, la derivata fondamentale non varia.

42
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2.3. REQUISITI DI MANOVRABILITA 83 AP MoTto CURVO

Trovato il requisito @ di manovrabilita nella (2.23), si ricerca una formulazione valida per il

@ Questo requisito passa sicuramente per il coefficiente di momento di cerniera, direttamente

relazionato allo sforzo di barra P: si ricerca, dunque, una formulazione del tipo %. Dalla

(1.57), per una richiamata continua a § = cost, si ha

CH:b0+b1043+(5b2 (1—](523) S ’ACH:blOés:blAOét (225)
2

con «g angolo misurato fra direzione del flusso a monte e direzione Cpr; = 0, con § = 0.
Sostituendo la (2.4) e moltiplicando e dividendo per § si ottiene una relazione fra ACy e ¢, dalla
quale si puo ricavare una nuova derivata aerodinamica Crq

CH = blAOét

qc 2 R aCy l’
Aat _ ‘Ll; ES ACHZbl V l;—lef — TQA —CHq—2b1* (226)
V W—/

q

La derivata C4 < 0 fintanto che, come di solito avviene, by < 0; inoltre, Crq = f(zg). Frala
condizione n =1 e n > 1, il Cy vede comparire un valore aggiuntivo tale per cui

n=1— CHZOH0+OHaa+b2(5+b35m(,
n>1 — CH+ACH:CHQ+CHQ(01+AQ)+I)2((S+A(S)+b3(5tab+CHq(j
ACH = OHQA(J& +b2A(5+ CHqu (2.27)

A questo punto, sostituendo la (2.15) nella (2.27) e dividendo tutto per An =n -1, si ottiene
la formulazione ricercata % Questa puo essere ulteriormente affinata sostituendo il A« nella
stessa, ricavato dal ACy = Cp, _, (n—1) della (2.16). Dunque

ACyH = CHaAa+b2A5+CHqO nd

-1)

Ao =— |:CL5A5+CLqC;"_1 (n—l)—CLnl(n—l)]
Lo 14
o o o (2.28)
ACy = —2H« [CL5A6 +Cpg—Er=t(n-1)-Cy,_ (n- 1)] +boAS + Cg—=2=t (n - 1)

CLa 2,“4 2/L

ACH AC’H CHa A6 Cr Ad CL
_ C C Lp-1 C b C n=1

An  n-1  Crq [ Ldn—1+ La 21 L"l]+ 2n—1+ L 21

Separando i termini a secondo membro della (2.28) fra i dipendenti da % e quelli da Cp,
e richiamando la (1.47), si ottiene

n=1"?

ACyg  Ad CHa CLgCra  Cha | CHq
= by -C C
n-1’ —1(2 ”CLQ)+ g ( 2 Cro ' Cra | 21
AS bQ CHa CL
I UL VORe Crte (241 - Cy) + CraC
n-1cm( ba by, ) 2M0La[ o (201~ Cug) + CuaCin (2.29)
a’(1.47)
AS by, Cu,
= Cho (2u-C CroC
n_ch(xa 2,UCL(x|: " ( H Lq)+ k Hq]
44
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2.3. REQUISITI DI MANOVRABILITA 83 AP Moto CURVO

2.3.1 Considerazioni aggiuntive su %

ldP

Esplicitando il carico alare % nella (2.34) si ¢ reso i # f(V). Pero essendo presente p, resta

sempre valido che T — z1=—= ul.
Il requisito @ viene fornito in base alla categoria di velivolo al quale appartiene: difatti,
supponendo che un velivolo acrobatico puo giungere ad elevati valori di n, cio significa che il suo

dP 1 per un velivolo da trasporto, invece, puo valere ~n 45 g
‘dn )

Una volta definito il velivolo, & opportuno poter essere in grado di variare il % senza stravol-
gere la sua configurazione. Si sfruttano delle masse aggiuntive poste in alcuni punti.

nmq b r"'—B (o 5(*)\

‘f’ .
nm g f

.i .
) / CG gbm’ T l ,
qb’m*l l“‘lf L b” nmg

Figura 2.5: Artificio m o m* + m’ = m per soddisfare ‘;—};
Supponendo una cabrata, cid causera un certo beccheggio ¢. In condizione di moto non vario,
cioé in assenza di ¢, é sufficiente porre una massa m ad un certo braccio b dal comando affinche
questa generi un peso aggiuntivo equilibrante nmg.
Se invece si ¢é in condizione di moto vario, esiste anche §: in questo caso si desidera mantenere
il beccheggio ¢ ma annullare ¢ = 0; per far cido € possibile scindere la massa m in due masse
m”* +m’ = m, una posta nei pressi del comando ed in grado di generare il peso nm*g e laltra
in coda, all’equilbratore, che generera un peso nm’g. Ovviamente il peso complessivo sara
nmg = nm*g+nm’g: al contempo, scegliendo opportunamente m* e m’, & possibile fare in modo
che queste inerzie si annullino, come in Figura (2.5).

Concludendo si ricerca una certa g = (Z—G) tale per cui si pud ricavare per interpolazione
(2.30) e si sostituisce al suo interno f (%) = £ (2.24). Allora

ACH ( CLq)abQ[ CHa A CHq A TG (xg)]
:—CL -] — _ _— = —_—
n-1 2u | A c

lasciss

2.36
CLa a bQ QM - CLq a'bg " & ( )

Sia A (E)
(56) < () + 2 (Go, _Coa Ae)
g c /) c a'by \ Cra 21—-Clpq
ACyH CLq a'bs | 2z (l‘G )
-_C M= e g2 2.37
= n— 1 Lnl( 2‘[L A c g c ( )
e _ (zc\_zTm (G X6
- 7 ACH =9 7 B c B 7 AP -"c
a0 a0 XM
E possibile descrivere, come fatto per il margine statico a C

comandi liberi .e bloccati, un margine di manovra a comandi liberi Figura 2.6: = M, g _ g ( z )
K e bloccati K. ¢

Margine di manovra a comandi bloccati K, e liberi Ky

Ty — @
0 KMr=7%
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2.4. CONCLUSIONE Moto CURvVO

Concludendo, viene presentato l'inviluppo di volo di un velivolo convenzionale.

n I |

A Nmax
CLmax>O
D dP_dd
Y AN —= dn dn

Vmin Va \7max
VD

CLmax<0

Figura 2.9: Invluppo di volo

Si nota in figura la velocita V.4, che, in volo rettilineo uniforme (n = 1), ¢ la condizione
corrispondente al Cpr, . . Analogamente, la condizione A ¢ quella per cui, strutturalmente, si
puo ottenere il massimo fattore di contingenza n,,,, per la massima velocita operativa 4,

Prendendo, ad esempio, un certo punto D tale per cui V,,;, < Vp < Vy, si pud notare
che il massimo n raggiungibile sara funzione dell’angolo ¢ < 0 (in quanto n > 1 implica una
cabrata): cid significa che il § necessario al volo orizzontale, n = 1, sara inferiore. Proseguendo
con questo ragionamento, nel caso in cui il diagramma in Figura (2.7) non fosse stato calcolato
opportunamente, si potrebbe giungere ad una certa V in cui il § dovrebbe essere talmente tanto
basso, per il volo rettilineo orizzontale, da non garantire questa condizione.

[4] Arco verde o giallo sull’anemometro, a seconda del costrutture, solitamente verde.
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N <

ABC

3.1. SISTEMA DI RIFERIMENTO NED DINAMICA DEL VELIVOLO

Il sistema di riferimento NED & supposto inerziale, ma tale ipotesi é verificata solo se il tempo
di analisi di un certo fenomeno ¢ molto piu piccolo del tempo di riferimento sceltol!.

