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PARTE 1

1. Sistemi di riferimento

Lo studio della dinamica si basa sulla risoluzione di equazioni
differenziali che, essendo ricavate dalle equazioni cardinali della
dinamica ed essendo in forma vettoriale, hanno una validita generale e,
quindi, indipendente dal sistema di riferimento scelto per la loro
rappresentazioni.

Solitamente pero succede che le forza aecrodinamiche vengono
calcolate nel sistema di riferimento del velivolo che non & un sistema di
riferimento inerziale e non ¢ manco un sistema di rifermento che si muove con lo stesso. Diventa quindi
importante essere in grado di trasportare tutto su un sistema di riferimento inerziale.

In generale i sistemi di riferimento possono essere divisi in:

1) Inerziali

2) Fisso sul velivolo quindi non inerziale

3) Intermedi per cui il SR non ¢ inerziale ma con buona approssimazione puo essere considerato tale
per tempi e spazi limitati

Avere un SR inerziale ¢ molto utile perché per descrivere le equazioni del moto si ha bisogno di un SR
inerziale.

1.2 Sistema di riferimento inerziale

Esistono diverse tipologie di sistemi di riferimento inerziali che potrebbero
essere utilizzati.

Uno di essi ¢ il SR ECI (Earth Centered Inertial) che ¢ creato per svincolarsi
dalla rotazione della terra ed ¢ creato imponendo che:

» Piano XY nel piano equatoriale
» Asse Z rivolto verso il nord
» Asse X rivolto verso il punto con lat. e lon. nulle

Esso perd di per se non ¢ inerziale perché la terra ruota comunque attorno al sole.

Esistono poi altri sistemi di riferimento che si considerano inerziali come quello ECEF pero in tutti i casi essi
possono essere considerati inerziali solo per simulazioni all’interno di un dato intervallo di tempo. Nel nostro
caso, in cui le simulazioni dureranno al massimo qualche minuto, il SR ECI andra benissimo.

Il SR ECI si basa sul fatto che considero la terra come una sfera anche se di per se la terra non ¢ una perfetta
sfera ma un geoide, esistono poi altri SR come quello USG84 che considerano la sfera come un ellissoide
con un semiasse maggiore € uno minore.

Un'altra approssimazione che solitamente viene fatta ¢ quella di considerare la traiettoria come rettilinea
anche se nella realta essa non lo & perché seguira la sfericita della terra, per voli brevi di qualche minuto ¢
pero un approssimazione accettabile.

L’errore che viene fatto considerando queste approssimazioni € in verita molto basso infatti per esempio, per
un velivolo di 16,000 Ib che si muove sull’equatore verso est alla velocita di 220 km/h, sto trascurando delle
forze apparenti di circa il 0.3% della massa complessiva.
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Nei nostri casi poi in verita non sara manco usato il SR ECI perché
ancora troppo inerziale ma viene considerato il SR NED (North-East-
Down) che si basa su fare le simulazioni su un piano creato con:

» Lasse X ¢ rivolto verso nord (north)
» Lasse Y ¢ rivolto verso est (east)
» Lasse Z ¢ rivolto verso il centro della Terra (down)

Questo viene in genere usato per tutti gli studi di stabilita dinamica e
per tutte le simulazioni brevi perché per esse ¢ possibile trascurare la
rotazione terrestre e assumere che il SR NED sia inerziale.

Estendendo all’infinito il piano XY, ottengo il cosiddetto sistema Terra
piatta e inerziale (non-rotating, flatEarth).

1.3 Sistema di riferimento corpo

Il SR del velivolo sara quello indicato a destra.
Si nota che:

» Xg esce dal muso del velivoli ed ¢ costruito sul piano
di simmetria che nei velivoli ¢ sempre presente
perché sono oggetti con buona approssimazione
simmetrici. I moti di rollio attorno a Xp sono indicati
con la lettera p.

» Zg ¢ perpendicolare a Xz e si trova sullo stesso piano
di simmetria, ha una direzione da testa a piedi del
pilota. I moti attorno a Zg sono detti di imbardata
(yaw) e sono indicati con la lettera r.

» Yg ¢ adestra della testa del pilota ¢ completa la terna levogira. I moti attorno a Y sono detti di
beccheggio e avvengono con la velocita q.

Se considero il vettore velocita posso vedere che forma un angolo og con la sua proiezione in Xz
determinando 1’angolo di attacco geometrico, forma un angolo f con il piano di simmetria.

Si nota che se il vento apparente viene da destra del pilota la velocita sara orientata verso y positiva quindi f3
¢ positivo.

Il valore di ag qui indicato ¢ quello geometrico quindi non ¢ quello usato per determinare le forze
aerodinamiche.
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Notiamo che ¥, ®, ¢ sono gli angoli di Eulero che permettono di passare da un SR Body ad uno NED, essi
sono definiti come:
3. Angolo di azimuth o rotta (heading) 1
2. Angolo di elevazione (elevation) 6
1. Angolo di inclinazione laterale (bank) ¢
Si nota che pero questi angoli di Eulero non hanno alcun legame con i valori di p,q,r delle velocita angolari
attorno agli assi body appunto perché i primi rappresentano delle rotazioni di un sistema di riferimento
mentre le seconde rappresentano le velocita angolari.
Gli angoli di Yaw, Pitch e Roll sono quindi definiti come integrali nel tempo delle Yaw = rAt
velocita angolari p,q,r ma non centrano nulla con gli angoli ¥, ®, ¢ che invece
rappresentano una cosa diversa e oltretutto non dipendono dal tempo perché Pitch = qAt
semplicemente indicano in un istante quale ¢ la terna che mi permette di passare da un _
SR Body ad un SR NED. Roll = pAt

Il problema ¢ che a bordo velivolo si conoscono i valori di p,q e r e da essi dobbiamo calcolare gli angoli di
Eulero.

Se considero la prima rotazione si nota che si ottiene il nuovo SR X, Y| e Z; per legare il SR 1 e quello
inerziale posso usare la seguente matrice di rotazione:

X1 cosy siny 07 (X1
Yig=|—siny cosyp O0|{¥rf= x; = R(3,¢¥)x;
21 0 0 11 \Z

Analogamente questo potrd farlo per tutte le rotazioni quindi scrivere in generale una matrice R(k,a) che sara
costruita con la seguente legge: il k-mo elemento della diagonale sara pari a 1 e gli altri elementi diagonali
pari a cos a. Gli elementi della riga e colonna k-me nulli, i rimanenti sono sin Y e — sin i a seconda che
siano dopo o prima della riga contenente 1.

E’ possibile quindi passare da un SR inerziale ad un SR corpo facendo la trasformazione 3,2,1 sapendo che:

Da cui si ottiene:

Dove la matrice Risp ¢ la matrice di rotazione da SR inerziale a SR Body ed ¢ detta matrice DCM dei coseni
direttori.

Si nota che la matrice di rotazione gode di una comoda proprieta ovvero che R(3;-¥) = R(3;¥)".

© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55/B - Torino / Pagina 9 di 154



© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55/B - Torino / Pagina 11 di 154

10

Allora si ottengono le equazioni della cinematica (gimbal equations) che mettono in relazione gli angoli di
eulero con le velocita angolari p,q,r in assi body:

p=c,f_')—11[}5in|9 p qb 1 0 —sin 6
q=0cos¢ + sing cosb =>{qr =G{grdoveG=|0 cos¢ singcost
r=—0sin¢ + 1 cosfcosgp r 7} 0 —sin¢g cosfcos¢

In esse si nota che la matrice di rotazione G non ¢ ortogonale per cui G™! sara diversa da G™. Inoltre si vede
che G dipende solo dagli angoli ® e ¢ quindi che le equazioni cinematiche sono indipendenti dall’angolo di
heading V.

Oss.

La piattaforma inerziale calcola i valori di p,q,r in assi corpo, per il calcolo degli angoli di Eulero ¢ quindi
necessario il calcolo della matrice G che pero dipende solo da ® e ¢, motivo per cui non ¢ possibile il calcolo
di Y. Siccome pero il calcolo degli angoli di Eulero avviene tramite un integrazione € necessario
inizializzarla per cui qualsiasi piattaforma inerziale appena avviata ha bisogno di qualche minuto per ottenere
gli angoli di Eulero iniziali.

11 fatto che per il calcolo degli angoli di Eulero bisogna integrare risulta strano perché abbiamo detto che essi
sono indipendenti dalla storia temporale del velivoli, si integra perd perché per il loro calcolo si parte da p,q,r
che ottengo integrando nel tempo.

Lutilizzo degli angoli di Eulero ¢ giustificato da una serie di vantaggi che posso riassumere in:

» Mi permettono di avere il minor numero di equazioni differenziali possibili per passare tra i due
sistemi di riferimento

» Le rotazioni che si fanno hanno un significato fisico in particolare ¥ e ® sono angoli che hanno un
significato fisico perché W rappresenta dove € rivolta la prua del velivolo mentre ® rappresenta
I’angolo tra X3 ¢ il piano orizzontale ovvero quello che leggo sull’orizzonte artificiale. Si nota che
invece ¢ non ¢ esattamente 1’angolo di incidenza dell’ala rispetto a Y quindi sull’orizzonte
artificiale non lo leggo.

Essi hanno anche alcuni svantaggi, il peggiore dei quali ¢ che nella matrice G € presente un coseno al
denominatore se di vuole passare dalla conoscenza di p,q,r a \p, 0, ¢, questo causa dei problemi numerici se
gli angoli assumono valori di 80/90°, per velivoli molto prestazionali quindi non si usano piu gli angoli di
Eulero per passare dal SR Body a quello NED ma si usano i quaternioni che aggiungono un angolo ai 3
caratteristici di Eulero.

Oss.

Per rappresentare le componenti del vettore velocita in assi body ci servono 2 angoli: a e

3. Stabilita statica

La stabilita ¢ una proprieta dell’equilibrio per la quale se il disturbo esterno ¢ piccolo allora il corpo ¢ stabile
staticamente se tende a riportarsi nella condizione di equilibrio iniziale.

ES.

Un velivolo ¢ stabile se a fronte di una raffica che tende ad aumentare 1’angolo di attacco o allora risponde
diminuendolo.

Da questa facile definizione ¢ facile capire quando un velivolo sara effettivamente stabile perché se
consideriamo una perturbazione tale per cui a cresce (Ao>0) allora voglio che si crei un momento di
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» Il fatto che ci sia I’ala fa si che sulla coda il flusso arrivi con un angolo di down-wash pari a & per cui
I’angolo di attacco visto dalla coda € ar. In verita anche la coda genera un effetto di Up-wash sull’ala
che, siccome la coda ¢ piccola, viene trascurato.

Dopo questo possiamo quindi dire che I’angolo di downwasah varia in funzione di aws:

CE = ga _|_ O_E- O( LUB
per cui ¢ possibile scrivere che: Vel

e =doo- Cap - € + o=yt~ lap— &—D%&Jwa*fr = %b(dhf%g)é )

dove i rappresenta il calettamento totale ed ¢ una costante:

L= lwp+& ~ (-
sono quindi arrivato a scrivere I’angolo di attacco della coda in funzione dell’angolo di attacco del
complesso ala fusoliera.

L’obiettivo adesso ¢ scrivere Cmq ovvero la derivata di Cr, in a dove a sara quello del velivolo completo.

Per farlo occorre per prima cosa ricavare un equazione per la scrittura di o, questo puo essere fatto partendo
dall’equazione della portanza che quindi deve essere ricavata.

Se considero di avere una spinta T allineata a X questa genera una portanza Lws e Lt che considero
applicate nel fuoco delle rispettive superfici per cui la portanza del velivolo puo essere scritta come:

A & .
L - 2&,\&5@0{% = Lw,_s + Le G
Love Lg = ’émefSQws Con qwﬁ::%j_'ﬂ@ w3

L, T
[—t' = -/E! ol l/e//gt QU Con q,t-= Qv

Dove S ¢ la superficie alare perché la portanza totale si riferisce sempre a quella e dove le aws 0 arsono i
coefficienti angolari della retta di portanza.

Se introduco il Cy, del velivolo completo:

q = “——L—— = Q—w&‘){wﬁ + IIr>?’//\J/P

[\,_\.

Dove il termine in rosso ¢:
nu o 1 = efficienza del piano di coda

che assume valori che variano da 0,8 a 1,2 ed ¢ legata al fatto che sulla coda agisce una corrente che ¢
accelerata per esempio dall’elica o che puo avere una p diversa a causa di un riscaldamento.

Noi considereremo nu=1 arrivando a scrivere:

- " . St @x J,.D_E _ ‘g_._L_QtF
q = & = Qwﬁdwa+%qt (i";%f) oot — %Qt( - QM}O&M[4+ jé—wﬁ( ‘J"J S
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F

e =25 T ()

Y

Ho ottenuto quindi due equazioni che mi permettono il calcolo di aws € arin funzione dei parametri del
velivolo.

A questo punto ¢ possibile il calcolo di Cme« che viene calcolato derivando Cy in a. E’ necessario quindi
trovare un equazione di Cwm.

Per trovarla scriviamo il momento applicato su un velivolo tradizionale che puo essere diviso in 3 contributi
fondamentali ovvero

M= MPropulsore, MWingBody, Mrail.

