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Sommario

Gli aeromobili ad ala rotante, soprattutto in condizioni operative critiche,
impiegano comunemente sistemi di controllo automatico di stabilità e assetto
(SCAS) per incrementare la stabilità e la manovrabilità. Mentre nei velivoli ad
ala fissa i sistemi fly-by-wire sono ormai uno standard per il controllo primario,
negli elicotteri persistono soluzioni idrauliche, impiegate per il comando del
passo collettivo e ciclico del rotore principale, nonché del collettivo del rotore di
coda. Tuttavia, con l’evoluzione tecnologica, anche nel settore degli ala rotante
si assiste alla graduale introduzione di sistemi elettrici e fly-by-wire, orientati a
incrementare efficienza, affidabilità e sicurezza, riducendo al contempo il carico
di lavoro del pilota.

I sistemi SCAS operano in parallelo al circuito idromeccanico principa-
le, fornendo assistenza mediante segnali elettrici che, attraverso attuatori a
limitata autorità, influenzano la dinamica dei servomeccanismi di volo. La
servovalvola rappresenta l’elemento chiave di tale architettura, fungendo da
interfaccia tra il segnale di controllo e la potenza idraulica erogata in termini
di portata e pressione.

La presente tesi sviluppa un modello dinamico avanzato di un sistema SCAS
innovativo, in cui la regolazione della potenza è affidata esclusivamente al primo
stadio di una servovalvola jet-pipe, eliminando la necessità di stadi successivi
con l’obiettivo di ridurre peso, ingombri e usura. Il modello, realizzato in
ambiente Matlab/Simulink, consente di simulare il comportamento dinamico
dell’attuatore elettro-idraulico e di progettare e validare il controllore ottimale
per il controllo di posizione.

Sono state eseguite simulazioni nel dominio del tempo e della frequenza,
considerando diverse condizioni operative, tra cui una campagna parametrica
sull’effetto della temperatura d’esercizio. Infine, si propone una riconfigura-
zione automatica della legge di controllo, basata sui segnali di un sistema di
Health Monitoring, con lo scopo di garantire il mantenimento delle prestazioni
anche in presenza di guasti o degrado.

I risultati ottenuti dimostrano l’efficacia della soluzione a singolo stadio,
evidenziandone i vantaggi sia funzionali che strutturali per applicazioni aero-
nautiche avanzate.
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Capitolo 1

Introduzione

Il presente lavoro di tesi si focalizza sulla modellazione dinamica di un at-
tuatore elettro-idraulico compatto (EHSA), destinato all’impiego nei siste-
mi di stabilizzazione e incremento del comando (Stabilization and Command
Augmentation System, SCAS) per aeromobili ad ala rotante.

Per fornire un adeguato inquadramento teorico e tecnico delle attività svol-
te, questo capitolo introduce i concetti fondamentali relativi all’architettura dei
velivoli ad ala rotante, con particolare riferimento ai comandi di volo primari
e ai sistemi idraulici di bordo, descrivendone il funzionamento e il ruolo nel
controllo delle superfici aerodinamiche.

All’interno di questo contesto viene analizzato il sistema SCAS, oggetto
centrale dello studio, mettendone in luce il principio di funzionamento e l’inte-
grazione all’interno dell’architettura di volo. Segue una panoramica dei sistemi
servoidraulici e delle relative componenti, con focus specifico sull’attuatore EH-
SA e sulla servovalvola jet-pipe a singolo stadio, elementi chiave del modello
proposto.

Il capitolo si conclude con la definizione degli obiettivi e delle finalità della
tesi, che verranno sviluppati nei capitoli successivi attraverso un approccio
modellistico e simulativo, volto alla validazione funzionale e al miglioramento
delle prestazioni dinamiche del sistema.
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Capitolo 1. Introduzione

1.1 Introduzione ai sistemi di controllo di volo

per aeromobili ad ala rotante

Gli aeromobili ad ala rotante, comunemente identificati con gli elicotteri, gene-
rano la portanza e la spinta necessarie al volo attraverso la rotazione di uno o
più rotori, costituiti da pale solidali a un mozzo centrale. La configurazione più
diffusa prevede un rotore principale e un rotore di coda: il primo è responsabile
della generazione della portanza e del controllo dei moti di beccheggio e rollio,
mentre il secondo bilancia la coppia torcente del rotore principale, garantendo
il controllo dell’imbardata, ovvero della rotazione attorno all’asse verticale [50]
[44].

Esistono anche architetture alternative, come i rotori controrotanti in con-
figurazione tandem, coassiale o intermeshing, in cui il momento torcente viene
annullato dalla rotazione opposta di un secondo rotore, eliminando così la
necessità del rotore di coda [27].

Tabella 1.1: Configurazioni principali di rotori per elicotteri [27]

Tipo Caratteristica Esempio di utilizzo
Classica (main + coda) Rotore principale af-

fiancato da rotore di co-
da per controllo imbar-
data

UH-60 Black Hawk

Coassiale Due rotori sovrapposti,
controrotanti sullo stes-
so asse

Kamov Ka-52

Tandem Due rotori longitudinali
in opposizione di fase

CH-47 Chinook

Intermeshing Due rotori inclinati con
pale che si intersecano

Kaman K-MAX

Il controllo di volo di un elicottero consiste nella generazione di forze e
momenti al fine di garantire stabilità, equilibrio e manovrabilità in ogni fase
del volo. A differenza degli aeromobili ad ala fissa, gli elicotteri, grazie alla
capacità di decollo e atterraggio verticale (VTOL), devono poter controllare
direttamente sia la spinta verticale sia i momenti attorno agli assi di beccheggio,
rollio e imbardata [50]. Tale controllo è ottenuto tramite l’azione sui comandi
di volo primari, illustrati in figura 1.1.
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Figura 1.1: Schema dei comandi di volo primari di un elicottero [50].

I comandi di volo primari sono:

• Comando del passo collettivo (Collective Pitch Control): modifi-
ca simultaneamente il passo (angolo d’attacco) di tutte le pale del rotore
principale. Un aumento del passo incrementa la portanza generata e,
quindi, la spinta verticale.