Per verificare cio si calcolano le tre accelerazioni principali (centrifuga a. dovuta alla rotazione
Terrestre, centrifuga a dovuta alla traiettoria e di Coriolis a¢) e le si confrontano con g.
Ponendosi nel caso piti conservativo si considerano i valori piil elevati conosciuti di quota e

velocita di volo per un velivolo commerciale: il Concorde volava a z = 20 km e a V' = 550 m/s.
Allora, avendo il raggio terrestre Rg = 6378 km == R = Rg + 2 ~ 6.4-10° m, si ha

2
2
e =w?R={—"_) -6.4-10°~0.033 ms2 =~ -9
84600 300
2 2
a= v = 9507 ~0.047 ms~> o (3-3)

R 64100 200

) 2
ac =2V rw V2 9550 ~0.08 ms? o~ L
86400 125

Poiche tali accelerazioni sono almeno due ordini di grandezza
trascurate.

piu piccole, possono essere

3.1.1 Matrice di Trasformazione By

Per portare il sistema ABC' a coincidere con il sistema INFED sono necessarie tre rotazioni fon-
damentali di quest’ultimo degli angoli {¥, ¥, ®}, detti angoli di Eulero:

e 1) ¥ > 0 orario attorno a zygp = D, cioé si trasforma {N, E, D} in {z1, y1, D};
e 2) ¥ > 0 orario attorno a yi, cioé si trasforma {x1, y1, D} in {x2, y1, 22};
e 3) & > 0 orario attorno a xp = x9, cioé si trasforma {3, y1, 22} in {zp, yp, 2B} =

{4, B, C}.

Figura 3.2: Rotazioni elementari {¥, ¢, ®} di Eulero - Matrice Bp

sin¥v 0 x|

cos ¥ T cosd 0 -sind| |z T 1 0 0

-sin¥ cos¥ Of-|y y|l = O 1 0 Y yl =10 cos® sin®
0 0 1 Z|NvED z|, sind 0 cos?d Z|veD z], 0 -sin® cos®
1 0 0 [cos® 0 —sind cosU sin® 0] [z T

=10 cos® sin®|-|] O 1 0 -|-sin¥ cos¥ Of-|y = BeByBy |y = Bp
0 -sin® cos® _s1n19 0 cos? 0 0 1] |= NED Z|vED

[MTAd esempio, se si studia la dinamica di un moto oscillatorio del velivolo che si smorza completamente in
qualche decina di secondi, allora si potra considerare il sistema NED inerziale, tralasciando il periodo di rotazione
terrestre di T = 24 h. Analogamente, in base al problema si deve poter trascurare la rivoluzione terrestre (T, ~ 365
giorni), la nutazione (Thut ~ 18.75 anni), e cosi via.
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3.2. EQUAZIONI DI EQUILIBRIO DINAMICO DINAMICA DEL VELIVOLO

3.2 Equazioni di equilibrio dinamico

Si suppone di lavorare su un velivolo assunto a corpo rigido (ABC) rispetto ad un sistema di
riferimento inerziale N ED. Si possono scrivere equazioni di equilbrio delle forze F e dei momenti,
suddivisi in contributi attivi ,, dei vincoli ,, e di_jnegia ;. ricordando che il polo del sistema di
riferimento ¢ il centro di gravita (e che dunque V' A Q) =0, dove @ ¢ la quantita di moto), si ha

Fat+Fot+ F=0 conf;:—@ fa’:_ﬁ?:dQ
dt dt
Mg+ My+M;=0 ConMi:_E_V Q Ma:_Mi:E

Dove si é semplificato =— ﬁ = /\7; =0 in quanto il velivolo non é vincolato. Con 'ausilio
delle (3.1, 3.2) si scrive il sistema di 6 equazioni come segue
F,=m(4+qw-1v)

Fy=m(v+ru-pw)
F,=m(w+pv-qu)

L=pJ;-7Je. —pqJsz +qr (Jz - Jy) - Jyz (q2 - 7'2) - Jzy (q - Tp)
M= un —pr (Ja: - Jz) - Jzz (7“2 —P2) - Jwy (p + QT) - Jyz (7“ _pQ)
N=rJ,-pJs. +pQ(Jy - J;c) +qrde: — Juy (p2 - 92) - Jyz (q + Tp)

(3.7)

Nel caso in cui esista un piano di simmetria longitudinale, sia geometrico che di masse,
Jzy = Jy- = 0, mentre nel piano zz continua a valere J,. # 0. I momenti della (3.7) divengono

L=pJy —idy. —pqJe. +qr(J. - Jy)
M:qu_pr(Jx_Jz)_Jzz (7"2—]?2) (38)
N=7J, -pJes. +pQ(Jy - Jx) +qrde.

Se come assi di riferimento vengono scelti
degli assi principali di inerzia (o assi di stabil- Xs
ita g, Figura (3.4)), cio¢ assi ruotati attorno
ad yp di un angolo p attorno al CG, vale
Joy = Jzz = Jy. =0 e la (3.8) diventa

L=pJy+qr(J.-Jy)
M =q¢Jy,-pr(J,-J.) (3.9)
N=¢J, +pq(J, - J;)

Figura 3.4: Assi principali di inerzia (o stabilita)

Si suppone di trovarsi in una certa condizione iniziale @ di moto uniforme, in equilibrio

(‘7 contenuto nel piano di simmetria), e di analizzare cosa avviene dopo un certo At nella
condizione perturbata @: si suppone che questa perturbazione (ad esempio una raffica o un
doublet!? influenzi tutti i parametri della velocita V = {u, v, w} e della rotazione w = {p, ¢, r},
come in Figura (3.4).

[2IManovra effettuata dal pilota per simulare una raffica.
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3.2. EQUAZIONI DI EQUILIBRIO DINAMICO DINAMICA DEL VELIVOLO

Invece, come accennato poco prima, la linearizzazione si rende necessaria per disaccoppiare il
moto laterodirezionale da quello longitudinale. Difatti, analizzando ad esempio un moto rettilineo
uniforme con deriva a causa del vento laterale, quindi angolo di sideslip 8 > 0

BV
X
Y

==

y 4

Figura 3.5: Interconnessione moto laterodirezionale con longitudinale

Se 8 non é piccolo la velocita u lungo = non é pit u ~ V', e dunque il moto laterodirezionale sta
influendo direttamente sul longitudinale. Al contrario, per esempio, per quanto pOSSono essere
grandi le perturbazioni nel longitudinale (grandi Awu e grandi Aw), comunque il vettore V resta
nel piano xz, e pertanto la linearizzazione non é assolutamente indispensabile per ’analisi.

Si puo separare il moto fra longitudinale e laterodirezionale come segue

LONGITUDINALE LATERODIREZIONALE
Fp=m (At +queg) F,=m (v + TUeq —pweq) (3.14)
F. =m (A - queq) L=pJy— iy, '
M =4J, N=rJ,-pJ.,
54

© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55 - Torino / Pagina 55 di 106



© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55 - Torino / Pagina 57 di 106

3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

Ad un certo istante t vale

Y =Yeqt A’Y
9= Voq + AD (3.18)

o= Qg + At

Sostituendo nella (3.17)

(3.18)
Ay=A)-Aa = 7= 7eqg =0 ~Veq—a+0eq (3.19)

Derivando 4 =9 -d=q-d

Si nota subito che si sarebbe ottenuta la stessa soluzione per 4 anche se si fosse supposto
nella (3.18) che il volo fosse rettilineo orizzontale: in tal caso le variabili di equilibrio sarebbero
state nulle. In ogni caso, poiché nella (3.19) si deriva per sostituire il risultato nella (3.16), che
i termini di equilibrio siano presenti ma costanti (e quindi con derivata nulla) o che siano stati
eliminati prima, poco cambia. Sostituendo nella (3.16) si ottiene

F, = mV
Fz = _mveq (q - O[) (320)
M =gJ,

tutte le espressioni sono funzione delle variabili fondamentali {V, «, ¥} per gli assi vento
({u, w, ¢} per gli assi corpo). Ovviamente ¢ = q.