Si considera una coppia di assi di riferimento ovvero x e z della figura o e
iniziale qua riassunta a destra, da essa ¢ possibile vedere che: g k

» X, =distanza tra bordo di attacco e origine degli assi x ¢ z \ o
» X;= distanza tra I’origine degli assi x e z e il baricentro ‘

Si puo quindi vedere che sotto le ipotesi che Lws, Li € Zpody sono
paralleli tra di loro e D<<L allora:

MP = MpO + Mpa'a 5 w
Mws = Mows + Lwe(Xg-Xa" ) +PwetZ~ZD
Mt = MQ; — Lt'lt’

Dove i termini rigati posso il primo trascurarlo perché D<<L e il secondo so che ¢ pari a zero in quando la
coda ha solitamente un profilo simmetrico per cui Mg =0

Alla fine si arriva a scrivere che il momento totale del velivolo é€:
/
H= }{OP—{—H-PO(O( + MHowa, + LW@,(JQ-—.‘CQQ -l b

Da cui si ricava Cy come:

Y S
= A4 P VES e

Dove:

» S = superficie dell’ala
» ¢ =corda dell’ala

E’ possibile quindi dire che:

CH = CHop + CH?O(QJ—F q(::..,u_p, +C;wg; Ko - Ko -
_

g

Q€

W
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Per essere in caso di equilibrio stabile la curva deve essere:

Y
r“-yf T o,
e
ot
-,
g .-\"'-.\_\_
Mo <0 g
S,

Dove si nota che sono in equilibrio se Cye<0 € poi:

» Se Cwmo > 0 allora avro 1’equilibrio per oeq>0
» Se Cwmo > 0 allora la condizione di equilibrio si avrebbe per 0.q<0 che va bene perché riesco
comunque a trovare una condizione di equilibrio stabile ma si avra in condizione di volo rovescio

La condizione in cui mi voglio trovare sara quindi sempre quella di avere Cwq<0 perché questa decreta la
possibilita di essere in equilibrio stabile e con Cwyo > 0 in modo che questa condizione di equilibrio si
raggiunga per un volo livellato.

Leffetto della presenza della coda si puo vedere in due aspetti:
» Se guardo I’equazione di Cyo:
we + Gop + V&7 L

| +F

E“a

|
QQEQ.L_ —_—

o - -

0

11

noto che solitamente Cmo-we<0 perché i profili comunemente utilizzati hanno questa caratteristica
quindi la coda, con il termine tutto a destra, ¢ I’elemento che permette di avere alla fine un valore di
Cwmo>0 come vorrei perché corregge questo effetto negativo dell’ala e rende Cwio positivo.

» Nel caso di velivolo tradizionale in cui solitamente 1’ala si trova davanti al baricentro e di
conseguenza la portanza genera un momento negativo la presenza della portanza generata dalla coda
posta dietro il baricentro permette di riequilibrare il velivolo.

Il punto neutro ¢ il punto tale per cui Cye=0.

Se nell’equazione di Cw, trovata prima metto quindi che Cye=0 posso trovare la posizione del punto neutro
XN.

e ! u'IKN‘ ) ANy . 1:,» :{_{_‘r{d_aé1 I;-
= | = Z < a < 2/ |
< Gu=o | = /

Oss.
Domanda Esame: come faccio a passare da un sistema di riferimento ad un altro?

Per passare da un SR ad un altro ¢ importante 1’ordine delle rotazioni e il numero delle rotazioni effettuate. In
generale con al massimo 3 rotazioni e possibile passare tra due sistemi di riferimento ma a volte ne bastano 2
o solo 1.

Se per esempio ho un vettore F in assi vento per trasformarlo in assi corpo ho che:
Xs = R(3;-B)-R(2;-0)-Xw

Per cui posso voler ruotare di un angolo -f3 e poi di un angolo -a e passare a X,Zgody.
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Ipotizzando di essere quindi in grado di variare la velocita di Cm
volo mantenendo una condizione di equilibrio stabile possiamo
trovare vari valori di aeq per valori differenti di posizione del \ A Moy
baricentro X come vediamo dalla figura a destra. = olags |
Si nota che stiamo considerando Xg pit avanzato mentre Xg1 \,*"’-"ﬂe ¥ .,
\ FL ped” amrhofo

piu arretrato per cui X< Xgi.

I!"l-? .[)-'lu" o Ges L-o.ra
Si nota che se sto avendo un volo orizzontale e arriva un s Koz <38 4 o
disturbo Aa allora devo variare 1’incidenza per mantenere la stessa quota.

Si nota dal diagramma a destra che:

» Se il baricentro ¢ piu arretrato (Xg1) si genera un ACy, che fa buttare giu il muso che sara molto piu
piccolo rispetto al caso di baricentro piu avanzato (Xa2) questo fa si che i velivoli con baricentro piu
avanzati fanno manovre piu brusche perché con grandi momenti e quindi grandi accelerazioni.

» Se il velivolo ha il baricentro pit avanzato (Xg2) allora a parita di variazione Ao che voglio ottenere
la variazione di momento AC,, deve essere piu grande quindi il pilota dovra fare piu fatica e si dovra
generare un escursione dei comandi piu elevata.

» Il velivolo con la posizione del baricentro piu avanzata ¢ piu stabile perché ha una derivata Cp, pitt
grande in valore assoluto, se infatti consideriamo di arretrare il baricentro fino al punto neutro allora
man mano la derivata Cn, diventera piu piccola fino ad arrivare ad una curva parallela all’asse delle
X in cui si avra un equilibrio indifferente.

Per valutare la stabilita del velivolo si introduce il margine statico che indica in termini percentuali quanto
la posizione del baricentro ¢ vicina alla posizione del punto neutro:

Ky = }f,ue:fﬂ_ Z:‘:f' I,:_;l‘{

Considero la superficie mobile dell’equilibratore

collegata allo stabilizzatore e noto che lo stabilizzatore H"*-‘-?-.:?Q__/JE vo M
c¥o [t

3.1.1 Equilibratore
E QuiLiproTorE

avra la sua direzione di portanza nulla. C

Considerando il disegno a destra possiamo dire che lo
stabilizzatore avra una Vgewiva che creera un angolo or
con la direzione di portanza nulla, questa sara la
direzione di portanza nulla quando I’angolo de tra la
direzione di portanza nulla dello stabilizzatore e quella
dell’equilibratore ¢ nullo.

— gg:Oa

W de (+)

In questo caso particolare in cui 6e=0 allora 1’angolo di attacco ar non dipende dall’equilibratore quindi lo
chiamo os ovvero 1’angolo di attacco dello stabilizzatore che sara quello del profilo quando 1’equilibratore ¢
in posizione neutra.

Se adesso muovo verso il basso 1’equilibratore allora 6e>0 (che possiamo notare con la regola della mano
destra e il pollice in direzione della Y) e la portanza generata aumenta per cui si genera un 8L funzione di de
perché si sta aumentando la curvatura del profilo. Dal punto di vista della retta di portanza nulla questa
risultera piu inclinata e quindi I’angolo ar aumentera.

Possiamo poi calcolare ot come:
/
O{t = C:vds + | M’C Lg\
N

Dove il secondo termine rappresenta la variazione di angolo di attacco dovuto a de ovvero la variazione
dell’angolo della retta di portanza nulla.
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Per quanto riguarda la dipendenza dal Re ¢ possibile dire che per Re bassi si possono generare delle bolle
laminari sul profilo che possono esplodere e provocare lo stallo, se invece il valore di Re ¢ troppo elevato
posso avere un flusso che passa da laminare a turbolento, questo gli permette di stare attaccato alla superficie
anche per . piu elevati e quindi ne aumenta 1’efficacia.

Per quanto riguarda la dipendenza dal numero di Mach si nota che per numeri di M alti i arriva ad avere
fenomeni transonici o supersonici sull’ala ovvero che anche se volo a M=0,8 nella zona del dorso il flusso
accelerera quindi potra arrivare localmente a M>1 e se aumento il 6. si aumenta la lunghezza che il flusso
deve percorrere che lo portera ad accelerare ancora di piu sul dorso arrivando a M~1,1/1,2, al bordo di fuga
pero € necessario tornare alla velocita M~0,8 di conseguenza il flusso si dovra comprimere e questa
compressione avverra con un onda d’urto. Questo causa sia il problema della nascita della resistenza d’onda
e sia il problema della separazione nello strato limite causata dall’onda d’urto vicino al bordo di fuga, questo
fara si che da dove il flusso ¢ separato il comando perde di autorita perché se defletto la superficie in un
flusso separato non succede nulla. Questo ¢ il principale motivo per cui i velivoli progettati per il volo
subsonico in regime transonico diventano ingovernabili e hanno problemi di controllo.

3.2 Calcolo del Crse del Cys - Stabilita statica longitudinale

Vogliamo adesso capire come cambia il Cys in funzione del de e come varia il Cys in funzione di de ovvero
come variano le due derivate di Cr e Cy in funzione di de.

Mi aspettero di trovare che:

» Crs> 0 in quanto se I’equilibratore ha un inclinazione positiva (verso il basso) allora la portanza
generata dalla coda aumentera e quindi anche quella totale.

» Cwms <0 in quanto se I’equilibratore ha un inclinazione positiva (verso il basso) allora genera piu
portanza che tendera a far picchiare il velivolo, questo corrisponde ad un momento negativo attorno
all’asse Y (sta alla destra del pilota).

Se invece avessi non un velivolo convenzionale con ala+coda ma un canard avrei che invece Crs > 0 e
Cwms > 0 perché 1’azionamento del canard genera un aumento di portanza che pero essendo applicata su una
superficie vicino alla prua genera un momento a cabrare del velivolo.

Per il calcolo di Cys e Cu; ci si ricorda che:
OZ‘C = O( S + JTL
dove as=ar se 8.=0 quindi ¢ in posizione neutra, per cui posso dire che:

CL-C = Qf O(}g-f Q< té—&
Determinata un equazione per trovare il coefficiente di portanza in coda ¢ possibile il calcolo della derivata
in &:
J .
O de

questo assumendo che T & costante ¢ non dipendente da J.

= Qtfc

Posso valutare a questo punto la Crs per un velivolo completo in quanto so che per esso vale che:
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Notiamo che, dati gli ordini di grandezza visti, per ogni radiante di d. (circa 57°) allora:

» La portanza aumenta di 0,2
» Il momento aumenta di 1

Questo fa notare che I’effetto della superficie mobile sia soprattutto per quanto riguarda il momento anche
perché sui velivoli tradizionali Crno~ 0,1/0,2, questo in verita ¢ quello che volevamo accadesse in quanto la
superficie mobile ¢ stata messa per avere un coefficiente di momento grande cosi con piccole variazioni di
angolo della superficie mobile ottengo momenti molto grandi.

La derivata Cps € una derivata di controllo che, per il ragionamento fatto prima, siamo interessati ad avere
piu grande possibile per avere un autorita di controllo elevata.

E’ possibile fare poi il calcolo delle derivate Cms € Crs anche per i velivoli tuttala, in questo caso bisognera
considerare solo 1’ala e si nota che siccome non ¢ presente la coda allora scompaiono tutti i termini ad essa
legati nelle due derivate.

Trascurando, come sempre, 1’effetto del propulsore a derivata Crs diventa:

Coo 9%; (czﬁ,y

Dove si nota che in questo caso 1’angolo d. non sara associato all’equilibratore, assente nei tuttala, ma
all’elevone, unica superficie mobile presente che funzione sia da equilibratore che da alettone a seconda se
ho un’attivazione simmetrica o asimmetrica.

La derivata C,s diventa invece:

¢, ;9[( v luans + G, x’f,-,cj_
rmg:ﬁ np b G_C_ =

Dove se assumo che il termine verde sia pari a 0 perché considero Cnows=0 ipotizzando che il profilo
utilizzato sia simmetrico si nota che 1’effetto dell’elevone ¢ quello di aumentare la curvatura dell’ala e quindi
fare aumentare la portanza che, siccome il fuoco in questi casi si trova davanti al baricentro, determina la
nascita di un momento maggiore in valore assoluto e piu negativo. In un caso reale poi non potrd mai
considerare la parte verde perfettamente nulla perché anche in caso di profilo simmetrico comunque la linea
media ¢ influenzata dalla presenza dell’elevone.

Abbiamo detto che nel velivolo ala-coda si ottiene che Cs~-1 ma posso esplicitare la dipendenza di Cys
rispetto a Xg e Crs (del velivolo completo) ricordando che:

CMJ‘:-EI_-S_—?_QT'C_', Xo-Xo STart
< S c S
—_— —
V e

3.3 Condizioni di equilibrio longitudinale

Avendo introdotto le derivate di comando Cys e Cys € possibile riscrivere le relazioni come:

| CL = CL« “_{0_‘?4' QJ J&eﬁ

.Q.ol.-

Cmﬂ;

(mo + (rm« l\(bﬂﬂ‘- CD'nJ frcf,b: O
/
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dove si nota che A ha questo valore per velivolo ala-coda e che, sapendo che in questo caso ho che:

ﬂ = 4-«. Cu d - Qd’ c“‘ﬂ

un valore normale di A &: " N
A=5(-1)-(0,2)-(-1) = -

Posso quindi risolvere il sistema e arrivare a scrivere che:

eq - Coaloni | (noCeg

P PN
07@= i w_i‘_ . Qﬂgu

Da cui ¢ possibile disegnare le rette 6.,=f(CLeq) perché il resto € costate, esse possono essere scritte come
6eq:A'CLeq+B dOVe:

Dove, dati i segni indicati, si nota che avremo B>0 e A<0 per cui le rette che si ottengono sono scrivibili in
un diagramma deq=f(Creq) come:

-

gﬁj@f A —Llip L=
/.fs; N
{f_.-mac?( 1 ¥o=Mu
&
NS > Geq
- ﬂg&l*‘“ﬁ@.u
q- -y
By A Kea < Ky |
N

é“j‘ﬂft‘;% K3 < Hgy Ko<= Heg < Hn

Cren

Da esso si nota che in base alla posizione del baricentro Xg ¢ possibile ottenere rette differenti.