• Comando del passo ciclico (Cyclic Pitch Control): varia il passo
delle pale in funzione della loro posizione angolare durante la rotazio-
ne, inclinando il piano del rotore nella direzione desiderata e generando
momenti di beccheggio e rollio.

• Pedali anti-coppia (Antitorque Pedals): regolano il passo delle pa-
le del rotore di coda (o di altri dispositivi anti-coppia), consentendo il
controllo dell’imbardata e il mantenimento dell’assetto longitudinale.

Tabella 1.2: Comandi di volo primari degli elicotteri

Comando Funzione Effetto sul volo
Passo collettivo Varia simultaneamente

l’angolo di attacco di
tutte le pale

Controlla la portanza e la
quota

Passo ciclico Varia ciclicamente l’ango-
lo in funzione della posi-
zione angolare

Controlla beccheggio e rol-
lio

Pedali anti-coppia Regolano il passo del roto-
re di coda o sistema anti-
coppia

Controllano l’imbardata
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Figura 1.2: Diagramma funzionale tratto da manuale tecnico su comandi ciclici
e collettivi [1].

La variazione del passo delle pale è realizzata tramite il piatto oscillante
(swashplate), composto da due parti concentriche: una stazionaria, che riceve
i movimenti dai servocomandi tramite tre martinetti disposti radialmente, e
una rotante, solidale al mozzo del rotore, che trasmette il movimento alle pale
[19] [54]. Il principio di funzionamento è mostrato in figura 1.3.

Figura 1.3: Schema semplificato del piatto oscillante con i tre martinetti e link
ciclici [54].
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Per gestire le elevate forze aerodinamiche agenti sulle superfici mobili e sod-
disfare i requisiti di prontezza e precisione del comando, gli elicotteri moderni
si affidano a sistemi di attuazione idraulica. I martinetti collegati al piatto
oscillante sono attuatori idraulici in configurazione tandem, noti come Main
Rotor Actuators (MRA). Ogni MRA è pilotato da una main control valve, ov-
vero una servovalvola che regola il flusso idraulico nelle camere dell’attuatore
[61].

Nel cinematismo del rotore principale si integrano anche attuatori a bas-
sa autorità, parte integrante del sistema di stabilizzazione e incremento del
comando SCAS (Stabilization and Command Augmentation System). Questi
agiscono in parallelo agli MRA, generando correzioni automatiche per migliora-
re la stabilità e ridurre il carico di lavoro del pilota [13] [46]. La configurazione
del sistema MRA integrato con SCAS è rappresentata in figura 1.4.

Figura 1.4: Schema semplificato del sistema di attuazione del rotore principale
con SCAS [46].

Legenda:

• 1: Main Actuator sinistro (MRA)

• 2: Main Actuator destro (MRA)

• 3: SCAS Actuator sinistro

• 4: SCAS Actuator destro

• 5: Solenoid Shut-off Valve sinistra

• 6: Solenoid Shut-off Valve destra

5



Capitolo 1. Introduzione

Tabella 1.3: Componenti principali del sistema di comando del rotore princi-
pale [1] [46]

Componente Descrizione
Piatto oscillante Meccanismo che trasmette i comandi agli

attuatori del rotore
Main Rotor Actuators (MRA) Attuatori idraulici tandem che regolano il

piatto
Servovalvola principale Regola il flusso di fluido verso le camere

degli attuatori
SCAS Actuators Attuatori a bassa autorità per correzioni

automatiche
Shut-off Valves Valvole per isolare sezioni dell’impianto in

caso di guasto
LVDT Sensori di posizione per il feedback del si-

stema di controllo

I sistemi idraulici aeronautici sono progettati con criteri di ridondanza e
tolleranza al guasto: due o più impianti indipendenti e accumulatori di emer-
genza garantiscono la continuità operativa anche in caso di avarie, sebbene con
un maggiore carico fisico per il pilota. Valvole di esclusione (shut-off valves)
permettono l’isolamento di rami danneggiati, preservando il controllo residuo
[61].

Infine, il sistema di attuazione include sensori di posizione, generalmente
trasduttori LVDT (Linear Variable Differential Transformer), utilizzati per
la misura precisa della posizione degli attuatori e per fornire il feedback al
sistema di controllo automatico. La configurazione simmetrica degli attuatori,
combinata con l’assistenza del SCAS, garantisce una distribuzione bilanciata
delle forze e contribuisce all’affidabilità e alla sicurezza complessiva del sistema
[46] [54].

Questa architettura, sebbene complessa, consente all’elicottero capacità di
volo estremamente versatili — dalla stazionarietà a bassa quota alle manovre
rapide in spazi ristretti — rendendolo indispensabile in ambiti come il soccorso,
le operazioni militari e il trasporto offshore [46].

6



Capitolo 1. Introduzione

1.2 Il sistema di Stabilizzazione e Incremento

del Comando (SCAS)

A differenza degli aeromobili ad ala fissa, gli elicotteri presentano una naturale
instabilità aerodinamica che li rende particolarmente sensibili alle perturbazio-
ni esterne e difficili da governare, soprattutto in hovering o durante le manovre
a bassa velocità. Per questo motivo, è fondamentale integrare i comandi di vo-
lo principali con sistemi ausiliari di stabilizzazione che migliorino le qualità
dinamiche del velivolo e riducano il carico di lavoro del pilota [50] [9] [19].

Figura 1.5: Schema dei comandi di volo principali di un elicottero e punti di
intervento del sistema SCAS lungo le linee di trasmissione dei comandi [19].
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Tra questi, il Stabilization and Command Augmentation System
(SCAS) è uno dei più diffusi e rilevanti all’interno degli Automatic Flight
Control Systems (AFCS) [13]. Il SCAS agisce in modo diretto sul comando
ciclico, contribuendo a stabilizzare l’assetto del velivolo, mitigare gli effetti delle
perturbazioni esterne e incrementare la precisione delle manovre, in particolare
durante missioni complesse come il soccorso, il trasporto di carichi sospesi o le
operazioni a bassa quota (Nap of the Earth, NOE ) [17].