Esplicitato il secondo membro di ognuna delle espressioni del sistema longitudinale, ci si
occupa di estrapolare una formulazione per il primo. In generale le forze ed i momenti saranno

f (V, a, ¥, V, & 9, V, a o, .. ) e funzione di una certa condizione di equilibrio iniziale e di
un disturbo: se il moto iniziale &€ uniforme e se si € in equilibrio, Fi,, =M, =0. Si ha
Fp=F,,  +AF, F, = 881;} AV + 8(’9};: Ao+ (981;35 AD +
F.=F, +AF, F, = O;% AV + %};z Ao+ 88}:92 A+ ... (3.21)
M =M+ AM M:%AV+%AQ+%A’§+...

Figura 3.8: Condizione generica del moto longitudinale

Si prendano ad esempio le due condizioni di volo sopra riportate in Figura (3.8)[4]. La prima
¢ in condizione di volo uniforme (nello specifico rettilineo per semplificare, ma 'ipotesi non ¢

[4]L’angolo ar, il quale identifica la direzione del thrust rispetto alla velocita di volo, ¢ il calettamento del
thrust. Non ¢ una incidenza, anche se solitamente I’angolo « ¢ riservato per tale denominazione (angle of attack).
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

3.3.1 Esplicitazione delle derivate aerodinamiche
Derivate aerodinamiche della resistenza Dy

Dy

oD 0 (1 1 80D
Dy =5 dv( peqV SCD) peqS( PV + 20D, V. ) (3.26)

Dunque ci sono due termini (parentesi della 3.26) che variano con la velocita V.

DJ\

Co M=1

Figura 3.9: Dy - Cp = f(Ma) (sx), D = f(V) (dx)

Supponendo fissate le condizioni di volo «, p, Re, ..., Dy «< Cp, = acv e si nota che per
campi di velocita soliti il Dy ~ 0. A velocita basse si risentono ancora gli effetti del Reynolds Re.

Una volta entrati nel campo compressibile, si ha un Dy > 0 per regime compressibile subsonico
e Dy < 0 per supersonico basso: in condizioni di alto supersonico Dy si annulla nuovamente.

Analogamente si nota in Figura (3.9) a destra un complessivo aumento di resistenza con
Paumento di velocita, e pertanto il contributo a Dy del secondo termine contenuto nella (3.26)
fra parentesi (dato che Cp = Cp,,) provoca un Dy > 0.

Dq

oD 1
— =D, . SCa
o pq D

oCp 0 a? 2a?
CDQZaOé=a(OD0+7r14€OK2)=ﬂAeO[eq con

La variazione di D in funzione dell’incindenza « ¢é diretta-
mente proporzionale alla variazione di Cp rispetto ad a. In
particolare, I'unico contributo del Cp alla derivata ¢é il secondo
termine fra parentesi nella (3.27), dove si precisa che A, ¢ una
variabile che tiene conto del rapporto fra corda media aerodi-
namica e geometrica, “c’”—m" Dalla (3.27) si nota che, a sua volta,
Cpa = f(aeq): pertanto, anche il grafico Cp, — a (Figura (1.14))
entra in gioco.

Figura 3.10: Cp = f(«)
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

Derivate aerodinamiche del momento M

My
C

Cmv<0
M=1
| Cmv=0

'CMsASeq W;;Mé

Figura 3.12: Cyy = f(Ma)

Supponendo una condizione di equilibrio, il Cyy,, = 0. Allora

0Cym
ov

0Cu
v

oM 0
v v

Crry=0 1
Ve2q +2C00,, Veq) = ,0qu2 Se

1 1
My = ( PeqVer SCMC) pech( (3.31)

Per regimi di volo supersonici e subsonici anche ‘{?—VM ~ 0 (in realta per il subsonico ¢ leg-

germente negativo ma & trascurabile), e dunque % ~ 0 mentre per il transonico vale la (3.31)
scritta come

1
08<M<1.2 = My = 5peqvquchv (3.32)
M,
oM 1
o= pqu2 ScChsa (3.33)
o

Si ripresenta ’andamento analizzato nella Figura (1.2) del capitolo introduttivo.

M,
oM 1 IC c
= —— = —pe V2 Sc—— o=
17 g 2Peate? Ty, oy
1 2V, OC
pquQSc ¢ eq T M
2 2Veq ¢ Og (3.34)
———
Chrq
1 c@C’L 1 2
:ipeqveq 9 aA _§p€qV€qSECLq
My

La derivata aerodinamica My, ricalca I’analisi fatta per la Lg.

Derivata aerodinamica della spinta Ty

T
AT = AT(V) = Z—VAV =Ty AV (3.35)

60

© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55 - Torino / Pagina 61 di 106



© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55 - Torino / Pagina 63 di 106

3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

3.3.2 Equazioni adimensionalizzate

Si vogliono adimensionalizzare le equazioni prebentate nel sistema (3.24). In particolare, questo
verra fatto dividendo ambo i membri per 5 peq S Viene presentata, per esempio, I’adimensionalizzazione
della prima equazione, AF;, analizzando un termme alla volta della (3.36)

c
2Veq”

+3pedVES m dV x<t* 2m ¢ dV 1 dv
— 2

Si ricorda la formulazione del tempo aerodinamico t* =

\% — —_ = 20— 3.39
i TpeV2S dt L pegSc Vig dt 2V, ' di (3.39)
or 1 86’T oCr _ Cry,
V=37, = p S( 2CTe CQ) s
?V 2 oV ¢ oV Ve (3.40)
= §Pqu6q (CTV + QCTEQ)
DV:peqS( Vg +2Cp,, ) — =
i ov oV Veq (3.41)
= §PqueqS (ODV + 20Deq)
Teq
T =0Cr 3.42
%pequ S a ( )
D, 27) L peaV25Cpa (3.43)
w
m =Cr,, =Cw,, (3.44)
2 €
L’equazione dimensionale si presentava come
. - T. si D.—
Voo TvcosaT+DVAV_ eqsinar + Dy, WAa—gq? (3.45)

m m

In primis si riporta m a primo membro (come si poteva gia notare dall’adimensionalizzazione
nella (3.39). Successivamente si divide tutto per %pququ e si usa la (3.39) per esplicitare il
primo membro, le (3.40, 3.41) per i termini in AV, le (3.42, 3.43, 3.44) per i termini in Aa e
sempre la (3.44) per il neo-termine myg in ¥. Facendo cio si ottiene

dV

[(OTV + ZC’T )COS ar — (CDV + 2CDeq)] AV + (CWeq - CDa - CTeq sin OzT) Ao - CWeq’ﬂ (346)

Un’ulteriore rappresentazione della (3.46) prevede di scindere i termini di equilibrio dagli
altri. Si fa questo in quanto, nelle condizioni iniziali & assicurato ’equilibrio in = e z e pertanto
si ha

CTeq cosar — CDeq =0 OWE(, - CTeq sin aT = CLeq (3.47)
Pertanto si ha

2 Cgt/ [Cr, cosar - Cp, +2(Cr,, cosar - Cp,, )| AV + (Cw,, - Cpa) Aa - Or,, sinarAa - Cy,,

dv

p (CTV cos g — CDV)AV+(CL

- CDa) Ao - CWeqﬁ (348)

eq
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

Le variabili AV, Aa e ¢ assumono soluzioni del tipo

9 At Aot A3t Aal
AV = p11e™’ + p1ae”?’ + p13e”3t + prge™t

A= pa1e™h + pore™ + pyge™t + pogett (3.53)
9= p316)\1t +p32e/\2t +p336)\3t +p346)\4t
Dunque tutte le variabili sono influenzate idealmente nello stesso modo, cioé oscillerebbero
all'unisono se non fossero pesate opportunamente dai diversi p;;, i quali si determinano dalle
condizioni iniziali. Inoltre, si nota che le variabili sono influenzate da tutti i modi, e cioé ogni
variabile é risultante dalla sovrapposizione del contributo dei vari \;.