In particolare avremo che le posizioni considerate saranno:

Per ogni posizione del baricentro siamo interessati a capire se, data la posizione X¢ ¢ 1’angolo massimo e
minimo dell’equilibratore dmine Omax, € possibile che il velivolo raggiunga tutti i valori di Ci. possibili
compresi tra Crmin € Crmax. In particolare solitamente Smin€ Omax SOno legati alla meccanica e all’aerodinamica
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velivolo molto sensibile ma che ¢ indesiderabile per velivoli turistici di aviazione generale per cui il pilota &
molto meno sensibile. Quindi avremo che per velivoli militari siamo interessati ad avere Xg vicino a Xn
mentre per velivoli civili piu lontano.

Un'altra condizione da considerare ¢ quella di X¢>Xb, in questo caso si nota che il diagramma Cy-a ci da
indicazioni che il velivolo ¢ instabile in quanto ho che Cpe>0.

L’ultima condizione da studiare ¢ quella per cui X¢=XgLimiteAnteriore<Xn che & I’ultima posizione di Xg tale
per cui, data la massima deflessione dell’equilibratore, il velivolo riesce a ottenere tutti i valori di velocita tra
Vmin € Vmax perché ¢ I’ultima posizione in cui € possibile andare da Crmax @ Crumin, S€ Sposto il baricentro
ancora avanti non riusciro piu ad avere la totale autorita di comando.

Abbiamo quindi identificato due limiti per il baricentro:

» Xg=Xi ¢ il limite posteriore ed ¢ dettato dalla stabilita
del velivolo (lo sapevamo gia).

»  Xg= XaLimiteAnteriore € 11 limite anteriore per il baricentro
ed ¢ dettato dalla necessita di controllo.

3.3.1 Valutazione sperimentale del punto neutro

Valutare X risulta quindi fondamentale al fine di capire la stabilita del mio velivolo per questo motivo I’ente
certificatore solitamente non si accontentera dei risultati numerici per capire dove si trova il punto neutro ma
vorra delle prove sperimentali.

Per farle si nota dal grafico 8.q=f(CLeq) che quando il baricentro si trova nel punto neutro allora la derivata
(ddeq /dCireq ) diventa nulla quindi man mano che mi avvicino al punto neutro avrd che la derivata diventa
sempre meno negativa.

Posso scrivere approssimando che:

Q@C Agﬂ. _ 3_21— Crei

Ve, Dly Gy -Gt

Quindi per valutare sperimentalmente il punto neutro:

1. Fisso X¢ che conosco perché lo decido io

2. Volo a due velocita diverse equilibrando il velivolo in modo da conoscere Creg-1 € Creg-2.

3. Misuro la deflessione dell’equilibratore che a quelle velocita mi permette di essere equilibrato
OVVETO Ocq-1 € Ocq-2.

4. Calcolo la derivata con le formulazione detta prima

Considerando diversi valori di Xg ¢ possibile calcolare diversi valori di derivata, in genere si parte da valori
di X molto verso prua del velivolo in modo da essere sicuro di avere un velivolo stabile che il pilota puo
controllare e poi lo si sposta piu verso poppa avvicinandosi al punto neutro fino a quando la derivata diventa
abbastanza piccola. A quel valore si stoppa I’esperimento per non mettere in pericolo il pilota.

Segno tutti i valori di derivata che si sono trovati in relazione alla posizione X¢ del baricentro in un
diagramma del tipo:

e, g
th,f_,eq

X1 Xe M
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Dove se il velivolo ¢ stabile abbiamo visto che vale che C s~ 0,2 € Cis = -1, se considero una deflessione
delle superficie pari a 8:=6° (circa 0,1 rad) noto che le variazione di Cr e C, che si realizzano a causa di 6.
saranno:

Posso quindi disegnare il grafico Creq=f(a) al variare di o, per farlo utilizzo anche il diagramma Cy-a:

C T Ab=tge T

/ S 0°
— Je =146 2
— o
S of d(J_. == %
= 0.4)
0.3
O-?_ -\
0-1.“-.___\___\_1‘- amlé—;__ _6 °D<
. --\--\-""-.. ! '\-\_\ I
O*'I@ﬂr] _ - T
0g=+46° -

I punti sul diagramma Cy-a che si usano per creare la retta Crcq-00 sono ottenuti considerando un Cryo pari a
0,2 e X fissato, come abbiamo visto se 0. cresce e diventa pari a 6° allora il Cy, cala di 0,1 per cui la retta
Cm-a viene spostata in basso di 0,1 identificando, quando interseca 1’asse delle x, un aeq che riportato sulla
retta Cr-a per 6.=6° che abbiamo visto essere leggermente pit pendente di quella per 6.=0°, mi permette di
ottenere il primo punto della retta Ciq-0.. Analogamente ¢ possibile fare per d.=-6° per cui risulta che la retta
Cn-a sia spostata in alto di 0,1 e che la retta Cr-a sia leggermente meno pendente di quella a 5.=0°.

In questo modo ¢ possibile trovare 3 punti appartenenti alla retta Cicq-0,, considerando anche quello che avrei
a 0.=0°, e quindi unendoli ottenere la retta Cr.q-0. che noto essere un po meno pendente rispetto alla retta
CL-o originale.

Si nota che quindi avere la coda e quindi 1’equilibratore fa si che la pendenza della retta di portanza sia
minore per cui avere la coda fa si che possa ottenere 1’equilibrio con un Cy. piu basso.

Questo perché:

» Se voglio ridurre la velocita dovro cabrare e quindi ridurre la portanza in coda (8.=-6°) per cui il
Cre™CL

» Se voglio aumentare la velocita dovrd picchiare e quindi aumentare la portanza in coda (3.~6°) per
cui CLeq<CL

11 fatto di ottenere rette con pendenza piu basse se voglio ottenere 1’equilibrio € pero caratteristico del
velivolo ala+coda, se usassi un canard otterrei invece una pendenza maggiore.
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una deflessione positiva dell’equilibratore verso il basso fino a d.q1° che decreterebbe un aumento di portanza
in coda e quindi un momento a picchiare, ma siccome io sono a comandi bloccati allora il mio equilibratore
rimarra a d.qi per cui la portanza generata sara Ly <Ly’ ovvero sara minore di quella necessaria a fare si che il
velivolo sia di nuovo in equilibrio e di conseguenza il velivolo, terminato il disturbo tendera a riportare il
muso verso 1’alto e tornare nella condizione iniziale.

3.3.4 Regime transonico

Voglio vedere come cambia la deflessione dell’equilibratore in funzione della velocita di equilibrio. Questo ¢
importante da conoscere perché quando vengono fatte le prove di volo gli entri certificatori (FAA,EASA)
vogliono vedere che la pendenza di 5.=f(V.q) sia positiva. Verificano quindi che localmente, per diversi
valori di M la pendenza sia positiva in modo da essere sicuri che sia rispettata la Speed Stability.

Si nota che quando ci si avvicina a M=1 la pendenza della Seren
curva 6.=f(V.q) tende a diventare negativa questo vuol dire

che magari io sto volando a Vg, valore di velocita per cui il
velivolo € staticamente stabile, e arriva un disturbo che mi A

porta alla V¢ a parita di angolo di equilibratore siccome i / ; §C i
comandi sono bloccati, questo di per se non € un problema '

perché sia la condizione A che la condizione C, come si nota
dal disegno, sono condizioni stabili.

: Ve
Vﬂf% ‘V'B, og 'u'[C 159

Il problema ¢ che facendolo si passa per Vpeq che € una
condizione instabile come vediamo siccome la pendenza ¢ negativa.

Se quindi io volessi volare a Vgeq mi troverei in difficolta in quanto il velivolo si comporta in modo opposto
a come ci si aspetta ovvero che se, per esempio, voglio rallentare io tiro verso di me la barra per tirare su il
muso, il . decresce perché il bordo di fuga dell’equilibratore va verso 1’alto ma questo fa si che,
contrariamente a come vorrei, la velocita aumenti, come possiamo vedere dal grafico.

Questo in genere succede in tutti i velivoli progettati per un volo subsonico quando sono ai limiti
dell’inviluppo di volo a velocita molto elevate e deve essere evitato.

In verita pero esistono velivoli che volano a M supersonici che devono quindi essere certificati anche se in
regime transonico si ha questo andamento instabile del velivolo. Essi sono certificabili se si dimostra che il
range di instabilita ¢ limitato tra due valori di M vicini (per esempio M;=0,9 e M>=1,1) ¢ se si dimostra che
I’utilizzo del velivolo sara o ini subsonico o in alto supersonico per cui in regimo transonico ci stara per
molto poco tempo. Questo ¢ quello che solitamente viene fatto e che permette di certificare i velivoli militari
che effettivamente lavorano in quel range indicato di M.

Questo anche perché il diagramma ¢ creato in condizioni ideali e stazionarie ma nella realta nel regime di
velocita in cui si ha I’instabilita il velivolo ci sta per pochi secondi e in regime di accelerazione.

Si nota inoltre che I’instabilita si ha se passo da A a C come un infinta serie di punti stazionari, cosa che nella
realta non avviene.

Si avranno poi due effetti reali che minimizzano questa instabilita che saranno:

» L’effetto della resistenza
» Deffetto della traiettoria

Per quanto riguarda 1’effetto della resistenza si vede che il %
diagramma Cp=f(M) ha un andamento come descritto a destra.

Si nota che in regime transonico il Cp cresce molto e poi
decresce, questo spiega perché i velivolo normalmente non
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Si nota che rimangono solo i termini legati ad alettoni e timone che sono Cyg € Cys.
Considero adesso diversi contributi per arrivare al calcolo di Cy.

3.4.1.1 Contributo della fusoliera

11 contributo della fusoliera si ottiene assumendo che essa sia
rappresentabile come un profilo simmetrico come possiamo vedere
dal disegno. Il sistema di riferimento utilizzato avra Xg verso il
muso, Y a destra del pilota e Zg che entra nel foglio come vediamo
dal disegno.

Dobbiamo calcolare le derivate in condizioni di equilibrio, si
considera di volare a V., e con [ positivo per cui posso disegnare gli
assi vento Xw e Yw ruotati di § rispetto a Xg e Ys.

Trattero quindi la fusoliera come un profilo con un certo angolo di
attacco per cui si genera Dr (Drag della Fusoliera) e Lr (Lift della
fusoliera).

So che siccome la Lr € una forza di portanza allora:

[—fzgf,‘V:SF Cie
G = Qo Bo = Gpe B

Indicando con Crar 0 con Crgr la pendenza della retta Cy.

2

Dove:

C;..-af-" S Q#F
i > X 28

Analogamente ¢ possibile scrivere la resistenza Dg:
Z
De- 4 p W5 Gor

Sia Lr che Dr posso scriverli e ottenerli in galleria del vento.

Siccome poi siamo interessati alla determinazione della Cy vado a valutare le componenti delle forze in
direzione di Y e ottengo:

T‘; = - LF an o — D= A P
Questa rappresenta la componente di forza aerodinamica in assi body. In generale poi, siccome sappiamo che
¢ possibile passare dal sistema di riferimento corpo a quello vento usando gli angoli di Eulero ¢ possibile

scriverla usando una rotazione attorno al 3° asse di - come si vede dal disegno sopra. La rotazione ¢ di - B
in quanto per passare da Yw a Ys devo ruotare in direzione opposta alla rotazione attorno a 'Y positivo.

Si vede che quindi ottengo lo stesso risultato anche usando gli angoli di Eulero:
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In coda al velivolo vediamo che c’¢ la deriva con un dato profilo
aerodinamico. Le linee di corrente sono disposte come vediamo per
cui si nota che per effetto della fusoliera la corrente tende a
raddrizzarsi perché deve seguirla.

Ho quindi che Brianocoda < Beo-

Se considero la presenza dell’elica vedo che la massa d’aria accelerata
dall’elica tendera a raddrizzare la corrente quindi anche I’effetto
dell’ehca é Che BPianoCoda < Boo.

L’ultimo contributo del sidewash ¢ legato all’effetto dell’ala che ipotizzo di avere poco allungata. Si nota
vortici di estremita si allontanano come la corrente V..’ quindi saranno inclinati di B«. Se la deriva ¢ sopra il
piano dei vortici dell’ala e quindi ne viene investita si nota che il vortice di destra ¢ piu vicino di quello di
sinistra, si genera quindi una velocita verso sinistra che quindi tende anche essa a fare si che Brianocoda < Peo-

Si nota che se il piano di coda fosse rivolto verso il basso avrei un effetto opposto.

Nella realta quello che succede € che ’ala ¢ molto allungata quindi questo I’effetto € piccolo, sia perché i
vortici sono piu lontani ma anche perché i vortici sono tanto pit intensi tanto € corta 1’ala.

Si nota che quindi gli aerei convenzionali hanno tuti e 3 i contributi che tendono a diminuire il Bpianocoda di
conseguenza questo puo essere scritto come:

BPianoCoda = B = Boc'c

dove:

Se poi =0 vale che 6o~0 quindi posso scrivere che:

Questo sidewash factor ¢ molto simile al downwash factor e puo essere valutato con delle formule empiriche
che pero dipendono da un gran numero di fattori diversi che le rendono di difficile utilizzo, per questo
motivo solitamente viene valutato usando esperimenti numerici o reali.

In generale il Sidewash Factor indica quanto, in %, 1’angolo di coda si sta riducendo e ha valori indicativi tra
SF=0,7/0,9.

Oss.

Ho che per qualsiasi sezione del velivolo ¢ possibile valutare un Sidewash Factor differente perché la
derivata in B, variera il suo valore a seconda della posizione x. Se quindi metto o meno le winglets  variera
di pit o di meno.
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Dimostrare la Cygv e la Cyy in questo modo ¢ importante perché notiamo che sono stati considerati sia il
contributo della Lv che della Dy che ¢ effettivamente un contributo della Fy, molto spesso pero si fa I’ipotesi
che L>>D e si considera solo la Ly ma questo porta a qualche errore perché va bene solo se si considera il
caso che B.=0 ovvero una condizione di equilibrio.