La figura 1.5 mostra la disposizione dei comandi di volo in un elicottero e
il punto di inserimento del sistema SCAS lungo le linee di trasmissione tra il
pilota e gli attuatori principali. La parte superiore illustra le traiettorie dei
comandi dal cockpit fino agli organi di attuazione; quella inferiore evidenzia
l’interazione tra i controlli di pilotaggio, il sistema di gestione del volo e gli
attuatori [13].

Il SCAS opera in parallelo al comando idromeccanico tradizionale, tramite
una coppia di attuatori elettro-idraulici compatti e a corsa limitata, detti SCAS
actuators, inseriti lungo le linee di comando. Questi attuatori, gestiti da un
computer di volo dedicato, ricevono in tempo reale segnali correttivi da un
sistema elettronico, amplificando o attenuando gli input del pilota per garantire
stabilità e risposta dinamica ottimale [61].

Figura 1.6: Schema a blocchi del sistema SCAS integrato nel controllo lon-
gitudinale. Il sistema elabora i segnali di retroazione per generare un’azione
correttiva sugli attuatori, migliorando la stabilità dinamica del velivolo.
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Dal punto di vista funzionale, un sistema SCAS è composto da:

Tabella 1.4: Componenti principali del sistema SCAS

Componente Funzione
SCAS Actuators Generano correzioni dinamiche a

bassa autorità; dotati di molle di
centraggio per posizione neutra

Sensori (giroscopi, INS, accelerometri) Rilevano assetto e stato dinamico
del velivolo

Controllore elettronico Elabora i dati dai sensori e genera
segnali di correzione

Servovalvole Regolano il flusso idraulico verso
gli attuatori SCAS

Solenoid Shutoff Valves Escludono rapidamente il sistema
SCAS in caso di guasto

Il controllo si basa generalmente sul confronto tra il set point e le misure di
assetto e velocità del velivolo, con l’ausilio di un filtro di Kalman per la stima
dello stato dinamico. L’errore risultante viene filtrato, compensato e trasmesso
agli attuatori SCAS tramite servovalvole [66].

Il movimento degli attuatori SCAS si somma meccanicamente, tramite un
sistema di leveraggi, all’input del pilota e al feedback dell’attuatore principale
(Main Rotor Actuator, MRA), influenzando così indirettamente la posizione
della valvola principale che comanda il rotore [19].

Grazie alla loro autorità limitata e alla possibilità di esclusione, i sistemi
SCAS migliorano la stabilità dinamica senza compromettere il controllo diret-
to del pilota [9]. Tuttavia, il volo completamente automatico (hands-off ) è
generalmente possibile solo per brevi intervalli.

Nonostante la maggiore complessità e i costi aggiuntivi, il SCAS apporta
vantaggi significativi in termini di sicurezza, precisione e affidabilità operativa,
risultando fondamentale in contesti critici [55].

Tabella 1.5: Vantaggi e limiti dei sistemi SCAS [55]

Aspetto Descrizione
Vantaggi Migliora la stabilità dinamica, riduce il carico del pilota, au-

menta la precisione del volo, fondamentale in missioni critiche
Limiti Autorità limitata, elevata complessità, possibilità di disattiva-

zione necessaria in caso di guasto, controllo automatico solo per
brevi periodi
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Tabella 1.6: Confronto tra sistema SCAS e controllo tradizionale [55]

Caratteristica Controllo tradi-
zionale

SCAS

Modalità di azione Comando diretto da
parte del pilota

Azione automatica
in parallelo al pilo-
ta

Reattività Dipende esclusiva-
mente dall’interven-
to umano

Basata su sensori e
controllore elettro-
nico

Autorità di controllo Completa, ma sog-
getta a fatica o er-
rore umano

Limitata, ma preci-
sa e costante

Sicurezza in hovering Richiede abilità
continua del pilota

Maggiore stabilità
automatica e com-
pensazione attiva

Dipendenza da feedback visivo Alta Ridotta grazie a
sensori e retroazio-
ne dinamica

Un esempio di architettura SCAS è illustrato in figura 1.4, dove sono visibili
i collegamenti tra gli attuatori SCAS, gli MRA, le shutoff valves e il Flight
Control Computer.

In conclusione, il SCAS rappresenta una soluzione avanzata per migliorare
la precisione e la stabilità del volo. La sua efficacia dipende dalla qualità della
progettazione del controllore, dalla dinamica degli attuatori e dalla capacità
del sistema di adattarsi alle condizioni reali.

Dal punto di vista ingegneristico, la modellazione accurata del sistema
SCAS richiede l’analisi della catena di attuazione, che include servovalvole, at-
tuatori idraulici e sensori di posizione. Il forte accoppiamento tra sottosistemi
meccanici, idraulici ed elettronici impone un approccio multidisciplinare alla
progettazione [55].

In particolare, il comportamento dinamico degli attuatori SCAS risente di
parametri variabili quali temperatura, viscosità dell’olio e tolleranze costrutti-
ve, rendendo necessaria l’adozione di modelli predittivi e strategie di controllo
robuste [46].

I capitoli successivi approfondiranno la modellazione matematica del siste-
ma e l’analisi delle sue prestazioni dinamiche, includendo simulazioni numeri-
che in condizioni ambientali variabili e scenari di riconfigurazione automatica
basati su logiche di health monitoring [55]. Ciò consentirà una valutazione
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ingegneristica dell’efficacia, affidabilità e adattabilità del sistema in condizioni
operative reali [55] [46].

1.3 Panoramica sui servosistemi aeronautici

I servosistemi rappresentano una classe fondamentale di sistemi meccatronici,
impiegati per modulare il trasferimento di potenza da una sorgente primaria
(idraulica, elettrica o pneumatica) verso un carico, secondo una legge di con-
trollo basata su una grandezza fisica target — tipicamente posizione, velocità,
coppia o pressione. In ambito aeronautico, questi sistemi sono chiamati a ga-
rantire risposte rapide, precise e robuste anche in presenza di disturbi esterni,
vibrazioni strutturali e variazioni ambientali estreme [4].

Un servosistema è costituito da tre blocchi funzionali principali [57]:

• un attuatore in grado di generare lavoro meccanico o idraulico;

• un sistema di regolazione, generalmente basato su controllori di tipo
PID o LQR;

• un insieme di sensori atti a fornire la retroazione della variabile con-
trollata.