Soluzione reale del sistema

Si suppone di analizzare I’andamento della soluzione AV a partire da un certo disturbo iniziale
AVy, con \; = a € Re.

AV
24V0 a>0
AVo a=0

1aVo
3 a<0
t2 tn 1

Figura 3.13: AV = f(a, t) - soluzione reale, moto aperiodico

o

Si nota che Yandamento ¢ funzione della soluzione reale a. Se a > 0 il moto aperiodico
divergente, se a = 0 ¢ costante e se a < 0 & smorzato. Prendendo le due condizioni limite,
possibile definire un tempo di raddoppio ¢z, e di dimezzamento ¢/, rispettivamente per a >0
a < 0, come il tempo necessario per raddoppiare o dimezzare il disturbo iniziale.

@ @

Soluzione complessa coniugata

AV T a0
2406 2 i to
AVo =0

NN/ E
t1/2 :
a<o0

|

\;& - g

Figura 3.14: AV = f(a, t) - soluzione complessa coniugata \ = a + ib, moto oscillatorio

Anche in questo caso si notano i ti/, e tz;,. A partire da un disturbo iniziale A%, & possibile
notare che ’andamento dei moti oscillatori ¢ funzione del coefficiente reale a. Se a > 0, il moto
oscillatorio ¢ amplificato; se a = 0 & costante; per a < 0 ¢’¢ un’oscillazione smorzata.

Si nota, inoltre, chiamando il semiperiodo del moto amplificato, costante e smorzato rispet-
tivamente T,, T, Ts, si ha T, < T < Tj.
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

La colonna di termini in A; rappresenta il corto periodo, mentre in A3 il modo fugoide.
Prendendo separatamente questi contributi si possono rappresentare separatamente i due modi,
fermo restando che il moto vario & sovrapposizione di questi.

In particolare si pud rappresentare per ognuno dei modi parte reale ed immaginaria delle
variabili con riferimento a 9 = 1.

Imy
TN
A\7 Ad
0-1 Re
paU Al

Figura 3.15: Modo corto periodo, A1 = a + b = (w, +w

Gli angoli di fase ¢,y e @A sono positivi per rotazioni antiorarie (in quanto la pulsazione
b =w per A & positiva). Per il corto periodo il AV & sempre almeno due-tre ordini di grandezza
piu piccolo rispetto alle altre due variabili, ed ¢ dunque poco importante. Molto rilevanti sono
le variazioni A« e ¥. Infine, si nota che tutte e tre le variabili sono quasi in fase.

Figura 3.16: Modo fugoide, A3 = ¢ +id = Cw, +w
Anche in questo caso la pulsazione d = w per A3 € positiva. Per il modo fugoide ¢ il Aa
ad essere poco influenzante, mentre sono molto rilevanti le variazioni AV e 9: la prima é quasi
in quadratura di fase in anticipo su 1, mentre A« € circa in quadratura in ritardo su 9 ed in
opposizione a AV.
Analizzando un generico andamento di un modo fugoide si notano le variazioni delle variabili.

rd
I P T
AV

Figura 3.17: Analisi nel tempo del modo fugoide
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

3.3.5 Stabilita statica e dinamica

Le condizioni di stabilita statica e dinamica sono influenzate, rispettivamente, dal valore del
coefficiente di momento rispetto ad a Cjs, e dal valore della parte reale della soluzione agli
autovalori a. In particolare, se entrambi sono negativi ci si trova in una situazione dinamicamente
e staticamente stabile; se entrambi sono positivi in una dinamicamente e staticamente instabile.

-ap M Staticamente stabile
M Dinamicamente stabile
|| ]
;CMot
| ]
- 0 staticamente instabile
XN XG M Dinamicamente instabile

Figura 3.18: Quadranti di stabilita statica e dinamica

Il grafico in Figura (3.18) —a,-Cjs, ha parte negativa lungo ascisse ed ordinate. Seguire
lascissa —Cyr, equivale a partire da un certo valore limite anteriore di z¢ (bordo d’attacco del
velivolo) ed arretrarlo fino ad x ed oltre: ovviamente, xy coincide con Pascissa Cprq = 0.

Rappresentando su questo grafico le soluzioni mostrate nella (3.58) si ottiene un’approfondita
analisi del fenomeno, di seguito mostrata

A -a=-Con [log]

D4 o C2 B2 A2 cp
F2 [ Da —~*
Dz C’iC1B1 A1 Fug
D -CIV_I_(x
F E D CC B A -
Fi E1 XN = X6
} b=o [log]

F2,1

————
F3 E3 D4 C3" Q2 C2" D3 E2 D2 C¢1" Di1|E1 F1

F2,2 A2

>
N
N

Figura 3.19: Grafico —a,-Cjy, € root locus (da sx a dx: CP, 3° modo, fugoide)
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

Invece, per quanto riguarda i modi oscillatori, si analizza in primo luogo il CP. A partire
dal punto A, si ha una certa frequenza +b e una parte reale a < 0. In particolare, questa b é
sicuramente la maggiore in valore assoluto fra tutte le frequenze dei modi oscillatori. Pertanto,
viene disegnata la coppia alla stessa ascissa di Cy e ad ordinate speculari. Analogamente si
assegnano i punti By 1 e By o, rispettivamente per +b e —b, alla stessa a. L’insieme dei valori alla
stessa ascissa rappresenta il modo corto periodo.

Discorso analogo ¢ fatto per il terzo modo oscillatorio, in cui vengono segnati i punti F5 1, E»
e F272.

Il modo fugoide é l'ultimo ad essere rappresentato, e vede segnati i valori 4y 1, By 1, C11,
C1, C12, B12 ed Ay 2, a decrescenti valori di b e alla stessa a.

Si precisa che la dicitura ; ;, per un certo punto, indica con la i 'effettivo numero segnato nel
primo grafico in Figura (3.19), mentre con il secondo indica +b o —b, rispettivamente per j = 1, 2.
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

Le semplificazioni fatte nel sistema (3.59) si rivelarono esatte, in quanto si noto come fosse
proprio la dinamica del corto periodo quella maggiormente fastidiosa per un pilota, in quanto il
suo sviluppo ¢ talmente tanto breve da poter essere pit rapido del tempo di reazione del pilota
(nonché dannoso, perché correggere in ritardo un errore pud portare in opposizione di fase la
correzione del pilota e, quindi, amplificare il fenomeno).

A prescindere dai parametri cambiati dal controllore, erano due le variabili fondamentali
che cambiavano la risposta del pilota ed il suo giudizio: la frequenza w, o f, naturale e lo
smorzamento & (il quale puo essere anche negativo, ed in questo caso anziché smorzare amplifica).

Dopo diversi test si raccolsero i risultati e su base statistica si costruirono gli iso-opionion
plot, o diagrammi di opinione (giudizio), come di seguito

n
[Hz]

0.8
0.6

0.4

0.2

UnaIcceptabIe
| [log]
0.10.3 1 2 &

Ier

Figura 3.21: Iso-opinion plot - corto periodo

Il grafico ha in ordinate la frequenza naturale del sistema non smorzato e in ascisse lo smorza-
mento, su scala logaritmica. La qualita di volo migliore (Good to Acceptable) fu riscontrata per
smorzamenti 0.5 < £ < 1.7 e per frequenze naturali f, > 0.55, mentre & ancora considerato ac-
cettabile (Acceptable to Poor) il comando per 0.3<{ <2 e f, >0.35.