Posso poi fare una stima di quanto questa derivata Cypv valga per un velivolo convenzionale:

Quindi se voglio calcolare il Cyg totale del velivolo dato dal contributo della fusoliera e della deriva ottengo
che ¢ pari a circa:

Il valore di Cyp € stato calcolato tramite esperimenti per velivoli supersonici, convenzionali o particolari e si
sono ottenuti i seguenti risultati da cui si nota che per un velivolo convenzionale un valore tra -0,5 e -1 ¢ piu
che normale e accettabile.

Ao

Fvs,. RANGE : © 70 +.50 [T

-1o »
c,ﬁ (RAD)
(RAD™) — il fl T i %@ B
55 s e s Rl SR B
10 AN % o
0 [v] g [ ’ |
[} £ 1.0 - LS 20 25 ] 0 5 1.9 15 2.0 25
M
Figure 3.40 Effect on Mach Number on_ C,, for Several Airplanes Figure 3,42 Effect of Mach Number on_Cy, for Several Airplanes

3.4.2 Derivata di comando Cys;

Questa ¢ I’equivalente della Cis. che si ¢ calcolata a causa della presenza
dell’equilibratore.

Si disegna il velivolo visto dall’alto in cui la deriva € simmetrica e il timone si muove. Si
considerano positive le rotazioni per cui il bordo di fuga va verso sinistra perché il pollice
andrebbe dentro il foglio quindi in direzione positiva di Zg.

Se considero una V., si vede che una rotazione d; positiva del timone fa si che si generi una
Lv verso destra.

Posso quindi scrivere che:

Dove APy rappresenta la variazione dell’angolo di attacco visto dalla deriva per effetto della rotazione della
superficie mobile del timone, vale la stessa legge che abbiamo visto per I’equilbratore quindi:
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» Cyp ¢ la derivata di smorzamento
» Cir ¢ una derivata incrociata

3.5.1 Eftetto diedro Ci

L’effetto diedro, ovvero la Cis, ha 5 contributi principali:

» Piano verticale

» Accoppiamento ala-fusoliera

» Angolo diedro I"

» Freccia A

» Induzione dei vortici di estremita

Consideriamo adesso i diversi effetti sul Cis. Consideriamo sempre che il velivolo ¢ stabile direzionalmente
se Ci1p<0 perché se cosi succede in seguito ad un disturbo laterale il velivolo tendera ad annullarlo
muovendosi nella stessa direzione del disturbo.

3.5.1.1 Effetto del piano verticale

Se faccio una vista dall’alto del velivolo vedo che se ¢’¢ un disturbo che genera - che inclina UisTa
V.q abbiamo visto che I’angolo di diedro che vede il piano verticale ¢: DALLIACE

aly
. r — X
Profe (- 35) boy

che fa si che si generi una forza verso sinistra in questo caso di f>0.

Se faccio una vista laterale noto che:

» considero come Sy ovvero come superficie del piano verticale
tutta quella tratteggiata quindi comprendente anche la parte
annegata nella fusoliera

» la corda media acrodinamica ¢ baricentrica e il fuoco si trova ad
1/4 della stessa

» data V, la portanza esce dal foglio e va verso di me

» la distanza tra il baricentro del velivolo e il centro aerodinamico la chiamo Zy

Si nota che se AC si trova sopra il CG del velivolo quindi se Zy>0 allora ottengo una derivata Ci.v <0 che &
quello che voglio per cui i velivoli che studieremo saranno fatti cosi.

Valuto adesso la Cjp e la C; che sono i coefficienti del momento di rollio dovuto al piano verticale.
So che se considero che AC si trova sopra il CG:
lv,s=momento di rollio dovuto a B e al piano verticale = -Ly-Zy

Noto che:

ey
X

C oy Adpute < -
Loy 2 ,.ffv =) i |'rj_“|u":,,, S C)« love f’-/-'?r_-_- —::__:.‘ ., . Iiri_:

)
T
L

I momenti di rollio (1) e di imbardata (n) sono tutti adimensionalizzati per la stessa quantita ovvero con un
momento di riferimento che calcolo moltiplicando la forza di riferimento per b.

Di conseguenza il momento di rollio adimensionalizzato sara:

"'{qfi:: £ —_— = - | Ll v C.«’ w
- _..:.{_'__.n |I.'1.ﬂ 4 irte I b
z PV Sh o
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Quindi generalizzando per il caso di ala alta:

> la semiala sopravento ovvero la prima che vede il vento vede un aumento di a quindi tende a portare
di pin

» la semiale sottovento ovvero I’ultima che vede il vento vede una diminuzione di o quindi tende a
portare di meno

Questo fa si che nel caso di ala alta, in presenza di un vento da destra si genera un momento di rollio che fa si
che il velivolo tenda a spostarsi dentro la corrente quindi il velivolo ¢ stabile direzionalmente.

Se avessi invece un ala bassa ’effetto sarebbe opposto quindi:

» la semiala sopravento vede diminuire o
> la semiala sottovento vede aumentare o

questo determinerebbe un contributo al momento di rollio negativo quindi destabilizzante
In generale si nota che:

» Ala media C;p=0
» Alaalta C;p=-0,0006 1/deg quindi il contributo ¢ stabilizzante
» Ala basse Cip= +0,0008 1/deg quindi il contributo ¢ destabilizzante

3.5.1.3 Effetto dell’angolo diedro I’

Se faccio la vista da dietro del velivolo indicando gli assi Zg e Yg e usando, per indicare 1’ala, I’'unione di
tutti 1 quarti anteriori posso notare che:

» Se il tip alare € piu in altro della radice 1’angolo diedro I'>0
» Se il tip alare ¢ piu in basso della radice 1’angolo diedro I'<(Q

sinistra | destra

1

! Y_s'

{

r>0 [ oy
v= Veqﬁ A
Piano delle crode
! Zs
ecnico ! —_— Componente normale locale, Aw

wino 1

Si nota che avere >0 mi genera un effetto stabilizzante favorevole perché se ipotizzo che arrivi un vento da
destra del tipo:

V=Vo.eq-sen(Pa) con Pu piccolo per cui sen(Beo)= Poo
per cui:
VzVoo»eq' Boo

posso vedere che quindi le semiali vedono, a causa di questo disturbo v, delle velocita parallele e delle
velocita perpendicolari alla linea dei fuochi.
Chiamiamo:

» w = componente perpendicolare.

» // = componente parassita perché non ha alcun contributo alla portanza ma determina solo una
variazione dello strato limite e lo rende 3D in quanto andra a variarlo in direzione dell’allungamento
alare.

La componente w genera quindi un aumento locale di a sulla semiala destra che deve essere sommato
all’incidenza di V..
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Assumendo che Ciy(y)=cost= Ci, ovvero che la retta di portanza ha la stessa pendenza per tutta I’apertura
alare, cosa non vera perché nella realta il Cy, locale varia da profilo a profilo in quanto L ha un andamento
ellittico lungo 1’ala possiamo dire che:

1 5 b/2
1=-2Epono CraI'B,, f C(y)ydy
0

Dove Ci, ¢ la pendenza della retta di portanza considerando un ala 3D e rappresenta quindi la media di tutti i
Ci. del singolo profilo alare

Adimensionalizzando con i soliti termini ¢ possibil scrivere il coefficiente di momento di rollio dovuto all’
angolo diedro:

1 b/2
J

G = IR =—2C IB, J, Cy)ydy

Da cui ¢ possibile ricavare la derivata Cig.r quindi relativa all’angolo diedro come:

i acy 2]:’53:' Cy. Tydy
(Cla)r = (-f).ﬂ ), - Sh
Si nota che:

» Non dipende dal C; di volo
» Dipende dalla geometria dell’ala
» Dipende linearmente da I"

Se considero adesso I’esempio di un ala rettangolare quello che ottengo ¢ che:

i 2 J &L
c :dzqql*gj_&"j L NN |
Pho s 2 ], A
Cco —Ce} _ G KB ; 04 = - 0.000
PJ?‘ ‘% L w7 —'C:f,’w -

Quindi per ogni grado di variazione dell’angolo di diedro I ottengo che Cip.r varia di -0,0004°.
Ci si ricorda che avevamo ottenuto che:

» Ala alta Cg=-0,0006 1/deg quindi il contributo ¢ stabilizzante
» Alabasse Cip~ +0,0008 1/deg quindi il contributo ¢ destabilizzante

Quindi se voglio annullare I’effetto destabilizzante di un ala bassa € necessario almeno avere ['=2°.

Si nota che pero se prendo velivoli con ala alta o bassa dello stesso produttore, che quindi si presuppone
siano stati creati con una certa filosofia si progetto comune, vedo che nel caso di ala bassa ho I'=5/6° mentre
per un ala alto ho I'=2/3° questo perché nella realta quello che si ricerca ¢ avere Cig= -0,001/0,0015 1/deg in
modo da essere sicuri di essere nel campo di stabilita.

Tecnam - P2008 (2 seat AfC) Tecnam - P2002 (2 seat A/C)
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basse avro delle velocita di stallo maggiori perché comunque la componente di velocita vista dall’ala € piu
piccola.

Per creare I’angolo di freccia si puo agire in due modi distinti:

1. Yawed

2. Sheared

: , , : , : . YAweb
Per il caso Yawed ho che il profilo rimane sempre perpendicolare alla linea dei fuochi -
per cui la Vy vedra lo stesso profilo che la V., vedrebbe se non ci fosse I’angolo di |

freccia. Questo fa si che il valore di t/c visto dalla corrente con o senza angolo di

freccia rimane costante perché il profilo visto ¢ sempre quello. |

Per il caso Sheared invece si mantengono i profili tutti paralleli all’asse della Xyind
quindi succede che la Vy non vedra lo stesso profilo che la V., vedrebbe se non ci fosse
I’angolo di freccia, ma un profilo variato.

L= cosC

Succede quindi che t/c visto dalla corrente Vy tende ad aumentare rispetto al caso SHeEAeED
senza angolo di freccia, in particolare si nota che ¢ cresce ma t ancora di pi.

Questo di per se ¢ un problema perché se t/c di un profilo cresce allora la corrente deve

espandersi di piu per seguirlo e di conseguenza raggiunge velocita maggiori che ¢ }
quello che si voleva migliorare attraverso ’utilizzo di un angolo di freccia. Fare un ala Ve
a freccia usando la metodologia Sheared, quindi introduce un effetto contrastante. J/

ans

Abbiamo quindi visto che si introduce un angolo di freccia per diminuire la velocita \
vista dal profilo. Esso ha anche un effetto riguardo la distribuzione di portanza che, con '
un angolo di freccia tendera ad assumere una forma come sotto. e 1

Questo fa si che il tip alare risultera piu caricato se ¢ presente un angolo di freccia, per ottimizzare la
distribuzione di carichi quindi esistono velivoli che variano la freccia man mano che la V., cresce.

Abbiamo visto quale ¢ I’effetto della freccia alare, adesso vogliamo calcolare il Cig-rreccia 0 Cip-a.

Si introduce quindi, su un velivolo visto in pianta con Aovs
freccia A>0, un disturbo che viene da destra che "/ “* B
determina la nascita di un angolo di derapata B nella " \ y,e’
corrente. Se proietto V..’ nella direzione perpendicolare '
alla linea dei fuochi ho che:

V‘*Dxf Ve oy €0 (A, - o)
UJ-\ = Uan,a,@o’) (Acxz*)&*’)

Sk~

Da cui vedo che in presenza di un disturbo P la semiala
sinistra vedra una velocita normale minore rispetto alla
velocita normale vista dalla semiala destra.

Questo fa si che dLpx>dLsx se considero una striscia di ala dS in posizione C(y) come nel disegno.

d&f = .ﬁpw V: coazwa_hF;,_)'fIS C:Qa\ (4)exX (4)

by & ——
) Ce (9)

© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55/B - Torino / Pagina 45 di 154



© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55/B - Torino / Pagina 47 di 154

46

Dove:

» dS = superficie alare = C(y)-dy
» Aa=Tt-6a dove in generale T potrebbe dipendere da y ma noi lo consideriamo costante

Si nota che i due contributi dLiftpx e dLiftsx in modulo sono uguali, il valore che viene generato dipende
dalla posizione y della superficie elementare dS.

Si puo quindi facilmente ricavare il momento di rollio dovuto alla deflessione da moltiplicando per il
braccio:

del; eyl + L aefellyl =2 4efi g

e
5/;“ =-£zc{€c{m-y =-2 ,2’{(;\/.‘,[ cy)y (ed(j)&((ﬂﬁa_ﬁﬁ,

(Boltis)
Se poi considero che:

> T(Y):f(calettone/ cproﬁlo) = cost
» Ci, = cost
» da = cost lungo I’apertura dell’alettone

Dove fare I’ipotesi di Ci, = cost € ammissibile in quanto questo coefficiente di
portanza ¢ quello legato alla presenza dell’alettone che € molto piccolo rispetto 1
all’intera apertura alare quindi puo essere assimilato aduna variazione di carico @
locale costante. Per lo stesso motivo € possibile utilizzare Ci, del profilo 2D invece l
del Ci, del ala 3D siccome posso trascurare gli effetti in direzione dell’apertura.

Questo ¢ diverso da quello che si faceva con I’equilibratore perché li era
necessario considerare t3p perché esso comprende tutta la coda.