Dal punto di vista sistemico, i servosistemi possono operare in modalità
open-loop o closed-loop. Nel primo caso, il comando di ingresso non è influen-
zato dall’uscita, rendendo il sistema vulnerabile a disturbi e variazioni para-
metriche. Nella configurazione a ciclo chiuso, invece, l’uscita viene confrontata
in tempo reale con il riferimento, generando un errore che viene compensato
secondo una legge di controllo. Questo approccio consente una regolazione
più accurata, una migliore reiezione dei disturbi e una maggiore stabilità del
sistema [47].
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Figura 1.7: Schema a blocchi di un servosistema in configurazione open-loop
[46].

Figura 1.8: Schema a blocchi di un servosistema in configurazione closed-loop,
con retroazione sensoriale [46].
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Tabella 1.7: Confronto tra architettura Open-Loop e Closed-Loop nei servosi-
stemi [46]

Caratteristica Open-Loop Closed-Loop
Complessità Bassa Elevata
Precisione di controllo Limitata Elevata
Sensibilità ai disturbi Alta Bassa
Tempo di risposta Dipendente dalla

taratura
Autoadattivo

Costo implementativo Ridotto Maggiore
Robustezza Limitata Alta
Manutenzione Minima Richiede taratura

sensori
Utilizzo tipico Sistemi ausiliari

semplici
Controllo fine di
superfici primarie

In aeronautica, la scelta dell’architettura del servosistema dipende da mol-
teplici fattori [10]: massa e ingombro, tempo di risposta, autorità di
controllo, robustezza ambientale (shock, vibrazioni, temperatura), costo
e manutenibilità. A seconda delle esigenze operative, vengono impiegate
differenti tipologie [5]:

• Attuatori elettro-idraulici (EHSA), dove una servovalvola pilota un
attuatore alimentato da una linea idraulica ad alta pressione;

• Attuatori elettromeccanici (EMA), in cui un motore elettrico aziona
direttamente un meccanismo a vite o un riduttore;

• Attuatori idromeccanici (HSA), più tradizionali, dove il comando
meccanico modula direttamente la portata idraulica.
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Tabella 1.8: Confronto tra le principali tipologie di servosistemi aeronautici [5]

Caratteristica EHSA EMA HSA
Tipo di attuazione Elettro-

idraulica
Elettro-
meccanica

Idro-
meccanica

Fonte di energia primaria Olio in
pressione

Elettricità Meccanica o
idraulica

Velocità di risposta Elevata Media-alta Media
Forza generabile Molto alta Limitata Alta
Precisione di posizionamento Elevata Elevata Bassa-media
Robustezza ambientale Alta Media Alta
Manutenzione Media Alta Alta
Complessità del controllo Alta Media Bassa
Ridondanza integrabile Sì Sì (parziale) Difficile
Utilizzo tipico SCAS,

superfici
primarie

UAV,
applicazioni
leggere

Sistemi
legacy o
secondari

Costo unitario stimato Medio-alto Medio Basso

La presente trattazione si focalizzerà in particolare sugli EHSA a control-
lo di posizione, in quanto costituiscono l’elemento attuativo principale del
sistema SCAS. Questi dispositivi combinano la potenza dell’attuazione idrau-
lica con la flessibilità del controllo elettronico, offrendo un’elevata reattività di-
namica, autorità limitata e compattezza, caratteristiche ideali per applicazioni
in cui è richiesta una stabilizzazione automatica in tempo reale [55].

1.3.1 Attuatori Elettro-Idraulici (EHSA)

Negli aeromobili ad ala rotante, i requisiti dinamici imposti ai sistemi di con-
trollo in termini di rapidità, precisione e robustezza sotto carichi elevati rendo-
no gli attuatori elettro-idraulici (Electro-Hydraulic Servo Actuators, EHSA) la
scelta predominante. Questi dispositivi offrono un equilibrio ottimale tra forza
sviluppabile, velocità di risposta e compattezza meccanica, grazie alla combi-
nazione della potenza trasmessa da un fluido in pressione e della flessibilità del
controllo elettronico [5].

Un EHSA è un attuatore a posizione controllata, alimentato da una sor-
gente idraulica ad alta pressione, in cui il comando elettrico viene elaborato da
un calcolatore di volo (Flight Control Computer, FCC), all’interno di un’archi-
tettura fly-by-wire. Il sistema riceve un segnale di riferimento (SET), prove-
niente dal pilota o da sottosistemi automatici (come autopilota o SCAS), e lo
confronta con la misura di retroazione fornita da un trasduttore di posizione
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LVDT (Linear Variable Differential Transformer), solidale all’asta del cilindro
attuatore [10].

Il segnale d’errore risultante viene elaborato da un controllore digitale, tipi-
camente di tipo PID, quindi amplificato e inviato alla servovalvola. Quest’ul-
tima modula la portata idraulica diretta alle camere del cilindro, generando
uno spostamento del pistone proporzionale all’intensità e al segno del segnale
di controllo [61].

Figura 1.9: Schema funzionale di un attuatore elettro-idraulico a controllo di
posizione [46].

Il sistema opera in anello chiuso: la posizione del pistone è continuamente
monitorata tramite LVDT e trasformata in un segnale elettrico proporzionale,
che viene confrontato con il riferimento. Il ciclo si ripete in tempo reale, garan-
tendo un’elevata precisione e una rapida correzione di eventuali scostamenti
dovuti a perturbazioni esterne (forze aerodinamiche, variazioni di carico, shock
meccanici) [28].

Nel caso di controlli secondari come il SCAS, l’EHSA viene impiegato
con autorità limitata per eseguire microcorrezioni sull’assetto, contribuendo in
tempo reale alla stabilizzazione del velivolo. La retroazione continua consen-
te di ridurre rapidamente l’errore tra posizione comandata e posizione reale,
mantenendo il sistema stabile anche in presenza di dinamiche rapide.