Qualsiasi altra combinazione provoca un giudizio insoddisfacente (Unacceptable), se non peg-
giore: difatti, non solo qualsiasi condizione al di sotto dello 0.3 (sia per f, che per &) ¢ insod-
disfacente, ma per 1 < £ <2, con f, <0.3, e 0.4 < f,, <0.85, con £ < 0.3, il velivolo tende rispet-
tivamente a non rispondere (o a rispondere parzialmente) ad un comando, oppure a rispondere
troppo prontamente. Nel primo caso si parla di condizione Too Heavy (TH), nel secondo di Too
Light (TL), nella quale c’¢ il rischio che U'intervento di un pilota a ristabilire qualsiasi disturbo
sia in opposizione di fase, a tal punto da amplificarlo indefinitamente: queste sovraeccitazioni

involontarie del comando sono chiamate Pilot Induced Oscillations. A
Importanza molto minore fu data al modo fugoide,

per il quale comunque fu costruito un diagramma di V
opinione. In realtd questa casistica diventa rilevante

solo nel caso in cui il volo diventi IFR per visibilita, e M
cioé quando i sensi del pilota non sono in grado di equi- U
librare, per mancanza di riferimenti esterni, i lenti, pre-
vidibili e correggibili modi dinamici del fugoide. Si no-
tano test effettuati anche a smorzamenti negativi (cioé
amplificazioni): per un dato smorzamento un velivolo

puo ricadere in diversi range a seconda della sua per-
sonale qualitd dinamica di volo.

-0.3 -0.2 -0.1 0 0.1 0.2 0.3=§

Figura 3.22: Diagramma di opinione -
modo fugoide
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DiNAMICA DEL VELIVOLO

3.3.8 Dinamica longitudinale a comandi liberi

Si passa ora ad analizzare la dinamica longitudinale a comandi liberi. In particolare, non é detto
che la dinamica qui in analisi sia riservata ai soli velivoli con comandi reversibili (meccanici)
classici, in quanto anche i velivoli con servoattuatori in grado di bloccare i comandi possono
deformarsi a causa di disturbi aeroelastici e comportarsi analogamente ai comandi liberi.

In ogni caso, essendo 'analisi a comandi liberi, si include la variazione A¢ dell’equilibratore,
la quale é una variabile indipendente ed incognita che causa I’aggiunta di un’equazione dinamica
ed una cinematica al sistema analizzato finora.

d
d% = R AV — WyAa— B0 - HigAS  con Big o Dy o< Cps » 0
d
v . 5= My AV =y Ao Ryyq ~ By A3 con hig o Ly o< Cig
- d
2‘ Z d—;} = —h3 AV = hiyAa = hygq— hag A6 con hig oc My o< Cpys
S50 s (361)
9 9 a2 ~hp AV = hipAa - hj5q - h245 = higAS = Wiz = hijsd
B J dv
E:_hg?’q con —hgy =1
) .
o = —hf, con —hg, =1

Scritto il sistemal”, ¢ possibile apportare alcune semplificazioni: in primo luogo le due
equazioni della cinematica hanno i termini h;j = 1, e pertanto le equazioni si riducono sem-
plicemente alle identita J = qe fl—f =4 ; le prime tre equazioni, invece, vedono i propri coefficienti
hls proporzionali, rispettivamente, alla variazione di resistenza, portanza e momento rispetto a
6. Mentre il primo & certamente trascurabile, il secondo dipende dal caso, e verra analizzato in
seguito; il terzo, invece, tende ad essere considerato sempre.

Con queste considerazioni il sistema (3.61) diviene

% WAV = By Aa— 0

da g ’ / ’
i —ho1 AV — hoo Acv — hiyaq — hog A
dq Y ’ ’ ’
i —h5 AV = has Aa = hgsq — h3g A

2 (3.62)
d 5 _ / 14 / I g / . 7.
= ~hy AV — hys Aa = hygq — hyy0 — hygAd — hy7& — hygq

dtz
@i _
ar ¢
5 .
I
dt

Ci si occupa di dimostrare la quarta equazione.

[7In primo luogo si precisa che la matrice di stato A € R8*8_ e dunque per congruenza matematica sia @ che
dovrebbero essere dei vettori colonna ad 8 elementi. Difatti ¢ cosi, in & ci sono due righe nulle ed in T si ritrovano,
dalla quarta equazione di # in 5, due soluzioni in & e ¢. Dato che queste ultime dipendono dalla prima, che le due
variabili non sono fondamentali e dato che tutti i termini sono nulli, eccetto per I’elemento relativo a 5, e questo
il motivo per il quale il sistema ¢ presentato in letteratura come mostrato nella (3.61).
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

Derivate aerodinamiche del momento di cerniera Hi

Hy

a2 (1 1 oCy
Hy = av( PeqVerS cecH) 2peqSece( oV Vi +2Cy,, V. ) = Hy,, ~0 (3.67)

La variazione del coefficiente di momento di cerniera ()gvH ~ 0. Al contempo, per I'imposizione

della condizione iniziale trimmata, il Cg,, = 0. Pertanto la variazione del momento di cerniera
rispetto alla velocita ¢, in queste condizioni, trascurabile.

H,
La derivata H, @ stata gia ricavata in funzione del Cp,, (1.38)
80}[ Oe
Cha = =b|1-— 3.68
o™ da, ( 8a) (3.68)
con (1 - g—i) pari al fattore di induzione.
Hy,
ocC ocC
Hy, — =2 — ZH -y, (3.69)
O0a A

Tale derivata ¢ molto complessa da calcolare analiticamente e di solito i suoi valori vengono
computati in galleria del vento.

H,

q

Anche acH ¢ stata gia calcolata, nella versione adimensionalizzata (2.26).

oC oC I
Hy — —H% — T8 oy =2p L (3.70)
dq a4 c
Hs
adcéH ¢ stata gia calcolata nel paragrafo relativo al momento di cerniera dell’equilibratore (1.36).
oCy
H, ——=b 3.71
5 = a6 2 ( )
Hj

Con le considerazioni appena fatte si possono unire le (3.65, 3.66) per riscrivere la quarta
equazione, completamente esplicitata eccetto per la derivata H; che verra calcolata successi-
vamente, in quanto importantissima derivata di smorzamento dell’equilibratore. Si ritrova

.. ~ 0 .
(Je +mezely) G = mewVegq + MexeVegbe+ Jed = Hy” AV + HoAa+ HyAd + Hyq + HsAS + H;AS
Jed = Ho Ao+ (meteVeg + Hy) q + Hgd + HsAS — (meweVeg — He) & — (Je + mewel )

.72
('S':Ha AO{-J—M 66 7A6_m€l‘e‘/;q_Hd ~_Je+mexel£l . (37 )
Je Je Jp JP Je Je
~—— N— — —— ——
~his ~his —hia —hig ~h!,, —hg
76
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

3.3.10 Derivata di smorzamento H;

Si suppone di posizionare un modello di velivolo in galleria del vento, quindi perfettamente fermo,
investito da un flusso d’aria costante, e di andare a perturbare per un istante l’equilibratore, per
poi lasciarlo libero. In questo modo si ricalca la dinamica dei comandi liberi senza perd alcun
tipo di assunzione sulla trascurabilita o meno dei termini ¢, ¢, &, Aca, AV: questi sono a tutti
gli effetti nulli. Allora la quarta equazione del sistema (3.61), esplicitata nella (3.72), si riduce a

Jed+ Hso - Hs0=0 (3.76)
All’interno della (3.76) sono presenti due termini molto rilevanti in questa analisi: il termine
smorzante —J—, con Hy <0, e il termine elastico —%, con Hg < 0; pertanto entrambi i termini

risultano positivi nel complesso essendo J, > 0.