Con queste ipotesi posso quindi dire che:

gflf&s 2 i::&u, Ceqtjtjﬁfj)fiy
q:

Da cui si ricava 1l coefficiente di momento di rollio C; come:

¢, . 4 _,z&,;c{qjj*’
%F-.V:\Sb - : Sb jl‘crwy#

Da esso ¢ possibile conoscere la derivata di comando legata alla deflessione degli alettoni detta anche
potenza di controllo alettone:

X Y
C,fg; ;_Zceqﬁj _
ST ) cr

Si nota che essa dipende da:

» Geometria
» Coefficiente di portanza del profilo Cj,

La formulazione scritta ¢ simile a quella trovata per Clg.r dove al posto di I' ¢’¢ t e al posto di Ci, 2D ¢’¢ Crq
3D.

Si nota che solitamente 1=0,5 e Ci,=6 quindi Ci5,~0,3/0,4 che ¢ un valore un poco maggiore rispetto a Cig.r
per cui avevo che I'=0,1 e Crs=5.
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Oss.

» Lalettone ¢ un comando di rateo di rollio non di angolo (rate control). A differenza del timone e
dell’equilibratore con i quali comando una variazione di angolo (displacement controls).

» Per effetti aeroelastici, una deflessione positiva dell’alettone puo provocare a velocita supersoniche
(dove il centro aerodinamico si sposta intorno al 50% della corda e magari dietro 1’asse elastico della
struttura) una torsione che ruota negativamente il profilo generando una riduzione di portanza
anziché un aumento come richiesto dal pilota. Tale fenomeno genera una riduzione dell’efficacia del
controllo o al limite un inversione dei comandi.

3.5.3 Derivata di controllo Cisr

Questa derivata ¢ legata alla deflessione del timone che genera un
momento di rollio.

Si considera che il timone ha una rotazione positiva se, da una vista da
davanti, il bordo di fuga va verso sinistra, questo genera una Fy in
direzione di Y positivo e quindi un momento di rollio in quanto il
centro aerodinamico del timone si trova piu in alto del baricentro del
velivolo. Se Fy ¢ generato sopra il baricentro, cosa che avviene nei
velivoli convenzionali, allora una rotazione positiva del timone generera un momento di
rollio positivo.

Per cui avro che per le rotazione del timone come da disegno:

L =>0=C =0
5, Lo,

Si ottiene, con passaggi analoghi a quelli fatti per le altre derivate di controllo che:

— . 2 5 — SV Zv
zy =5 pvWihvavaytér = Gy =~ -ayTiy

8, 3”'51, 2 b

Anche in questo caso, come avevo per la derivata Cisq di controllo relativa agli alettoni, si possono vedere
degli effetti indesiderati quando muovo il timone perché se ipotizzo di muovere 1’alettone con 6.>0 quindi
portando il bordo di fuga come in figura per ruotare positivamente e fare una virata verso destra (del
disegno), la forza generata Fy tendera a fare scivolare il muso verso sinistra. Questo non va bene perché se
schiaccio il pedale di sinistra voglio andare tutto a sinistra. Per mitigare questo effetto quello che si puo fare
¢ legare timone e alettoni in modo da correggere con gli alettoni questo effetto.

Inoltre il timone generera anche una resistenza che crea un momento di beccheggio per il velivolo.

3.5.4 Conclusioni sulla stabilita statica laterale

Possiamo notare che i valori delle derivare importanti per la stabilita laterale ovvero Cig, Cisa € Cisr possono
essere calcolati sono semiempiricamente e assumono i seguenti valori:

:L'L[Wml [ B

[Cigy RANGE - © 10 ~ 40] l

-4

A /
TSl I I T O P -

(} { c 20 _ <
i . £5 L= .
-20 a — .
- [ i ! {RAD™) +=F- = ‘ |
s I A < +
] - fé;‘ ¢ =0 ¢ r '
o ERE e . =g
\\:‘_,____q;o . ‘%& | 0 1. S
=T 152 0 5 10 15 2.0 25
1] 1 1 ]
0 5 10 15 20 5
o M
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Assumendo che la fusoliera sia approssimabile ad un ellissoide di rivoluzione
ho che se il vento arriva verso destra allora la distribuzione di pressione sara
quella che vediamo a destra. Si genera quindi una forza che va dal + al — e fa si
che si generi un momento rispetto al baricentro che fara ruotare in muso verso
sinistra quindi allargando ancora di pit 1’angolo B. determinando un contributo
instabilizzante.

Si nota che quindi se f>0 allora N <0 e quindi C,3<0 che ¢ instabilizzante.
Nella realta per calcolare Cpg-r Si Usa un approccio semiempirico.

3.5.1.2 Effetto della freccia su Cag

Anche in questo caso mi interessa dividere la V. in direzione
parallela e perpendicolare alla linea dei fuochi, sappiamo che, se Vi=Vcos(B+A) | / ) V. =Vcos(B—A)
il disturbo viene da destra le due semiali vedranno I
rispettivamente:

Vs - Ve @n (A sy - o)
Vig, = Voo €00 (Acsi + Bw)

Si considera che la freccia ¢ positiva (A>0) se il tip alare ¢ indietro all’hub.

Si nota che la semiala destra vede una velocita piu grande della semiala sinistra, questo fa si che genera piu
portanza e necessariamente questo fara si che generera piu resistenza per due motivi:

» Laresistenza indotta crescera siccome ¢ legata alla produzione di portanza.
» Aparita di Cp, siccome la velocita vista € maggiore, la pressione dinamica sara maggiore quindi
anche la D prodotta maggiore.

Avro che quindi I’ala sopravento, ovvero quella che per prima vede il vento, avra D maggiore. Questo le fara
generare un momento verso DX che ¢ un momento stabilizzante in quanto tende ad annullare il disturbo. Per
quanto riguarda la stabilita direzionale quindi la freccia positiva (A>0) ¢ stabilizzante.

Questo ci fa notare che le ali a freccia positiva quindi non sono solo utili se il velivolo deve andare veloce ma
permettono anche una maggiore stabilita direzionale.

3.5.1.3 Effetto dell’impennaggio verticale su Cng

Considero il piano di coda verticale ad una certa distanza Iy dal baricentro del
velivolo. Si nota che se arriva una perturbazione che fa inclinare V., di B allora si
genera una forza laterale Fy dovuta a B,

Questa posso scriverla come:

1 5 ~ do
%, By :Epeql’;q?fVSVﬂVﬁ 1 _E

Posso quindi calcolare il momento di imbardata dovuto a Fy generato
dall’impennaggio verticale.

do

1
= EPque%;”VSV“Vﬁ (1 - _) ly

Mgy a5

Da esso ¢ possibile calcolare il valore di Cx che sara pari a:
Sl.r ‘EV do
Chy =NMy=—=—a 1 ——
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Da questo ¢ possibile calcolare il coefficiente di momento di imbardata dovuto alla deriva come:

Nlae Svey
I Lpmvatsh L

Dove si nota che se or>0 allora il momento generato ¢ negativo.

Si ottiene quindi la derivata di controllo direzionale a cui siamo interessati derivando per or:

Cnge = _'_‘...:_. -QEM:

Dove:

Si nota che questo rapporto ha valore diversi in base alla categoria di velivolo considerato.

Questa derivata ¢ molto importante per il controllo direzionale in quanto piu € grande e piu, a parita di
deflessione or della deriva si ottiene un momento di imbardata maggiore. Quindi maggiore ¢ la derivata Cqls
e maggiore sara 1’autorita di controllo del timone.

11 valore di questa derivata definira anche la dimensione del timone che verra calcolata a partire dal caso di
atterragg@io (Vmin).

I valori che le due derivata interessanti per il controllo direzionale possono assumere sono riassunti nei
seguenti grafici:

7 T T o] } ; - PR T ﬂ! 1]
l i [ -0 o %g.@_
: ) Y ]
] e, \ |z
] B . T =31
-1 L
[ . N N T,
[ S S L i
" | L]
. i

o B 10 5 20 25
™M

Eigure 3,48 Effect.of Mach Number on. Cy, for Several Airplanes

Da essi si nota che:

» Cyp definisce la stabilita direzionale e va da -0,1 a -0,4
»  Cylsr definisce il controllo direzionale e vale circa 0,1

3.5.3 Derivata si controllo direzionale Cs,

Questa derivata descrive 1’effetto degli alettoni sul controllo di N (>0

imbardata del velivolo. Gli alettoni sono superfici di controllo legate /\ i

al momento di rollio ma se ho una deflessione positiva degli stessi o ; -XS'T' B Y

che si ha quando il bordo di fuga di destra va in basso e quello a :Ys :

sinistra in alto allora si genera una Lpx>Lsx che fara si che o ] )

Dindottapx™>Dindottasx, questo genera un momento di imbardata. Disx sinistra | destra vr
Dy px

Si nota che perd, nonostante generino rollio, il valore di Cps. € molto
piccolo, un ordine di grandezza in meno della Cys. Infatti Cps5,~-0,01/-0,02 quindi essendo molto piccolo lo
trascuro.
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Questa relazione vale solo se non ¢’¢€ vento, se ¢’¢ vento & riferita alla direzione del vento relativo.
Introducendo quindi la variazione di angolo dovuto alla richiamata si ha che:

y =y Ay = Ay

9 = 9eg™% MY = AV

a = Qpq + A
Ricordando che:
AY = Aa + Ay = Ay = A9 — Aa

E’ possibile dire che:

Yy =3 -

—_—

Aoqg — @
Dove ® ¢ un angolo di Eulero. Derivando ¢ possibile dire che:
y=0—-—d=q—a

Dove 6 = q = Velocita di beccheggio se considero che ¥ e ¢ di Eulero nulli mentre & = variazione
dell’angolo di attacco tra la direzione del vento e Xg.

Si nota che se assumo che la spinta ¢ allineata a X cosi come anche la Vo
allora ¢ possibile dire che a<<1 che fa si che nella condizione 2 di volo che
abbiamo descritto si ha che:

L= WYeosy « Fe Ao &:M%: %JE‘;;%\M‘I

T= b#ﬂl&u‘

Dove pero sappiamo che da quanto visto prima y =q per cui:
Fom 11'!(‘
B e
i coXn
Se introduco n=L/W=fattore di carico nella prima equazione dividendo per W ottengo che:
L= Weasy o % ﬁa: = Weosg & %Q-QA

m-eab‘...;&: PR YC N 4‘;

Da qui ¢ possibile il calcolo di R e q ovvero raggio e velocita di richiamata:

@ Rs %# E q= %{m-maﬂ

E’ possibile valutarli nel punto pit basso della traiettoria che si ha per y=0 e vedere che li:

Be e )

Siamo quindi arrivati a scrivere un equazione che lega gli angoli tra di loro ovvero

y=9—-d=q—a
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Da cui si osserva che:
» K & minimo, quindi ottenuto con V piu bassa se C;=max
» K ¢ massimo, quindi ottenuto con V piu alta se Ct=min
> Per n che tende a infinito si ottiene che R=K/g, se n tende a 1 si T L, ba R %
ottiene che R=o0, questo vuol dire che per un fattore di carico alto Q. £ £ “;
avro un raggio minimo che sara pari a K/g mentre per il volo ;LK k O
N . . . . . la = O
orizzontale che si ha per un raggio infinito, giustamente n=1. > g

Sappiamo poi che se si fissa il valore di Ci, dalla polare aerodinamica si ottengono i valori di Cp e E e si
ottiene K sapendo che ¢ inversamente proporzionale al Cy. per cui sapendo il Cr. conosco anche Cp,E e K.

Queste informazioni mi permettono di capire come fare a realizzare una richiamata con il raggio minimo
possibile che abbiamo detto essere le condizioni di ottimo.

Siccome abbiamo fissato K dalla conoscenza di Cy si nota dalla formulazione sovrastante che R=f(n) per cui
¢ possibile creare un grafico di questo tipo considerando perd due limitazioni:

» 1l valore massimo di n raggiungibile ¢ legato ai limiti strutturali del velivolo per cui n<NjimiteStrutture-
Questi valori sono pari a 2-3 per i velivoli commmerciali,4-5 per i velivoli militari e circa 8 per i
velivoli acrobatici.

» In volo orizzontale ho che T=D e essendo che D ¢ piccola la spinta mi basta L NniJ
sempre per compensarla, quando compio una manovra si nota che n ¢ funzione di O = - =
€

L che a sua volta ¢ legato a D dalla formula a fianco per cui il massimo n che ¢
possibile raggiungere dipende dalla spinta T che il velivolo ¢ in grado di fornire perché non ¢ detto
che basti per ogni tipologia di manovra n=f(T). E’ necessario avere Tnmax<Tmax-disponibile-

Definiti questi due limiti ¢ possibile creare il diagramma R=f(n) considerando due valori di C. da cui, come
visto prima, posso ricavare tutto quello che mi serve:

R

Towe w Oy ks , Dy

G, < ¢,
{—') -‘(_?_::k; J‘—_)f_

NON NN

kf)-

e
TI= M i gt W _// if’}
[=F1 -~

N

A

Mojr. STeoTh

Si nota che:

» Piu C. ¢ elevato (C2<Cr:) e maggiore sara il raggio limite ottenibile

» Per avere richiamate con dati raggi di curvatura € necessario avere una i
data spinta che, nel grafico ¢ stata calcolata per i casi peggiori ovvero a
di Njim-struturate. E” possibile che magari non ci si arrivi neanche a questo
valore perché la T non ¢ abbastanza. Questo valore di spinta
necessaria cresce con Cr..
Questo succede perché se Cyi cresce allora E tende a decrescere come
si vede dalla polare, si nota che il valore massimo di E si ha quando la
retta tangente alla polare ha la pendenza massima.

Oss.