La configurazione EHSA rappresenta quindi un nodo critico nel sistema
di controllo di volo: pur essendo meccanicamente più complessa rispetto agli
attuatori elettromeccanici (EMA), consente di raggiungere livelli di forza e
reattività tuttora inarrivabili per le tecnologie completamente elettriche, so-
prattutto nelle applicazioni caratterizzate da elevati carichi dinamici, come il
volo rotorcraft [5].
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Tabella 1.9: Vantaggi e svantaggi degli attuatori elettro-idraulici (EHSA) [22].

Caratteristica Vantaggi Svantaggi
Forza erogabile Elevata forza specifi-

ca grazie alla potenza
idraulica

Richiede circuiti ad al-
ta pressione

Risposta dinamica Alta velocità di rispo-
sta, ideale per sistemi
di stabilizzazione

Sensibile alle variazioni
di viscosità del fluido

Precisione Controllo accurato tra-
mite feedback LVDT

Necessita di calibrazio-
ne e taratura precise

Compattezza Ottimo rapporto po-
tenza/ingombro

Integrazione meccanica
più complessa

Adattabilità al controllo Elevata compatibilità
con architetture fly-by-
wire

Maggiore complessità
nel progetto del con-
trollore

Affidabilità Buona tolleranza ai di-
sturbi ambientali

Richiede manutenzione
periodica

Ridondanza Facilmente integrabile
in sistemi multi-canale

Peso superiore rispetto
agli EMA

Una possibile sintesi dei parametri caratteristici per un attuatore EHSA
impiegato in ambito aeronautico è riportata nella tabella 1.10.

Tabella 1.10: Parametri tipici di un attuatore EHSA per applicazioni aeronau-
tiche [1] [22].

Parametro Descrizione Valori tipici
Pressione di esercizio Pressione nominale

della linea idraulica
207 bar (3000 psi)

Corsa utile Spostamento massi-
mo del pistone

25 – 75 mm

Velocità di risposta Tempo di salita
10–90%

< 30 ms

Forza massima Picco di spinta gene-
rabile

10 – 30 kN

Accuratezza di posizionamento Errore stazionario a
regime

< 0.1 mm

Tipo di sensore Dispositivo per la re-
troazione di posizio-
ne

LVDT integrato

Frequenza di banda Limite superiore del-
la risposta in fre-
quenza

20 – 40 Hz

Peso complessivo Incluso attuatore e
servovalvola

4 – 7 kg
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1.4 Le servovalvole nei sistemi SCAS

Elemento centrale del servosistema idraulico, la servovalvola rappresenta l’in-
terfaccia tra il segnale di controllo elettrico e la potenza idraulica necessaria
a generare forza e movimento all’interno di un attuatore [38]. Si tratta di un
componente meccatronico ad alta precisione, nato inizialmente in ambito mi-
litare — con le prime applicazioni risalenti ai velivoli Lockheed P-80 — e oggi
ampiamente utilizzato in ambito aeronautico, spaziale e industriale [37].

Dal punto di vista funzionale, la servovalvola riceve un segnale di corren-
te elettrica a bassa potenza da parte di un controllore (tipicamente un Flight
Control Computer) e lo converte in una modulazione di portata idraulica in
uscita, secondo un profilo dinamico estremamente rapido e preciso. A differen-
za delle valvole proporzionali o on-off, le servovalvole sono caratterizzate da
[38]:

• elevata sensibilità al segnale di controllo;

• ridotta isteresi e tempo di risposta;

• autorità continua sulla portata (controllo analogico);

• peso e dimensioni contenute.

Nella configurazione classica a due stadi, la servovalvola è composta da [22]:

1. uno stadio pilota — costituito da un amplificatore idraulico e un mo-
tore a coppia (torque motor) — che converte il segnale elettrico in una
differenza di pressione;

2. uno stadio principale — formato da un cursore (spool) mobile —
che regola effettivamente la portata tra le linee di pressione, ritorno e
attuatore.

Una molla di retroazione collega meccanicamente lo stadio principale al
gruppo pilota, garantendo il bilanciamento statico del sistema e la stabilità del
controllo in regime stazionario.
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Figura 1.10: Griglie CFD dei modelli di flusso flapper-nozzle (in alto) e jet-pipe
(in basso). Tali simulazioni consentono di valutare le distribuzioni di pressione
nei canali interni.

Due sono le tecnologie principali di servovalvole a due stadi [31] [24]:

• Flapper-nozzle: lo stadio pilota è composto da due ugelli contrapposti
e un otturatore centrale (flapper) solidale con il braccio del torque motor.
L’oscillazione della flapper modifica la portata in uscita da ciascun ugel-
lo, generando un dislivello di pressione sulle estremità dello spool. La
presenza di resistenze calibrate rende il sistema particolarmente sensibile
a impurità nel fluido, richiedendo filtri ad alte prestazioni.
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• Jet-pipe: utilizza un ugello mobile che indirizza un getto d’olio verso due
camere contrapposte, generando il differenziale di pressione necessario
allo spostamento dello spool. Questa architettura, trattata in dettaglio
nella sezione successiva, offre maggiore robustezza e minore sensibilità
alla contaminazione.

Figura 1.11: Confronto schematico tra flapper-nozzle (sinistra) e jet-pipe (de-
stra): diverse strategie di amplificazione idraulica nel primo stadio [24].

Tabella 1.11: Confronto tra servovalvole flapper-nozzle e jet-pipe [31].

Caratteristica Flapper-Nozzle Jet-Pipe
Sensibilità Molto alta Alta
Robustezza ai contaminanti Limitata (resistenze

idrauliche)
Maggiore

Complessità costruttiva Moderata Maggiore
Stabilità dinamica Elevata Elevata
Manutenzione Richiede filtrazione

fine
Più tollerante

Risposta a guasti Reazioni rapide ma
vulnerabili

Più progressiva

Impiego tipico Attuatori di volo le-
gacy

SCAS, ambienti seve-
ri

Nell’ambito dei sistemi SCAS, l’impiego di servovalvole è particolarmente
critico, in quanto queste devono garantire continuità operativa, reattività e
precisione in ambienti ostili e con frequenti variazioni dinamiche. Per tali
ragioni, molte architetture moderne si orientano verso soluzioni compatte a
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singolo stadio, con geometria semplificata e pilotaggio diretto, in grado di
ridurre il peso e l’ingombro dell’attuatore [25].