I1 primo termine, che qui si vuole ricavare, ¢ trovato sperimentalmente (a meno che non ci sia
un modo per valutare lo smorzamento a monte della sperimentazione). In particolare la (3.76)
si configura come la classica equazione dinamica massa-molla-smorzatore, per cui

k
P S NB A =a=ib,con a=Ewy, b=w
m m

/ 7]
5+ 26wnd+ w2 A5 =0 —> \/——5 con wp, =\ = Va2 + 02 (3.77)

_ - - b
f—rcr—2m E=—-cos/A= cos(tan (a))

In sostanza, al di 1a delle formulazioni, conoscendo le caratteristiche elastiche e geometriche
del modello (%) é possibile valutare la frequenza naturale w,. Eseguendo la sperimentazione

senza termine smorzante (quindi oscillazione libera) si calcola il periodo naturale T,,, mentre
eseguendola con lo smorzamento si valuta il periodo smorzato T > T},. A questo punto da T si
ricava w e da questo si puod calcolare £, come di seguito

2
T:—ﬂ.:>7w: 1_52252 1_(0.7
w

2
8
) (3.78) b T
wWnp,

Calcolati tutti questi termini, alcuni per via teorica

ed altri per via sperimentale, si valuta la derivata di /A‘

smorzamento H(S come Tn

Hy = —2Ewn . (3.79)

A questo punto il sistema (3.61) & completamente
esplicitato.

Yy

Figura 3.25: Smorzamento H; = f(§)

78
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

Il termine hi5 € trascurabile, in quanto il Cps € piccolo, ancor di piu se diviso per un numero
relativamente grande, 2u. Il termine h3s non € trascurabile, in quanto contiene ’elevator power
Chrs, mentre hos € da valutare caso per caso.

Il sistema (3.80) contiene tre equazioni di equilibrio dinamico ed una cinematica, ma al
contrario dei casi precedenti contiene una nuova matrice B ed un vettore dei comandi u, e cioé

his  hie

-~ = _ _ h25 h26 _ Ad

t=AT+Bu con B = has s u= [Ath (3.81)
has  has

dove Ath ¢ la variazione della manetta (throttle).

Facendo un’ ipotesi semplificativa é possibile ottenere una soluzione approssimata in forma
chiusa dal sistema (3.80). Si impone che il tempo di analisi del fenomeno sia al pit una frazione
del periodo del modo fugoide, t,,4. < 0.17pg. Facendo cio, la variabile importante nel fugoide,
AV, non ha tempo di eccitarsi sufficientemente, mentre A« e ¥ hanno ultimato la loro evoluzione:
dunque si pud supporre AV =0 = V = cost. Il sistema (3.80) si semplifica nel seguente

0= —h12AOé - h1419
do .
th = —hggAa - h23q - h25A(5(t)
dq N 3.82
(73 = —h32AO[ - h33q - h35A§(t) ( )
o
— = ~hy3q
ai 439

Per valutare opportunamente cosa cambi nella soluzione nel considerare hos nullo o meno, &
possibile prima effettuare I’analisi con hos = 0 e hss # 0, e poi computarla nuovamente con hos # 0
ma con hgs = 0. Al termine si sovrappongono gli effetti, sommandoli, per avere una soluzione
piu simile al caso reale. Qui viene presentata la sola prima casistica: prendendo la seconda
equazione del sistema (3.82), esplicitando ¢ e derivandolo nel tempo, & possibile uguagliare tale
soluzione alla terza equazione, ri-sostituire ¢ dalla seconda nella terza, e da questa ricavare la
tipica equazione differenziale di secondo ordine massa-molla-smorzatore. Dunque

R h22 1 da d(j h22 do 1 d2Ol
=A== E e
1 has has dt dt hos dt  hos dt? @
dq R
dilt% = —h3aAa — h33q — h3s Ad(t) 3)
1 2
— tmde L A8 Aa-hyi-hesA6()

h23 th h23 diz

— 20 Y hpAa-has |2 Aa- — 20— hasAS(
hos i hag diz 20 33( has " hay dt) 3s80(1)
doo  d’a da
—hoo— — —— = —haghzs A + hoohss Aa + has— — haghas Ad(t
22 di dt2 231632 221433 33 di 237t35 ()
d’a do
— t (hgg + h33) — + (h22h33 - h23h32) AO& = h23h35A5(t)
dt2 —_— dt |
28wy, w? F(t)
i+ 2wpd +wiz=F(t)  (a+2wpd+wia=F(t)=0) (3.83)
80
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3.3. MOTO LONGITUDINALE DINAMICA DEL VELIVOLO

E di interesse la valutazione di t%, il tempo impiegato dalla risposta smorzata 0 < £ < 1 per
raggiungere Aduyqz, in rosso in Figura 3.27. In particolare, valutandolo in maniera dimensionale,
deve valere t] < tpee < 0.1Tpg, altrimenti il tempo di analisi supera il limite entro il quale le
siffatte approssimazioni hanno valore.

Per calcolare tA’{, in primis, si inseriscono le seguenti variabili compatte nella (3.86), esplici-
tando il rapporto 2%, e ponendo la sua derivata come nulla

R
k= h23/2135
“n Aa 7 -
1 5=k (1= koe™ " sin (kai + )
2 = 17—52 — 1 Ay ) (3.88)
b = £, ZAsC feykaeFst [—k4 cos (krt + o) + ks sin (kaf + (p)] =0
k‘4 = Wn 1- 52

A questo punto si pud computare cosa avviene per t — co. Il termine all’esterno della parentesi
della derivata (3.88) indica semplicemente che per ¢t - oo la curva tende alla tangente: allora ci
si occupa di valutare ’argomento delle funzioni trigonometriche, ponendo

B=kat+g (3.89)

Si calcola largomento fra parentesi della (3.88), ponendolo uguale a zero. Allora

k /1 - &2 [1 .
kycos B =kzsin3 — tanﬂzi:u: 5—2—1(335) tan ¢ (3.90)

k3 fwn

Quindi 3 e ¢ sono direttamente correlate a meno di una costante n € N, e cioé S = ¢ + nm.

n=0— ﬂ:go(gfg)k4£+cp = {=0

. - A 3.91
n:1:>ﬁ:gp+7r(3:89)k4t+sp:> t{:l: T ( )

ka  wa\/1-€2

A questo punto si puo calcolare il valore di incidenza massimo raggiunto per il Ad fornito
come manovra a gradino, sostituendo ¢7 all'interno dell’espressione (3.88) %

Aamaa:

Aé

_ks o, m . .
=k [1—k26 Fa 51n(k4k+g0):| sin(z+7)=-sinz
4

k-
=kq (1 + kge_ﬁﬁ sin ap)

hosh, 5 1 -—fen g
=B e “nV1-¢2 ginp sinp =+/1-¢2 (3.92)
w? 1-¢2
_ hashss lie Ve K hoshas
w2 w2
| S —

Quindi si & trovato il primo legame, fra Aaune: € Ad, anche in funzione del coefficiente di
amplificazione K 4.
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© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55 - Torino / Pagina 83 di 106



© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55 - Torino / Pagina 85 di 106

3.4. DINAMICA LATERO-DIREZIONALE DINAMICA DEL VELIVOLO

3.4 Dinamica latero-direzionale

Si riprendono le tre equazioni lasciate da parte nell’analisi della dinamica longitudinale, nel
sistema completo linearizzato (3.14). Si fa presente che sia nelle immagini che nelle formulazioni,
per chiarezza, si utilizza la variabile £ per indicare il momento di rollio, mentre L continua ad
indicare la portanza. Quindi il seguente differisce dal (3.14) per la sola “sostituzione” di L.

Fy=m (v + TUeq — pweq)
L=pJy—71Js, (3.98)
N = 7‘Jz _prz
Le variabili fondamentali sono {v, p, r}, rispettivamente velocita lungo y, velocita di rollio e
velocita di imbardata (le ultime due sono in rad/s e non deve essere confusa la r con rollio).
Nel caso dello studio della dinamica latero-direzionale, si fa riferimento agli assi body. Non
avrebbe senso lavorare con assi vento in quanto le inerzie variano il loro valore nel tempo, e
sarebbe in tal caso necessario computarle istante per istante.
Poiche gli assi body sono assi di stabilita, la weq, = 0 e, dunque, ey = Veq. Allora il sistema
(3.98) si puo riscrivere come

F,=m (v + rVeq)
L=pJy—1Js, (3.99)
N=7rJ,-pJy.
Si passa ad esplicitare i primi membri. Sia il termine Y

la risultante delle forze esterne che agiscono lungo yp (body).
Allora si ha

oY oY
F,=—Av+—
Y v v Op
L=Lyv+Lyp+Lpr=py—1Js,

N =Nyw+ Npp+ Npr=1J, —pJy.