Noi abbiamo definito che L>0 se va dai piedi alla testa del pilota, questo fa si che se sono in volo rovescio
allora risultera lo stesso che n>0 perché L continua ad essere un valore positivo.
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La portanza ¢ perpendicolare al piano dell’ala

La Fc ¢ verso destra e sara equilibrata da Lseno sulla sinistra

Se uso la regola della mano destra vedo che 2 avra componenti in assi Body che dipendono dalle
matrici di rotazione che mi fanno passare dal sistema inerziale a quello Body. Siccome per passare
da I a B devo solo ruotare di ¢ in modo negativo posso scrivere che:

Re-R,,5 %

=ZzzB —IL
e’

R(4,-¢)

YV V V

Il sistema che si ha a bordo per valutare le velocita angolari ¢ il giroscopio che pero valutera le seguenti
velocita in assi body quini risultera che Q ¢ proiettata sugli assi body:

p= 0
? = 4 JU L riﬂ
L= - con L4
Le relazioni matematiche che governano questo moto curvo sono:
D(Lemng=W
@4 seap=Too WS
& R
T=D

Da esse si nota che per avere una virata corretta ¢ necessario che esista 1’angolo di sbandamento ¢ che fa si
che la portanza possa scomporsi in una parte che equilibra il peso ed un'altra che equilibra la Fc.

Si nota che la manovra studiata si chiama virata corretta in quanto le due forze di massa (W e F¢) generano
una risultante R che ¢ tutta compresa nel piano di simmetria e pud quindi essere equilibrata dalla portanza.
Questo fa si che il pilota non si accorga, se non ha riferimenti esterni, se la manovra che sta facendo ¢ una
virata o no perché I’angolo B di derapata rimane sempre lo stesso.

Abbiamo visto che dalla prima equazione ¢ possibile il calcolo di n.

Per calcolare il raggio della virata R faccio invece:

Da cui ¢ possibile ricavare il raggio R e la velocita angolare Q come:

© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55/B - Torino / Pagina 59 di 154



© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55/B - Torino / Pagina 61 di 154

60

Quello che viene detto ai piloti e quello che ¢ giusto fare ¢ spostare il velivolo in direzione della pallina
perché in questo modo si tende a buttare il muso dentro la corrente e annullare il disturbo.

Oss.

La virata standard per i velivolo civili € di 3°/sec infatti le tacchette del virsbandometro che vediamo sono
riferite quella velocita.

4.4 Moto non uniforme: Virata corretta discendente

Consideriamo adesso una manovra piu complicata perché ho il velivolo che sta scendendo e
contemporaneamente sta virando. La traiettoria ¢ quindi contenuta in un cilindro.

- "8y

: . . . . y | U by
Per studiare quello che succede si considerera un piano ) F
perpendicolare a V., che taglia il velivolo ed ¢ inclinato di un IE
angolo v rispetto all’altezza del cilindro, in questo piano avro o
quindi che la forza L ¢ tutta in direzione del piano mentre la W
deve essere proiettata perché inclinata dell’angolo v.
In questo piano sara possibile fare 1’equilibrio delle forze.

Si nota che ¢ possibile dividere la V., in una componente
verticale v e una orizzontale u.

Si considera la virata corretta quindi I’asse Xz del velivolo ¢ in
direzione di V... Avremo poi che L entra nel cilindro, Fc esce
dal cilindro e D ¢ in direzione della velocita.

Abbiamo detto che il velivolo sta procedendo con un moto circolaretmoto verticale quindi possiamo pensare
di studiare il moto come una somma di una virata corretta che vedo se guardo il velivolo dall’alto e che
avviene con una data velocita u e un raggio R, e di una discesa con angolo di rampa y e velocita w.

Possiamo dire che:

4.4.1 Moto circoalre

Considero il moto circolare ¢ quindi una vista dall’alto.
Si nota dal diagramma che:

Pero a bordo io misuro la V., per cui ¢ comodo scrivere tutto in funzione di essa:

Dove chiamo p raggio del cerchio oscuratore

che rappresenta il raggio del cerchio della s §
traiettoria in quella specifica posizione lungo la %\_,
traiettoria. E’ come se in ogni istante di tempo il <

velivolo stia compiendo una circonferenza con

LU
/)
V.

raggio p. Se consideriamo la traiettoria come
ellittica questo ¢ in quell’istante il semiasse
minore dell’ellisse.
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Da cui posso ricavare rc come:

Che puo essere riscritto come:

Da qua ¢ possibile ancora ricavare ¢ ovvero 1’angolo di virata e n ovvero il fattore di carico.

Per il calcolo di ¢ faro:

Per quanto riguarda n invece si utilizza I’equazione della velocita angolare Q e si ricava n come:

Che riscrivo come:

Si nota che alla fine arrivo a determinare le stesse grandezze che avevo nella manovra di richiamata.

Noto che tutte e 3 le grandezze calcolate ovvero Q,n e ¢ se considero la quota fissata (fisso ¢) saranno
funzione solo di Cr e n. Ovvero Q,n,p = f(Cy,n).

4.4.1.1 Diagramma di rc e Q in funzione di n

Posso diagrammare queste due funzioni in funzione di y,n e Cr. In particolare si considera il caso in cui y=0°
per cui capita che:
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Nella realta quello che viene fatto € usare anche un po’ il timone e un po’ di alettone per mettermi in virata
piatta.

In questo caso ho che q=p=0 e che Fc+W uscira sicuramente dal piano di simmetria per cui non si tratta di
una manovra corretta ma questo gia lo ipotizzavo in quanto B.#0.

Per quanto riguarda la virata a coltello ovvero con ¢=90° noto che il sistema
di riferimento ¢ girato per cui ho che la testa del pilota a dentro la traiettoria e
il velivolo dentro il foglio. In questo caso ho che L bilancia la F¢ quindi non
¢ un problema ma mi serve qualcosa che bilanci il peso W. Di conseguenza
avro PB.<0 e il muso del velivolo andra un po’in alto in modo da generare Fy
che ¢ opposta al peso.

Q

In questo caso sul virosbandomentro leggo solo una q mentre e r=p=0.

Anche in questo caso ¢ difficile avere una Fy solo generata da B..<0 in grado
di bilanciare tutto il peso per cui un po’ di timone si utilizza. Inoltre ¢ possibile farlo solo con velivoli militari
o acrobatici.

5. Raffica

Voglio studiare i valori di n che si hanno in seguito ad una raffica sul velivolo.

Fino ad adesso abbiamo utilizzato il diagramma di carico per capire dove il velivolo poteva volare o no,
esso ¢ contraddistinto da alcuni valori di velocita e di Cr.

Si nota che le curve a sinistra le ricavo conoscendo 1 valori di Kt
Cimax € - Cimax sapendo che per un velivolo civile L
Crmax=1,4/1,5 in configurazione clean e Cpmax=2/2,2 in

configurazione con i flap estesi. Il valore di - Crmax € invece
un valore piu piccolo che quindi contraddistingue una curva L
di pendenza minore.

Speed, V.
Fl keas —=

Definiamo poi alcune velocita:

1.0 ram e

N . F
» Vavelocita di manovra

» V¢ velocita di crociera

» Vpvelocita di affondata che ¢ la massima
raggiungibile da un velivolo

» Vg velocita di massima raffica che ¢ la velocita massima alla quale il velivolo puo sopportare una
raffica alla massima velocita definita da normativa.

Figure 12.13 V-n Maneuver Dingram According o FAR 25

Mi chiedo adesso quale ¢ il valore di n generato da un raffica.

5.1 Raffica istantanea

Questo ¢ il modo piu semplice di schematizzare una raffica.

11 velivolo entra nella raffica con un certo valore ocq € 8¢ ma poi la massa d’aria sta salendo per cui I’assetto
¢ lo stesso ma la velocita ¢ verso 1’alto per cui il velivolo tendera a salire, questo in verita ¢ visibile solo da
terra, in volo non si sente niente se non quando si entra nella raffica per cui I’aumento di quota dovuto alla
presenza della raffica lo si nota solo dall’altimetro.
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Si nota che per un tempo infinito la w vista dal velivolo
diventa pari a W, per cui I’angolo di attacco Aas, nel tempo
diminuisce, quando diventa pari a 0 si passa alla zona 4.

Possiamo quindi dire che:

Quindi nella zona 3 ho che 0<Aa< Aaz per cui come detto il An massimo si avra nella zona 2.

Questo ¢ calcolabile come:

Zona 4

Sono nel momento successivo al transitorio per cui la w vista dal velivolo ha raggiunto la W, per cui il
velivolo vola in volo rettilineo orizzontale e come avevamo nella zona 1 vale che ns=1.

Oss

Si nota che, per come abbiamo definito An esso cresce se la V., cresce o se Cr, cresce o se W/S descresce
quindi i velivolo che hanno un carico alare piccolo ovvero gli alianti che pesano poco e hanno un elevata
superficie alare possono subire grandi accelerazioni dovute alla raffica.

Nella generica condizione che si ha nella zona 3 in cui 0<Aa< Aa possiamo esprimere la portanza come:

Se osserviamo tutto da un sistema di riferimento inerziale allora possiamo dire che F=ma quindi per un
osservatore a terra vale che:

Dove w ¢ la generica accelerazione verticale.
Posso poi ricavare An facilmente perché An= AL/W e se riesco a conoscere An allora riesco a ricavare tutto.

Quindi si scrive che:

Per cui dato h come parametro ¢ possibile scrivere che:
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Si nota che invece durante la zona 2 W, cresce in modo lineare quindi W=f(X,)=W_X,/H.

Risolviamo quindi per questo caso il sistema che avevamo nel caso raffica istantanea:

Ho quindi ricavato il valore di An anche nel caso di questo tipo di raffica che si nota essere legato da quello
trovato per la raffica istantanea da un fattore di attenuazione = h/H.

Si nota che in questo caso di raffica graduale quando incontro la raffica a t=0 allora An=0. Poi se V.t cresce
allora An crescera ma al massimo il valore di V.t potra essere pari ad H perché di piti non pud aumentare.

Questo fa si che sia possibile anche in questo caso il calcolo del Anmax-Graduale che risulta essere pari a:
LIS
H_

i
3 )

Si nota che quindi I’andamento di An ¢ crescente fino ad arrivare al massimo che si ha per X;=H.

Per ricavare cosa succede dopo devo risolvere lo stesso sistema di equazioni tra i punti 3 e 4 in cui si nota
che W =cost. La W3 con cui entro in questa regione la ricavo conoscendo come varia la W(t) nella regione
precedente di aumento lineare calcolandola per V. t=H ovvero alla fine del tratto.

Quello che si ottiene € che:

0Gee) -2 { 2 g

1 ]

Da cui ¢ possibile ottenere l’andamento tra il punto 3 e 4 che non vedremo ma si nota essere discendente.

Avro poi nel punto 5 I’incontro con il fronte di raffica discendente e quello che si ottiene per il tratto da 5 a 6
¢ analogo a quello ottenuto per il tratto da 1 a 3 ma con segni invertiti.

Infine tendo a n=1, con un andamento opposto a quello visto tra il punto 3 ¢ 4.
L’andamento di n durante la raffica puo essere quindi schematizzato come:

m
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Si nota che mentre la velocita di crociera (Vcrociera), 12 velocita massima di volo (Vpive) € la velocita minima
di volo (V4) sono definite € non possono essere variate la velocita Vg di massima raffica puo variare tra Va ¢
Ve, si nota che, al fine di non ottenere un valore di n troppo elevato alla Vg solitamente questa viene decisa
molto vicina a Va o addirittura pari a V4 in modo che la pendenza molto elevata della retta non determini n
troppo elevati.

Decisa la Vi e conoscendo Vp e V¢ ¢ possibile, come detto prima, determinare i 3 punti caratteristici del
diagramma di raffica dall” intersezione tra la retta con una data pendenza Ug. € la velocita corrispondente, si
ottiene quindi:

ST

Unendo i 3 punti indicati si ottiene il diagramma di raffica.

Solitamente il diagramma ottenuto per velivoli civili ¢ poi differente da questo in quanto si cerca di avere un
diagramma di raffica tutto compreso nell’inviluppo di volo mentre in questo caso possiamo notare il
triangolino in alto e quello in alto a sinistra che appartengono al diagramma di raffica ma sono al di fuori
dell’inviluppo di volo, in questo caso si parla di velivolo Gust Critical.

Al fine di diminuire An si nota che esso dipende da S e Ci, ovvero caratteristiche geometriche e
aerodinamiche ma di solito non va bene e non ¢ accettato modificare la geometria dell’ala o I’aerodinamica
per cui in questi casi si crea una struttura piu resistente in modo che possa resistere al n troppo elevato.

Lo stesso discorso posso farlo per n negativi ma solitamente li non si trovano mai sezioni del diagramma di
raffica al di fuori del diagramma di manovra in quanto le rette partono da 1 quindi non si arrivera mai a
valori di n troppo grandi.

Oss. Diagrammi Gust Critical solitamente non si trovano per velivoli civili, come abbiamo detto, ma ¢ facile
trovarli per velivoli con un elevato carico alare W/S come gli alianti.

Domanda:

Se ho T=cost ¢ voglio decollare avendo al massimo n=1,2 come posso fare per fare in modo di superare
I’ostacolo virtuale che si ha al decollo? Ovvero come posso fare per diminuire il raggio della cabrata che
devo fare?

Noi sappiamo che per una virata, e quindi analogamente per una cabrata:

K

Siccome W/S e deciso e il gruppo n/(n-1) € costante posso agire solo su Cp per diminuire il raggio e salire
prima a parita di y.
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Si nota che scritta cosi 1’espressione ha validita generale in quanto non ¢ specificato quale superficie mobile
sto considerando.

Voglio adesso specializzare I’equazione per 1’equilibratore scrivendo il termine b sono per esso. Si nota che
il fatto stesso che sto considerando la presenza di un equilibratore e quindi di un piano di coda fa si che si
stia parlando di un velivolo Ala-Coda.