Figura 1.12: Schema colorato di una servovalvola jet-pipe a singolo stadio: si
notano l’ugello mobile, i ricevitori e il meccanismo di retroazione [25].

Nei capitoli successivi si approfondirà proprio una di queste configurazioni:
la servovalvola jet-pipe a singolo stadio, cuore del sistema SCAS oggetto di
modellazione e simulazione.

1.4.1 Servovalvola Jet-Pipe a singolo stadio

Tra le architetture di servovalvola maggiormente impiegate nei sistemi SCAS,
la configurazione jet-pipe a stadio singolo rappresenta una soluzione estrema-
mente interessante per via della sua compattezza, precisione e buona tolleranza
alle impurità del fluido [23].

In questa tipologia, l’elemento attivo è un piccolo tubo mobile — il jet-
pipe — direttamente collegato alla linea di alimentazione idraulica. Il sistema
è costituito principalmente da tre componenti: un motore a coppia (torque
motor), il tubo jet-pipe e un ricevitore a doppia camera [45]. In condizioni di
equilibrio (zero corrente), il getto di fluido proveniente dal tubo viene distri-
buito in modo simmetrico verso i due condotti del ricevitore, non generando
alcuna differenza di pressione.
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Figura 1.13: Schema funzionale semplificato di una servovalvola jet-pipe a
singolo stadio, con motore a coppia, tubo jet-pipe e spool.

Quando viene applicata una corrente al torque motor, il jet-pipe si sposta
lateralmente rispetto alla posizione neutra [32]. L’orientamento del getto viene
così modificato, favorendo l’ingresso del fluido in una delle due camere del
ricevitore, generando una differenza di pressione [26]. Questa differenza agisce
direttamente sullo spool dell’attuatore (in un’architettura a singolo stadio) o
sullo spool del secondo stadio (in una variante a due stadi), inducendone il
movimento.

Il sistema di controllo chiude il loop tramite un trasduttore di posizione,
generalmente un LVDT, che misura lo spostamento dello spool [2]. Questo
segnale viene confrontato con il comando elettrico (SET), generando un errore
che viene minimizzato dal controllore fino all’annullamento. In tal modo, la
posizione finale dello spool risulta proporzionale al segnale di ingresso.

Una delle criticità principali di questa configurazione risiede nella presenza
di una perdita continua di fluido al primo stadio, necessaria per mantenere la
portata costante nel jet [11]. Questo fenomeno penalizza l’efficienza comples-
siva, ma non compromette la stabilità né la precisione, rendendo il sistema
comunque molto adatto per impieghi in sistemi di controllo ad alta dinamica
e bassa autorità, come il SCAS.

Dal punto di vista costruttivo, la servovalvola jet-pipe presenta una buona
resistenza all’intasamento, non essendo presente alcuna resistenza idraulica ca-
librata (come nel flapper-nozzle) [23]. Inoltre, la geometria interna più semplice
permette una maggiore affidabilità in condizioni ambientali severe.

Nel contesto della presente tesi, tale configurazione sarà adottata come
riferimento per la modellazione e la simulazione dinamica del sistema SCAS,
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grazie al suo favorevole rapporto tra prestazioni e complessità meccanica.
Per rafforzare il confronto con la variante tradizionale a due stadi, si pro-

pone la seguente tabella comparativa.

Tabella 1.12: Confronto tra servovalvole Jet-Pipe a singolo stadio e a due stadi

Caratteristica Jet-Pipe a singolo
stadio

Jet-Pipe a due stadi

Configurazione Getto controlla diretta-
mente lo spool

Getto controlla lo spool
del pilota che comanda
il principale

Complessità meccanica Più semplice, compatta Più articolata, maggio-
re ingombro

Tempo di risposta Elevato (loop diretto) Leggermente maggiore
(due masse da muovere)

Efficienza Penalizzata da perdite
continue

Migliore bilanciamento
idraulico

Robustezza Buona tolleranza a con-
taminanti

Alta robustezza e ridon-
danza

Controllabilità Buona in bassa autorità Migliore in autorità ele-
vate

Applicazioni tipiche SCAS, UAV, attuazioni
leggere

Superfici primarie, si-
stemi ad alta autorità
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1.5 Prognostica e Health Monitoring

Il termine prognostica nasce dalla convergenza di due concetti distinti ma
complementari: diagnosi e prognosi, mutuati dal lessico medico, ma ampia-
mente adottati anche nelle scienze ingegneristiche [4] [61].

• Diagnosi (dal greco diágnōsis, "comprendere attraverso") indica il pro-
cesso mediante il quale si identifica lo stato attuale di un sistema, sulla
base dell’osservazione di variabili misurabili e sintomi funzionali.

• Prognosi (dal greco prognōsis, "conoscere prima") si riferisce alla capaci-
tà di prevedere l’evoluzione futura di un sistema, stimando con anticipo
l’insorgere di guasti o perdite prestazionali.

Nel contesto aeronautico, dove l’affidabilità dei sistemi è cruciale per la
sicurezza del volo, la prognostica si configura come una disciplina chiave per
la gestione intelligente della manutenzione [10] [46]. Essa si articola in due
processi fondamentali:

1. FDI – Fault Detection and Identification: comprende il rilevamen-
to, la localizzazione e l’identificazione di anomalie o malfunzionamenti,
mediante l’analisi di segnali e grandezze osservabili in tempo reale [32]
[28].

2. PHM – Prognostics and Health Management: si occupa della
previsione del degrado residuo, stimando la Remaining Useful Life (RUL)
sulla base dello stato attuale, delle condizioni operative e dell’evoluzione
temporale delle variabili critiche [7] [46].

L’integrazione di questi due domini abilita una strategia di manutenzione
avanzata nota come Condition-Based Maintenance (CBM), nella quale
gli interventi manutentivi non sono più pianificati su base calendariale, ma
attivati in funzione delle reali condizioni operative del sistema [17] [13] [63].
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Tabella 1.13: Confronto tra FDI, PHM e CBM nei sistemi di monitoraggio [63]

Aspetto FDI PHM CBM
Funzione principale Rilevamento e

identificazione
dei guasti

Previsione del
degrado e stima
della RUL

Gestione della
manutenzione
basata sulle
condizioni

Domanda chiave Cosa si è rotto?
Quando è suc-
cesso?