Ap+ %YAT +mgsing =m (v + rVeq)
r
(3.100)

Non deve stupire la presenza di un termine inerziale nella
F,. In presenza di angolo di sbandamento ¢ # 0, una compo-
nente del peso va a caricare ’asse y e pertanto deve essere considerata nel computo totale, come
si nota dalla successiva Figura 3.29.

Tra l’altro, & opportuno notare che in generale 'angolo di sbandamento ¢é diverso dall’angolo
di rollio (1, in funzione degli angoli di assetto e beccheggio della dinamica longitudinale. Dato
che si sta analizzando il comportamento del moto latero-direzionale separatamente da quello
longitudinale, d’ora in avanti tali angoli possono essere confusi, e pertanto ¢ ~ ¢1.

Figura 3.29: Sbandamento ¢

La prima equazione del sistema (3.100), la forza lungo y F};, non verra ulteriormente esplicitata
e bastera la sua formulazione compatta

Fy =Y, Av+Y,p+Y,r+mgsing =m (0 +rVe,)

Y, Y, (YT ) (3.101)
= 0=—v+—p+|— -V |7 +gp
m

m m

Al contrario, dall’'unione della seconda e terza equazione del sistema (3.100) ¢ possibile es-
plicitare la velocita di rollio p e la velocitd di imbardata 7 in funzione delle inerzie e dei vari
coefficienti aerodinamici.

84
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3.4. DINAMICA LATERO-DIREZIONALE DINAMICA DEL VELIVOLO

A questo punto si raccolgono nelle (3.104) i contributi delle variabili fondamentali {v, p, r}
separatamente e si esplicita il sistema completo dimensionale, incluso F,.

Y, Y, Y,
0= U+pp+(—Veq)r+g<p

m m m

L L L
p= (Jf +N1,J;Z)v + (JZ'? + NpJJ’cz)p+ (J: +N7,J;Z)r
‘ ‘ ‘ 3.105)
N, N, N, (
= (L‘UJ;Z + J,)v + (EPJ;Z + Jf))p+ (LTJ;Z + J,)r
x x x

p=p
ber

Si nota chiaramente che le accelerazioni di rollio e di imbardata sono fortemente interconnesse
dalle derivate aerodinamiche Lx e Nx, con K = v, p, r. Inoltre, alle tre equazioni di equilibrio
dinamico si aggiungono due equazioni cinematiche.
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3.4. DINAMICA LATERO-DIREZIONALE DINAMICA DEL VELIVOLO

3.4.2 Derivate aerodinamiche rispetto a
C

Ys

La derivata del coefficiente di forza laterale rispetto a 8 C,, ¢ data dalla sovrapposizione degli
effetti dei contributi principali mostrati in Tabella 3.3. Dunque

Cys = (Cyﬁ)b + (C.UB )v (3.106)

(Cus),

Si suppone che esista un certo angolo di derapata 5 > 0, dunque X
il vettore V' di volo é ruotato in senso orario rispetto alla di-
rezione xp,. Questo provoca una reazione da parte della fu-
soliera, la quale produce una certa resistenza D, parallela a V,
ed una componente di forza laterale C, simile alla portanza. R
Dalla risultante R viene estratta la componente proiettata su ( <
y per ricavare la forza laterale Y, da cui

~ ;1 —
(proiezione) D

Y =-Ccosf - Dsinf

Cy=-C.cosB-Cpsinf @b
aC . aC, JCp .
8759 =Cesinf - 93 cos 8- Cpcosf - 85D sinff (3.107)  Figura 3.31: Derivata (OyB)b
oC.
FUSOLIERA | (Cy, ), ~ - B Cp <0

Complessivamente il contributo ¢ minore di zero. Ovviamente tale contributo é nullo se ci si
trova in una condizione di equilibrio, cio¢ 8 = feq =0 =— (C?!B)b =0.

(Cys),

Analogamente si considera l'effetto della derapata sulla coda.
Come si nota in Figura (3.32), in maniera del tutto analoga al
downwash factor per la dinamica longitudinale, I’ala provoca
un sidewash factor che devia il flusso in coda di un angolo . In
ogni caso il flusso a velocita V incide con un angolo o, = 8 -0
tale per cui si crei portanza L,, quindi momento di imbardata
N > 0 che tendera a riportare x; a coincidere con V', annullando
8. Ergo, anche (C’yﬂ )v <0 & una derivata di smorzamento. Si
ha forza laterale C,

1
CU = §pVQSvCL,U

Sy i
(Cy)y =-(Co), =-CL, g Trasportato in CG Figura 3.32: Derivata (C’yﬁ)v
oC S, 0CL. Oay, Oay, 00(3.108)
C = = = —— v =]1-—
(o), ( o8 ) S oa, 08 " 0B BE;
IMPENNAGGIO | (Cy, ) = —%85“ (1 - g;)
v av
88
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3.4. DINAMICA LATERO-DIREZIONALE DINAMICA DEL VELIVOLO

(Clﬁ ) A

In questo caso bisogna considerare quale sia la porzione della *\ - //‘4
V, ruotata di f > 0, che va ad incidere efficaciemente, cioé
normalmente alla linea focale. In Figura (3.35) si nota che al
lato destro del pilota, cioé dal lato in cui sta arrivando effet-
tivamente V, la V,, » V. Al contrario, dal lato sinistro, le due
velocita sono molto diverse. Il momento di rollio complessivo
¢ dato dal momento di rollio fornito dalla semiala destra som-  Figura 3.35: Derivata (C’l 5 ) A
mato a quello della semiala sinistra. Si ha

Vn

1 "l
Lpr=—Lag+Lsy con Loz sx = fpVHQ f ’ cCry dy
2 0 (3.111)

Vi

Ndz,sx

IVCOS(ﬁ:FA) - ﬁ>0 = L<0 = (Clﬁ)A<O

Ad esempio, se S~ A, V,,,. ~V >V, _, epertanto si genera un £ < 0, cioé un rollio antiorario.

(Olﬂ )ind

In generale, un’ala lascia una scia vorticosa con rotazione verso
Iinterno tale da generare disturbo e resistenza, nonché dimin-
uzione di portanza per la sezione alare interessata. Arrivando
una V con angolo di derapata 8 > 0, ’ala maggiormente es-
posta (cioé quella destra vista pilota) ha la scia vorticosa che
copre buona parte della superficie alare; al contempo, la sinis-
tra vede distaccarsi il vortice in allontanamento. Cioé implica
che per 8 > 0 l'ala destra avra un AL < 0 maggiore in valore Figura 3.36: Derivata (Olﬂ)md
assoluto della perdita di portanza dell’ala sinistra: dunque, ’aereo tendera ad avere rollio orario,
e dunque un £ > 0. Pertanto

distacco
(deportanza)

B>0 = L>0 = |(C,),, ,>0 (3.112)
(CZB)U y
Con B > 0, dopo aver subito il sidewash effect o, la V' incide Lv
sull’impennaggio verticale con un angolo «,. Questo comporta B ac “::
S . X
una portanza L,, come gia visto nel caso del (Cyﬂ)v' La dif- v/ Zv

ferenza ¢ che qui si sta considerando un momento di rollio £
attorno ad x, e pertanto & necessario considerare il braccio di
questa portanza rispetto ad x;, cioé la distanza fra ’asse z; ed
il centro aerodinamico dell’impennaggio orizzontale, z,. Si ha @

Y

1
L=-Lyz, con L,= ipVQSUC’LUaU

. (3.113)
— (), - (%?) :—C’vavif](l—gﬂ) <0 £(-)

Z

Figura 3.37: Derivata (Cy, ),
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3.4. DINAMICA LATERO-DIREZIONALE DINAMICA DEL VELIVOLO

3.4.3 Derivate aerodinamiche rispetto a p
(Cyp)q)

La derivata del coefficiente di forza
laterale lungo y rispetto a p C,,
¢ data principalmente dal contrib-
uto (Cyp)v. Se esiste un rollio
p > 0 attorno all’asse x; (senso
orario), la V avra una incidenza
apparente «, tale da generare una
portanza laterale: in particolare,
la velocita cinematica indotta sul
piano di coda verticale sara sem-
pre piu grande tanto pit si avra
braccio dal piano x —y.