Sappiamo che:
‘°(s=*ﬁ5(i_n:%€)éi Cotr = st & =03
s = A+ STREL G @= Rusli+ F) 4F=£791(i,9_£
£ 8 S

Possiamo scrivere che: i
= [4.28) - _C
Dot I +F

Se sostituisco in Cy ottengo un espressione di Cy funzione di a ovvero 1’angolo di attacco del velivolo
completo e non della singola superficie mobile.

Cie= bosbe(4-2E)¢ - bl | bde i bydrae

I+F
- by bil | ba(4- 26) + byde +by Swus
| I4F | Dk
Dove: Clea _C—a-_,(

» Cpo = termini noti
» Cno = coefficiente che moltiplica o

Per cui il Cy posso scriverlo in funzion di grandezze locali (SX) o globali (DX) del velivolo:

C.I-[= J::D-F]J;_n(rs-i-lpz_;:: +]'.‘>_'3-S_1-n& = (qu-(m“{ "'}’Jz_é_c *’Lh;hub
Oss.

» Nel caso di velivolo Tutt-Ala ho che ci sono solo gli elevoni per cui as=a che fa si che Cuo=b; ¢
Cho = bo.

» Se il profilo & simmetrico allora by=0 infatti se considero J., os , 6w, nulli allora con il profilo
simmetrico non si genera ne portanza e ne momento di cerniera.

» Dbo puo assumere valori positivi 0 negativi a seconda di dove metto la

— ale 5
. . . . . .‘f 5 >0
cerniera, a priori non posso dire nulla. I valori che assume a seconda ) é’D

della posizione della cerniera sono descritti dal diagramma a destra. <o

Mentre su by non posso dire nulla per quanto riguarda la stabilita del comando posso invece valutare b1, by,
bs.

Si nota che se il velivolo ¢ stabile la superficie deve tendere a riassumere la posizione iniziale dopo un
disturbo quindi:

»  11<0 perché cosi se ho un aumento di o5 allora la superficie tendera a orientarsi in direzione della
corrente in quanto si genera un momento opposto alla rotazione

»  b,<0 perché cosi se ho un aumento di J. allora devo generare un momento in direzione opposta alla
rotazione che dovra essere negativo

» b3<0 perché cosi se ho un aumento di &b allora devo generare un momento in direzione opposta alla
rotazione che dovra essere negativo
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Posso quindi scrivere le espressioni di C. e Cy a comandi liberi:
v i
( = C(_q o + C_j' ;:-I.‘F-_—JnT

|
C_ﬁ = G(o -+ Crf.{ﬂ( =+ CH;' ‘gt..r"m#'r'

Queste sono le stesse espressioni che avevamo scritto per il Ci e il Cy del velivolo completo dove ¢ stato
introdotto I’apice e il termine float per indicare che si tratta di coefficienti calcolati in condizioni di
comandi liberi per cui la superficie ¢ flottante.

Potrei introdurre anche ’effetto dell’aletta Tab introducendo delle derivate CL.5s=(8C1/66tab)-dtab e
Cwmstab=(0Cw/00tab)-dtab che pero, siccome 1’aletta Tab ¢ piccola non hanno influenza sulla portanza e sul
momento complessivo. Di fatto 1’aletta Tab serve solo per equilibrare il momento di cerniera Cp.

Si nota che a comandi liberi C.’ e Cy’ dipendono dal dc-rLoar, questo fa si che diventi importante capire come
varia questo angolo dcrLoar in funzione delle condizioni di volo in quanto puo influenzare il Cuv che
determina la stabilita statica del velivolo. Devo quindi verificare che il velivolo sia effettivamente
staticamente stabile anche a comandi liberi ovvero che se il pilota lascia la barra e arriva una raffica il
velivolo ritorna alla condizione iniziale.

Per farlo dovro valutare il C.’ e il Cy’.

6.1.1 Valutazione C;’

Si considera I’equazione di dcrroar relativa al velivolo completo e si scrive:

CI: C‘__q"{ - E(CH‘D-{-JDjIrwG) - 'Q_SC;;..«{ =D

by by
! @ @
1) C_L = Q"“ ( 1. C—;'F_GE)D{-— G‘;‘ ((#D*Ln;r. J:‘.ua)
bz_Qq l:h.
. Q ®
— g

CLx = &' ¢ g
Si nota che a’, ovvero il coefficiente angolare della retta Cr-a nel caso di comandi liberi € positivo per i segni
indicati, questo fa si che a’<a ovvero che a comandi liberi il velivolo porta meno.

Questo possiamo visualizzarlo semplicemente immaginando di avere una rotazione di Vs vista
dall’equilibratore a causa di un anglo di incidenza o>0 della corrente.

Ve 4 Aluws ﬁf_-ﬁ—’f‘"f — c.B.
— [
ol (\/’

S == _ L.
Siccome sono nel caso di comandi liberi allora I’equilibratore tende a seguire la corrente per avere Cy=0 e
nel farlo ruota verso 1’alto facendo si che la portanza generata diminuisca. Si nota che possiamo dire che
avviene questo perché stiamo considerando il velivolo convenzionale in cui b,<0 e Cy,<0 pero solitamente €
cosi.

Possiamo adesso introdurre il Free Elevator Factor.

Si considera il caso semplice di velivolo tutt-ala per cui ho as=o da cui deriva che Cro=by e Cus=b per cui:

c'L:l;- %(qwgfﬂf Gt~ GaGa) >

[l . @
< ¢, (1 Gsbi)
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X X, ?iaf(i -2 4, G
c c a el a

Mi aspetto quindi che la posizione de punto neutro vari perché i coefficienti di portanza sono diversi e si
aggiunge anche f.

A comandi liberi posso scrivere che:
l

Grog = & Yo b’

Voglio adesso valutare Cy’: <

6":= Cf-o“- C;'(u-{ ol + C;IJL{FL_—;#T ADUE J;ﬁ'[_opﬂs--!: 'C;-n+£3é_mb -bq:}.(ﬂ{)

Dove sostituendo il derroar posso dire che:
Cwo

i G - G (o by ) 4 Gret - GGl

> Gi = G- G5 (Go+ b So0) +/Guu (4- G5Gfl
52 b, Gaa

G = {(Gra)

Sappiamo che per avere un velivolo staticamente stabile anche a comandi liberi allora vogliamo che Cy’o<O0.

Vogliamo poi scrivere un espressione come quella sopra ovvero:

(
@o{ e &' Me-w'
f o
Per farlo ci si ricorda che:

.@drﬂ.faékﬂ 'QJE-QIC%”%: --a.tVy Gy Ry
DE i = & =T
- Ging - ba(4- 2¥) L &

Da cui ¢ possibile scrivere che:

o __/,z“/»%;m; G - %@::

_a X | Guare V- G G gl Xo!
Q' C b, a b <

2 &
In cui divido per a’ in quanto voglio scrivere Xy in funzione di C.

Considero adesso il termine del coefficiente Xg/c a secondo membro:

[
K| &.G«G5 _ 4 (e @_ﬂf) =4
N ke
Ao 5w - ) W

Siccome ¢ pari a 1 posso eliminare Xg/c a secondo membro e primo membro(verde).
Se moltiplico per -1 e riscrivo I’equazione per trovare Xn’ ottengo, sommando e sottraendo Xy al terzo
termine:

Mu' = 2 ¥ _ Gt @2V _ Guot Q5 Kol -Ha+ M

= Q' < b, o b, @ <
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Dove si nota che per i tutt-ala il valore di X, coincide con Xy in quanto il fuoco del complesso ala fusoliera ¢
il punto neutro e non c¢’¢ la coda che lo sposta.

Si nota poi che il valore di Cr’,, per il velivolo tutt-ala sara:

C.-G, - Crbs
e bz
Vogliamo, come fatto per il velivolo ala-coda, ricavare un relazione del tipoi Xn’=f(Xn), so che:
— b4

C;‘at ﬂ/ —J-(u q,xc—}fﬂ_qwa% ;G}_}fx‘ Xauq_;_.

TR R RS W (%4,
= M- Q be l) Dows _ | \?.
LAT 7 )

Che ottengo utilizzando la relazione di Cw’, € dividendo per a’ sapendo che vale la relazione di a’ scritta a
destra.

A questo punto ¢ possibile scrivere che:

Ovvero scrivo Xx'=f(Xxn) come volevo, da qua so che se il velivolo ¢ statiscamente stabile allora b;<0, b,<0 ,
se il profilo lo considero simmetrico allora Cyvo=0 e che se defletto positivamente ’alettone allora Cyo
decresce quindi posso dire che la d(Cmo)/d(8¢)<0.

Da cui si ricava che:

o e

[ [

Ovvero che anche nel velivolo tutt-ala il punto neutro a comandi liberi si trova piu verso poppa rispetto a
quello a comandi bloccati per cui si allontana dal baricentro ¢ il velivolo risulta piu stabile.

6.2 Trim

Il trim viene fatto perché se immagino di dover fare un volo lungo o una manovra per lungo tempo devo
tenere conto che anche uno sforzo molto piccolo che il pilota deve fare se ¢ esteso per lungo tempo puo
provocare dei problemi.

Per questo motivo si introduce 1’aletta di trim (Trim Tab) che ha 1’obiettivo di fare in modo che il momento
di cerniera, in condizioni di equilibrio, sia nullo in modo che non deve essere bilanciato dallo sforzo sui
comandi del pilota.

So che:
CHSe:bZ '66

Se so che b,<0 perché il velivolo ¢ stabile allora si ricava che il momento di cerniera che si ha per una
rotazione positiva del comando (ES equilibratore) ¢ negativo. Per bilanciarlo devo quindi mettere un aletta
che ruota verso 1’alto e equilibra il momento di cerniera.

Si dice che quindi il velivolo ¢ trimmato se Cx=0.
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Posso quindi rappresentare questi andamenti in un grafico un cui si ha dr-triv in funzione di Cyreq al variare
della posizione di Xg.

émh,rrr‘m
4

S22

5(1 1,2

OHZ.].

5{1 1,1

Si nota che si ha un intercetta negativa e una pendenza positiva fino a quando X¢<Xn’ ovvero fino a quando
il punto neutro si trova dietro a Xg, se arretro Xg verso la coda la derivata tendera a diventare piu piccola e
diventera nulla se Xc=Xx’.

Si vede poi che:

» AV elevate che si hanno se il muso va verso il Ch.ean(+)
basso ovvero con 0.0, per equilibrare il momento
di cerniera devo deflettere il tab negativamente
questo la vedo dal grafico perché a V elevate ho
dei Cy. bassi

» AV basse, in cui ho dei Cy. alti e quindi il muso va
verso il basso (8.<0) vedo che devo deflettere il
tab positivamente.

&UQM
(s, e aadisatf)

Quindi se Xg<Xn’ (stabile):

» Valte, 6tap>0 (verso 1’alto)
» 'V basse, otap<0 (verso il basso)

Considero adesso il confronto tra due posizioni diverse del baricentro ovvero Xai e Xg2 dove per Xg2 ho il
baricentro molto avanzato mentre per Xg: € piu arretrato. Se prendo la variazione da Creqi @ Creqe perché
varia la velocita di volo noto che con Xg1 devo ruotare 1’aletta tab dell’angolo verde mentre con Xg»
dell’angolo rosso. Si nota che se il baricentro ¢ piu avanzato (Xg2) per equilibrare il velivolo a velocita di
volo diverse devo compiere grandi variazioni di angolo dell’aletta tab quindi piu il baricentro ¢ lontano dal
punto neutro e pit devo muovere 1’aletta tab.

Se la posizione ¢ molto avanzata rischio di non avere Stab,trim
abbastanza autorita di comando dell’aletta tab per trimmare il ‘
velivolo in tutte le condizioni di volo. Per esempio se
consideriamo il grafico a destra si nota che per Xg2 non riesco a

£
trimmare il velivolo per tutte le condizioni di Cpeq. & M
+ Lmax]
Quindi il baricentro ha un nuovo limite di posizione dettato V Cleq
Ty Sk

dalla necessita di trimmaggio.

Questo ¢ definito anche dalla normativa CS25 che ci dice che il N"’

& .
velivolo deve essere trimmabile tra 1,3-Vstallo e 3-Vstallo, abanin e
intervallo che ¢ rappresentato dall’area giallina sul grafico.

6!’ ab,max

GBI ctianicn
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Si nota che pero 1’aletta compensatrice, a differenza dell’aletta tab, non ¢ comandata nella sua rotazione del
pilota ma si muove, tramite un cinematismo indipendente, assieme all’equilibratore e si muove in direzione
opposta allo stesso in modo da ridurre lo sforzo di barra generato.

Le ipotesi che sono sempre state fatte e che sono relative allo studio di un velivolo convenzionale sono che:
b1<0, b»<0, b3<0 da cui si ricava che come abbiamo visto d.»<0 se ho una rotazione positiva
dell’equilibratore 6.>0 per cui € possibile scrivere che:

o THB GEF0PING-
J"ml’b = = I"x CS;_ F[ﬁll'-r.- k = Oozbl

Se vale questo nell’espressione di Cy posso scrivere che:

C,;.: b, + ]910!5+ [325_@410;5—11@ =

-—_laa-f-lg.o(g + bzé- - I’ClD:-,Jc.

N |
Gﬁj&_ | SENT#

Da cui Si ricava che, con 1’aletta tab:
{ = i - k g ’
Y ‘g'_ Bz ( _f) &Sr_

Si nota che senza aletta tab avevo che:

Gl = b, de
Hlge = 73

Per cui la presenza dell’aletta compensatrice fa si che si riduca 1’efficacia del comando perché il coefficiente
k che moltiplica d. si riduce. Si nota che, siccome b,<0, i valore della derivata tende a diventare nullo, noi
pero non vogliamo che questo accada perché se no il comandi diventerebbe instabile.