Quando si rom-
perà? Quale sa-
rà l’evoluzione?

Cosa fare in ba-
se allo stato at-
tuale e previsto?

Input Segnali di siste-
ma, dati di tele-
metria

Output FDI,
modelli di de-
grado

Output PHM,
logica decisio-
nale

Output Classificazione
guasti, stato
attuale

RUL stimata,
curva di degra-
do

Piano manuten-
tivo ottimizzato

Tipo di analisi Retrospettiva
(diagnostica)

Predittiva (pro-
gnostica)

Decisionale (ge-
stionale)

Tecniche tipiche Modelli fisici,
alberi decisio-
nali, reti neurali

Kalman filter,
modelli di fa-
tica, machine
learning

Strategie de-
cisionali, co-
sti/benefici,
ottimizzazione

Obiettivo finale Conoscere lo
stato reale del
sistema

Prevedere quan-
do si manifeste-
rà un guasto

Evitare manu-
tenzioni inutili
e minimizzare i
rischi

Nel caso specifico degli attuatori SCAS e delle loro servovalvole associate,
l’adozione di sistemi PHM consente di anticipare condizioni di guasto incipien-
te, ridurre i fermi non programmati, estendere la vita utile dei componenti e
garantire la continuità operativa del velivolo anche in missioni ad alta criticità
[22] [5].

1.5.1 Architettura di un sistema di Health Monitoring

L’architettura di un sistema completo di Condition-Based Maintenance
(CBM) e Prognostics and Health Management (PHM) può essere sud-
divisa in due macro-fasi operative: una fase online, continua e ciclica, e una
fase offline, di carattere preparatorio e analitico [46]. L’interazione tra queste
due fasi è rappresentata nella Figura 1.14.
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Figura 1.14: Architettura di un sistema CBM/PHM [46].

Fase Online. È la componente attiva del sistema, operante in tempo rea-
le. Il processo inizia con la raccolta dei dati di funzionamento tramite sensori
installati a bordo del sistema monitorato [28]. I segnali acquisiti vengono
sottoposti a preprocessing (filtraggio, normalizzazione, compensazione del
rumore) e successivamente analizzati per estrarre le feature rilevanti, ovvero
parametri caratteristici dello stato operativo [32]. Questi parametri alimenta-
no gli algoritmi di diagnostica e prognostica, che rispettivamente rilevano e
classificano eventuali guasti e stimano l’evoluzione temporale del degrado [47].
I risultati ottenuti vengono infine trasmessi al modulo di gestione decisiona-
le, che stabilisce le azioni manutentive da intraprendere in base alla Remaining
Useful Life (RUL) stimata e allo scenario operativo [7].

Fase Offline. Precede l’operatività del sistema ed è fondamentale per garan-
tire l’affidabilità degli algoritmi in fase online. Essa comprende tre componenti
chiave:

• Feature Selection: processo di identificazione delle feature più rap-
presentative e sensibili allo stato di salute del sistema, mediante analisi
statistica o tecniche di machine learning [2] [57]. La selezione ottimale
delle feature incrementa la precisione di diagnosi e prognosi.

• FMECA (Failure Modes, Effects and Criticality Analysis) [3]:
metodologia che consente di identificare le modalità di guasto (FMEA) e
valutarne criticità e probabilità di occorrenza (CA), classificando i pos-
sibili fault in base alla loro rilevanza per la sicurezza e la funzionalità
globale del sistema.

• Modello di Degradazione [46]: definisce l’evoluzione temporale del
guasto sulla base di leggi fisiche, dati storici o modelli empirici. Que-
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sto modello è essenziale per la simulazione della RUL e per validare il
comportamento del sistema in condizioni degradate.

La sinergia tra le due fasi costituisce il cuore dell’approccio CBM/PHM,
rendendo possibile un cambio di paradigma rispetto alla manutenzione tradi-
zionale, orientata al tempo o al guasto, verso una logica predittiva basata sulle
reali condizioni operative del sistema.

Tale approccio ha trovato ampia applicazione in ambito aeronautico e mec-
catronico avanzato, in particolare per sistemi ad alta criticità funzionale come
gli attuatori SCAS. [46], [2] [66].

1.5.2 Benefici e applicazioni operative

L’adozione di una strategia di manutenzione predittiva (nota anche come
predict and prevent), in sostituzione dei tradizionali approcci a guasto (fail and
fix ) o a scadenza (scheduled maintenance), rappresenta una svolta strategica
nella gestione del ciclo di vita dei sistemi aerospaziali [30] [10].

I benefici derivanti dall’integrazione dei sistemi PHM nei sistemi avionici
e meccatronici ad alta criticità sono molteplici e profondamente interconnessi
[13] [5]:

• Incremento della sicurezza operativa: il monitoraggio continuo del-
lo stato di salute consente l’identificazione precoce di condizioni di gua-
sto latente, in particolare nei sistemi critici per la manovrabilità del ve-
livolo [46]. Ciò contribuisce in modo significativo alla prevenzione di
malfunzionamenti catastrofici e al contenimento del rischio durante il
volo.

• Riduzione dei danni collaterali: la capacità di individuare difet-
ti nelle fasi iniziali del loro sviluppo riduce la probabilità che questi si
propaghino, causando guasti secondari più gravi o estesi, sia a livello
strutturale che funzionale.

• Ottimizzazione dei costi di manutenzione: grazie alla manuten-
zione basata sulle condizioni reali, è possibile massimizzare il ritorno
dell’investimento (ROI), riducendo sprechi di risorse e migliorando l’ef-
ficacia complessiva delle operazioni di supporto [9]. Il sistema mira a
raggiungere un equilibrio ottimale tra costo, efficacia ed efficienza.
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• Pianificazione intelligente della manutenzione: la disponibilità di
previsioni attendibili sul degrado consente una gestione proattiva degli
interventi, riducendo i tempi di fermo e migliorando l’utilizzo delle risorse
logistiche e umane. Di conseguenza, si massimizza la produttività del
velivolo e la continuità operativa della flotta [55].