Per cui, p > 0 genera velocita
cinematica e, quindi, incidenza ap- Figura 3.39: Derivata (Cyp)v
parente: l'impennaggio verticale risponde con una portanza L, diretta in senso opposto e che
tende a bilanciare p stesso. Pertanto, con Y forza laterale rispetto v, si ha

Y=-L, = Cy,=-C),

aC, (3.116)
(%), [

G

P

La derivata del coefficiente di momento di rollio attorno a x rispetto a p Cj, ¢ data dalla sovrap-
posizione degli effetti dei contributi principali mostrati in Tabella 3.3. Dunque

Cr, = (C,) o+ (C,), (3.117)

(Clp )ala

Esiste una p > 0 che genera un rollio orario attorno ad x
(cioé virata a destra). Tale azione genera una velocita
cinematica su entrambe le semiali funzione del proprio
braccio dal piano x — z, cioé y. Questa generica veloc-
ita ¢ segnata in Figura (3.40) con w, essendo diretta
lungo zp: per una generica sezione alare, questa si com-
pone con la velocita di volo V' dando luogo ad una risul-
tante inclinata di A« rispetto a V. La semiala destra
(vista pilota) si abbassa, e pertanto ha velocita cinemat-
ica dell’aria rispetto ad essa verso ’alto: questo causa un
Aa > 0 che implica un ACy, > 0. Al contempo, l’ala che
si innalza (sinistra vista pilota), ha velocita cinematica

Figura 3.40: Derivata (Cy, )

verso il basso, generando un Aa < 0 e dunque un ACE < 0. Questo implica una distribuzione
di portanza AL lungo tutta la superficie alare che tendera a ristabilire il velivolo in posizione
orizzontale, contrastando il rollio con un momento di rollio £ < 0, cioé diretto in senso antiorario
rispetto ad x.

ala
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3.4. DINAMICA LATERO-DIREZIONALE DINAMICA DEL VELIVOLO

Chn,

La derivata del coefficiente di momento di imbardata attorno a z rispetto a p C,, ¢ data dalla
sovrapposizione degli effetti dei contributi principali mostrati in Tabella 3.3. Dunque

Cn, =(Cn,),,, + (Cn,),  Per velivoli convenzionali C,,, ~0.008 - 0.1Cy,, (3.120)

(Cnp)ala

Il generico rollio p > 0, in questo caso, porta la semiala sinistra Vl P(+)

(vista pilota) ad innalzarsi e la destra ad abbassarsi, roteando NG

in senso orario attorno all’asse x;. Cid comporta, in base alla ( IR N R Y
distanza y dal piano x — z, una velocita cinematica py che va a i TS TRV i
comporsi con la V' a monte: per I’ala sinistra tale componente Lsx Ldx
genera un Aa < 0, mentre per la destra un Aa > 0. Dunque v y pey Vefl R
I’ala destra registra un ACE, > 0 mentre la sinistra un ACy, < Veff v

0: al contempo la direzione della portanza sull’ala destra ¢
piu avanzata rispetto a quella di sinistra, e pertanto si genera
complessivamente un momento di imbardata N < 0 antiorario attorno a z che tende a riportare

Figura 3.43: Derivata (C’np)

ala

il velivolo nella condizione originaria. Dunque la (C”p)ala <0|é una derivata di smorzamento.

(Cn,),

Al contrario, sull’impennaggio verticale si genera una L, con braccio xz, diretta in senso —y.
Pertanto la (C"p)y > 0] Comunque il suo contributo é minimo e complessivamente la .

3.4.4 Derivate aerodinamiche rispetto a r
(Cyr)v

La derivata del coefficiente di forza laterale lungo y rispetto ad
r Cy, € data principalmente dal contributo (C’yT)U.
I’imbardata r > 0, antioraria attorno a z entrante, genera
una distribuzione di velocita cinematica sull’impennaggio ver-
ticale: qualitativamente, I'impennaggio verticale, ruotando in
senso orario sul piano x — y, incide sempre pitl ingentemente
contro 'aria in base alla sua distanza x, dal piano y — z. Tale
distrubuzione di velocita genera un L, concorde con y, il quale

genera una forza laterale Y > 0. Pertanto (C’yT)U >0

C

r

La derivata del coefficiente di momento di rollio attorno a = Figura 3.44: Derivata (Cyr)
rispetto ad r Cj,. ¢ data dalla sovrapposizione degli effetti dei
contributi principali mostrati in Tabella 3.3. Dunque

v

G, =(C,) .+ (1), (3.121)
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3.4. DINAMICA LATERO-DIREZIONALE DINAMICA DEL VELIVOLO

3.4.5 Risoluzione del sistema adimensionalizzato a comandi bloccati

Non viene dimostrata ’adimensionalizzazione del sistama (3.105), ma viene direttamente pre-
sentata la sua formulazione qui di seguito. Si fa presente che i k;; sono gli analoghi degli h;; del
caso dinamico longitudinale. Si ha, per le cinque equazioni differenziali ordinarie di primo grado
nelle cinque variabili di stato

d
£+k11ﬁ+k12ﬁ+k13f+k14¢=0 COH,BZﬁ: Y
eq
dp R N
ﬁ 5 ﬁ+k216+k22p+k237‘:0
° - dt
P b di
Fr=ALF = = kg1 B+ kgop + kssf =0 (3.123)
? v “ dp 1 b
(4 ¥ —(@ =—p con A = - Allungamento alare
d A c
a1
di A

Questo ¢ il sistema a comandi bloccati: difatti, i termini forzanti a secondo membro sono
tutti quanti nulli. La matrice di stato A € R>*5.

Viene dato un accenno di come si presenterebbe il sistema adimensionalizzato nel caso in cui
i comandi non fossero bloccati ma ci fosse una forzante. Nella prima, seconda e terza equazione
comparirebbero, rispettivamente, i termini

(1)...=KCy,, +KCy,,
(2)...=KCy,, +KCi;, (3.124)
(3)...=KChn;, +KCpy,

cioé sarebbero presenti i coefficienti di momento relativi al comando degli alettoni J, € a
quello del timone di coda §,. In tal caso la formulazione matriciale del sistema differenziale
diventerebbe

i=Az+ Bu con B = {ga} (3.125)
s
con la matrice dei comandi B € R%*2,

Ritornando al sistema adimensionalizzato a comandi bloccati, cioé in assenza di forzante, é
possibile supporre soluzioni esponenziali del tipo

“ d ~
B = pre Efﬁ = Bire™
; d ;o1 ; d ;
= pre 2 - oM = —p — p=Apiae™ — —p=Ap NN (3.126)
dt A di
; d ;o1 ; d ;
¥ = e dié’ = heM = Zf — 7= AN = —7 = Ay AZeM

Sostituendo nel sistema (3.123) si ottiene
ﬂl)\GM? + ﬁl kue)‘f + klgAcpl)\e)‘f + klgA’(/)l/\e)\f + k14§016>\£ =0
AP N2M + BikareM + kaa Api AN + oy A AeM = 0 (3.127)
A’l/)1>\26)\£ + ﬁlkgle)\{ + k32A§01)\€>\£ + kggALZJl)\e)\i =0
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