Di conseguenza siamo interessati ad avere sempre che il termine tra parentesi sia <0, da cui si ricava:

H )|k

= ¥by > b, = klbs|<l|b,]

Solitamente poi k=1 quindi succede che quello che si ha ¢ che:

“?5 l < ‘l !‘9 F {
Siccome poi il valore k-bs/ b,<I allora noto che il coefficiente complessivo che moltiplica d. sara minore del

coefficiente che moltiplica d. senza la presenza dell’aletta compensatrice per cui I’aletta compensatrice
riduce il momento di cerniera.

Se poi non si volesse usare 1’aletta compensatrice per ridurre i momenti di cerniera quello che si potrebbe
fare per ridurre i coefficienti b, e bs € di arretrare 1’asse di cerniera, non posso pero farlo molto perché
altrimenti il bordo di attacco dell’equilibratore interferisce con il flusso e quindi puo causare dei problemi.

<e
Vi b e

== < ('_,_»l
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faceva si che lo sforzo fatto dal pilota fosse molto piccolo in quando doveva muovere solo parte della
superficie.

Si ¢ poi passati al servocomando puro in cui il pilota muove le superfici mobili grazie a dei dispositivi
oleodinamici e grazie all’utilizzo di sistemi di sensibilita artificiale per dare al pilota la sensibilita al
comando.

6.3 Sforzo di barra

Consideriamo la barra che ha il pilota in mano, sappiamo che per
andare piu veloce ¢ necessario buttare giu il muso in avanti.
Consideriamo quindi sulla barra di comando meccanica, una forza
P positiva in avanti e spostamenti positivi S in avanti. Se P ¢
positivo vuol dire che il muso deve abbassarsi quindi avro un d.
positivo.

Data questa definizione di spostamenti positivi facciamo alcune
ipotesi per il calcolo dello sforzo di barra.

Queste sono:

» Collegamento rigido ovvero assi di collegamento non flessibili

» Assenza di attriti quindi assenza di scorrimenti i incastri nel collegamento

» Meccanica totalmente reversibile quindi non c¢’¢€ nessun elemento che interrompe il collegamento
meccanico

Per legare H e lo sforzo di barra P uso il principio dei lavori virtuali in cui i momenti applicati
sull’equilibratore li chiamo H, e hanno verso positivo come indicato dalla figura mentre il carico P e lo
spostamento s li ho gia definiti. Se considero uno spostamento ds positivo posso vedere che genero un doe
positivo per cui:

?454—']'&:{5:-_:0

Da cui ¢ possibile dire che:

-
P _Idde i,

b2 | _
——  @APrORTa D
G eRSYiScion o

[Zaed | o

[Tm ] sLevaATor

GEARINE

Si nota che poi il Rapporto di Trasmissione G avra valori nell’ordine di 2/2,5 rad/m:
Aderex =E5°
{"5 B s == {.’\_"‘,-_,l'ff-sd.’m

G. 25515 55 =4

0.2 o~

Si nota che posso calcolare a questo punto P facilmente perché se considero
I’equilibratore girato di de e trascuro tutti i contributi tranne quello di b, C;I-Lg; (-

posso dire che: Gl c - LLJ_.L .o ? "’?j ] JI S

Si ha che quindi il momento di cerniera H tendera a riportare 1’equilibratore in condizione di equilibrio
iniziale, so poi che:

|
'f::r| fEoTE

P--c#
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Avendo trovato un espressione di Creq posso calcolare il valore di carico P all’equilibrio in cui al posto di
Cheq metto 1’espressione appena trovata:

eV
) - - Cha=- ¢ 4p\WiSecc ()

da cui svolgendo un po i calcoli ottengo:

b, 4 g@ %, -t ZWJS
le_ﬁ;ga(b__‘s +Geo - Ghj [c A S e e

—

in cui si nota che il primo termine lo chiamo B e sara, dall’analisi dei segni, maggiore di 0 mentre il secondo
termine lo chiamo Py € sara una funzione di Xg.

Ho quindi trovato che P dipende da un termine costante (Po) che ha il segno di Xs-Xx' per cui se il velivolo &
staticamente stabile avro sempre Py<0 e poi da un secondo termine (B) che invece dipende dalla pressione
dinamica e da b € sara sempre maggiore di 0.

Posso quindi dire che

) Eq= 133 + gﬁ-v"qu dove 5:‘0 24 -C\f(uin»a)
Si nota che:

» Se dub cresce allora B cresce perché bs<0 ma ¢’¢ il meno davanti
» P posso scriverlo in funzione di Veas utilizzando po al posto di p«

Posso rappresentare 1’andamento di Peq al variare della velocita con una curva di questo tipo:
A P ):N]

\/Tﬂm
Veq

T T—TR

Dalla formulazione qua noto che Py, se X arretra ovvero si sposta verso la coda (Xg-Xn decresce) calera in
valore assoluto e si avvicinera quindi al valore nullo essendo che P¢<0. Si nota che inoltre |Po| dipende dal
valore W/S del velivolo quindi se esso sale anche |Po| salira.

Py ¢ anche detto sforzo fittizio di barra perché ¢ lo sforzo di barra che avrei se la velocita fosse nulla.

Noto inoltre che P=f(p..) e quindi ¢ f(1/z) che fa si che se la quota sale allora P decrescera, questo era
prevedibile perché mi aspetto che se la quota sale le forze aerodinamiche che il pilota deve vincere per poter
muovere la barra sono minori in quanto la densita ¢ minore.

Dal grafico si vede che la velocita in cui P=0 ¢ la velocita di trim che se quindi ho fissato X € &b € fissata
univocamente. Dalla velocita di trim si nota che se voglio rallentare, ovvero volare sempre ad un velocita di
equilibrio Veq<Viim, allora devo applicare uno sforzo negativo ovvero tirare a me la barra. Questo ha senso
perché se lo faccio alzo il muso e quindi la velocita diminuisce. Se voglio accelerare il comportamento ¢ al
contrario.

Da questo grafico posso quindi individuare la condizione di trim come:

T -R+40\

TRi iH TR
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> Requisito della stabilita: ‘ZZH = by <0

per motivi di sicurezza 1’equilibratore deve tornare in posizione neutra se il pilota lascia il comando.

» Requisito della trimmabilita: I,{J_q = Virim
Se il velivolo non ¢ dotato di trim tab esiste nell’inviluppo di volo una velocita di trim.
> Requisito di sensibilita: dPeq -0

lo sforzo di barra cresce con la velocita

Si nota che se soddisfo il requisito si trimmabilita e quello di sensibilita allora Xy<Xn’ quindi rispetto anche
il 2 siccome abbiamo visto che Xn’<Xn.

6.3.2 Altri casi di andamenti di P=f(V)
Consideriamo adesso altri casi di Py e di B per avere altri andamenti della curva studiata in precedenza.
Abbiamo visto che D

R+ VB
Dove noi abbiamo considerato Py<0 ¢ B>0 che ¢ quello che normalmente succede nei velivoli, in questo caso
abbiamo visto che la Vrim esiste anche se non c’¢ 1’aletta Tab.

Se invece ho Py<0 e B<0 noto che non interseco mai 1’asse delle V per cui non esiste alcuna velocita di trim
per il velivolo e non si rispetto il requisito di trimmabilita, ¢ una condizione che non si puo accettare.

Se Po>0 e B>0 ho che la curva ha una derivata positiva che va bene per il requisito di sensibilita ma anche in
questo caso non intersechera 1’asse dele velocita quindi non avro una velocita di Trim e il velivolo non sara
trimmabile e non rispetto il requisito di trimmabilita.

Se Po>0 e B<0 ho che la derivata della curva ¢ negativa quindi non si rispetta il requisito di sensibilita ma il
requisito di trimmabilita ¢ rispettato in quanto ho una Vrim

. DavoO oo p A
= 2 <o -~
bea Vnse & >0 o
N e
v T
= e ol -
Pa il 4
)
R {fel} ptinice »
Oss.

Quando un velivolo deve essere certificato viene sempre richiesto di fare delle prove di volo in modo da
verificare che i requisiti di trimmabilita (Vim esiste) e di sensibilita (dP/dV<0) siano rispettati. Ci sono poi
delle situazioni di volo particolari che devono essere transitorie ¢ durare pochi secondi, come il passaggio per
il volo transonico in cui si accetta che dP/dV>0.

6.3.3 Stick force gradient

Abbiamo detto che vale che:
P.—: |Da... i( hl".f: 3 = oP _ ".fb B >0 nt Bso
{0 % _p,

x

Dove chiamo dP/dV., Stick Force Gradient.
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Possiamo fare alcune osservazioni sul risultato di dP/dV.|mim che abbiamo appena visto.

Pl ?
(}'..F_‘Ln(.n? 0 A= a 0

. op W,
9'\«'.‘|W|Hq /S

¥ g—i; - o mdime Hotics & C. L. (I’.r.- X-u’J
. (J_.P-. o - g.{-—?:- s—:’ (Q;F—) l P T T
Ny 'Tem v . ciid N Ko

Ovvero che:

» Per soddisfare il requisito di sensibilita devo avere Py<0 che accade se b><0

» Il valore di dP/dV«|mim dipende dal carico alare

» Il valore di dP/dV«|mim diminuisce se la velocita di trim cresce, questo sembra al contrario rispetto a
quello che accade nel diagramma di P=f(V) ma ¢ esatto perché se Vrim cresce ma Po rimane lo stesso
allora la curva deve spostarsi verso destra quindi la derivata dovra necessariamente calare.

o

Al

T

T L=

Si nota poi che la dP/dV.|mim € funzione della quota in quanto la V,, fino adesso considerata ¢ una Vrasma so
che essa € funzione della Veas tramite un rapporto di densita e i piloti leggono la Veas sul velivolo per cui la
velocita Veas a cui devono trimmare il velivolo dipendera dalla quota.

. QE = = ZR ) U;‘Tﬁltt = .II/GHS|TE|"
Ve ey I""fm'mln Ill—f

6.3.4 Attrito del comando

11 fatto che ho che una dP/dV., pitt 0 meno piccola puo avere

altri effetti se considero che nella realta la linea del comando ¢
meccanica per cui ci sono degli attriti. Se considero I’attrito Py
noto che ¢ presente una banda, delimitata dai limiti di attrito Py
all’interno della quale il pilota non avra sensibilita al comando.

Questo perché se immagino di essere trimmato ad una Vriim ©

poi mi voglio spostare alla Vq siccome c¢’¢ ’attrito il pilota

deve prima vincere ’attrito e poi pud muovere 1’aletta per cui Py
lo sforzo applicato fino a P servira solo a vincere ’attrito e poi da P4 in poi muovera 1’aletta che si trovera
quindi subito uno sforzo tale da riuscire a trimmare il velivolo a Va.

Se poi sono alla V4 € lascio il comando mi aspetto di tornare alla Vrrim ma, siccome s’¢ 1’attrito, torno in Va
perché il carico da Vrima Va € garantito dall’attrito.

Si nota che quindi fino alla Vil pilota non deve fare alcuno sforzo per cui la banda di attrito mi auto-trimma
il velivolo tra Va € Vg, questo ¢ negativo perché all’interno di questo intervallo di velocita il pilota non
alcuna sensibilita.

Per minimizzare questa cosa quello che puo essere fatto ¢:

» Minimizzare gli attriti
» Avere una pendenza dP/dV., elevata vicino alla Vrim in modo che I’intervallo di velocita sia il piu
piccolo possibile.
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Si nota che sia Cy che Cr sono funzione sia della variazione di a che di 6. come sapevamo ma anche della
variazione del campo di moto che misuro tramite i coefficienti Cmqe Ciq € la velocita adimensionale §.

[47- & G-q¢

Dove t*=tempo caratteristico, nel moto longitudinale la t* e il tempo che 1’aria impiega per percorrere meta
della corda a velocita V. infatti lo calcolo come:

C A
tre S > 9-9¢

Ricavo che le derivate Cyq e Crq essendo adimensionali quindi funzione di § sono:

'C-LEI‘ _ D(r_ (L)(L 2"Ufnu

9§ ~ 99 ¢
CHqI= r{_:}._(;—--_ %Z_Vg
9 09 <

Per la trattazione al fine di determinare Cmge Crq considerero un velivolo ala-coda.

Si nota che se il velivolo ¢ animato da ¥ T S'LJ':I
una velocita angolare q il campo di ~ K- Ha
moto sta ruotando per cui avro davanti g
delle velocita discendenti mentre dietro
avro delle velocita salenti.

Sul piano di coda queste velocita
saranno molto maggiori perché la z
rotazione avviene attorno al baricentro che ¢ distante dal piano di coda.

Assimilo la distribuzione di velocita applicata al piano di coda come una velocita V,, applicata all’ AC della
coda che sara pari a V,=q'l;’, mi aspetto quindi una AL dovuta alla V, sulla coda e quindi alla velocita
angolare q che deriva dal fatto che n#1.

Trascureremo quindi I’effetto di q sull’ala ma considereremo 1’effetto sulla coda, -
questo fara si che sulla coda ci sara una velocita effettiva diversa da V., che ¢ inclinata Vi
di un Aa: A [

L | 9 ""I:f“

Aot | a=080 U o oef Vu A Un Q{“,_
- 1 d_ Iljr 4 - é‘ 1 .lr - _\|F A
gl v

i Via Vio
Quindi I’angolo di attacco in coda sara:

®g = s+ Tde « ?Uﬂ

Da qui posso valutare il Cyrr e la sua derivata come:

Cie = Qea = Qe (ols+ Tde)+ ac 9 fr 0G. _ q.flt
Vie ::Jq Vo

Dove questa derivata non ¢ pero la Crq in quanto in Crq ho § che ¢ adimensionale.

-

© Proprieta riservata dell'autore - Digitalizzazione e distribuzione a cura del CENTRO APPUNTI - Corso Luigi Einaudi, 55/B - Torino / Pagina 93 di 154