• Supporto decisionale e gestione del rischio: i sistemi CBM/PHM
forniscono ai responsabili manutentivi e operativi informazioni oggettive
e in tempo reale, migliorando il processo decisionale e consentendo un
approccio quantitativo alla gestione del rischio [21].

• Applicazioni in ambito SCAS e avionica: in ambito elicotteristi-
co e aeronautico, i sistemi PHM sono ormai frequentemente integrati
in attuatori SCAS, sistemi fly-by-wire, servovalvole elettroidrauliche, ma
anche in strutture composite e nei sottosistemi di generazione e distribu-
zione dell’energia. Il loro impiego è in crescita anche nei settori spazio,
difesa e UAS (Unmanned Aerial Systems) [44] [24].

Tabella 1.14: Principali benefici della manutenzione predittiva CBM/PHM
[22].

Beneficio Descrizione
Sicurezza operativa Monitoraggio continuo dei componenti critici e pre-

venzione dei guasti in volo
Riduzione danni colla-
terali

Isolamento precoce dei difetti per evitare propaga-
zioni a sottosistemi adiacenti

Ottimizzazione dei co-
sti

Manutenzione basata sulle condizioni reali, con ri-
duzione degli sprechi e aumento del ROI

Pianificazione efficien-
te

Interventi manutentivi programmati in base al reale
stato del sistema, con riduzione dei fermi macchina

Supporto decisionale Dati oggettivi e in tempo reale per il management
e il supporto logistico-operativo
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Figura 1.15: Benefici Economici e di Sicurezza derivanti dalla Diagnostica e
dalla Prognostica [44].

In conclusione, la manutenzione basata su PHM non è solo una tecnologia,
ma un cambio di paradigma [61]: da un approccio reattivo a uno proatti-
vo, da una manutenzione passiva a una manutenzione intelligente, integrata e
strategicamente orientata all’affidabilità e all’efficienza.
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1.6 Obiettivi e motivazioni del lavoro

Indagini condotte su aeromobili ad ala rotante hanno evidenziato come, tra le
cause di guasto ai servosistemi, la maggior parte delle anomalie sia ricondu-
cibile al secondo stadio delle servovalvole o ai componenti meccanici ad esso
associati, come la molla di retroazione. In ambito elicotteristico, dove l’impie-
go dei sistemi SCAS è particolarmente diffuso, i componenti meccanici sono
soggetti a un ampio spettro di sollecitazioni vibrazionali, che ne accelerano
l’usura. Questa condizione è particolarmente critica in missioni impegnative
come operazioni SAR (Search and Rescue) in contesto combat, o missioni NOE
(Nap-of-the-Earth), dove la continuità e la precisione del controllo sono vitali.

Da queste osservazioni emerge la necessità di sviluppare architetture at-
tuative semplificate, riducendo il numero di elementi meccanici in reciproco
contatto e, conseguentemente, i fenomeni di attrito, usura e gioco meccanico.
In quest’ottica, l’eliminazione del secondo stadio della servovalvola — spesso
fonte di guasti e criticità — rappresenta una strategia promettente per mi-
gliorare l’affidabilità, ridurre il peso e contenere gli ingombri, tutti fattori di
primaria importanza nell’ingegneria aeronautica.

Il presente lavoro di tesi si propone di modellare un attuatore elettro-
idraulico compatto (EHSA) per l’impiego in sistemi SCAS, basato esclusiva-
mente sull’impiego del primo stadio di una servovalvola jet-pipe. Dopo una
modellazione dettagliata del primo stadio, il lavoro proseguirà con il dimensio-
namento e la simulazione del comportamento dinamico dell’attuatore, al fine
di verificarne le prestazioni e l’efficacia nel controllo di posizione.

Va tuttavia evidenziato che l’utilizzo di una configurazione a singolo stadio
comporta alcune limitazioni intrinseche:

• il primo stadio, concepito per pilotare il secondo, è progettato per gestire
portate idrauliche molto ridotte, che potrebbero risultare insufficienti in
applicazioni ad alta dinamica. Tuttavia, nei sistemi SCAS caratterizzati
da autorità limitata e richieste di portata contenute, tale criticità risulta
mitigata;

• la stabilità del sistema può essere compromessa nel caso in cui le forze
di flusso agenti sullo spool risultino comparabili alla coppia generata dal
motore torque, generando rischi di instabilità dinamica.

Tali problematiche saranno oggetto di analisi nell’ambito del modello svi-
luppato, al fine di valutarne l’impatto sulle prestazioni complessive e individua-
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re strategie di dimensionamento idonee a garantire il corretto funzionamento
del sistema anche in condizioni operative critiche.

Un ulteriore obiettivo trasversale riguarda la definizione di una legge di
controllo ideale per l’attuatore SCAS. La corretta selezione del controllore
(architettura PID evoluta, compensazione lead–lag o controllo robusto H∞)
riveste un ruolo determinante per:

• garantire la stabilità interna del sistema a singolo stadio;

• ottimizzare tempi di risposta e margini di fase;

• compensare le variazioni parametriche dovute a temperatura, viscosità
del fluido e usura dei componenti.

La scelta del controllo sarà quindi integrata nella fase di dimensionamento e
validata tramite analisi in dominio del tempo e della frequenza.

Modellazione
primo stadio

Jet-Pipe

Dimensionamento
attuatore SCAS

Scelta
controllo ideale
(PID / H∞)

Verifica
prestazioni dinamiche

Analisi stabilità
e limitazioni

Figura 1.16: Flusso logico degli obiettivi principali del lavoro di tesi, con enfasi
sulla scelta del controllo ideale.
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Modellazione del servosistema
SCAS

In questo capitolo si presenta in modo dettagliato l’intero processo di modella-
zione del servosistema SCAS oggetto di studio, con riferimento all’architettura
compatta descritta nel Capitolo 1. L’attività di modellazione è stata sviluppa-
ta interamente in ambiente MATLAB, avvalendosi sia del linguaggio di scrip-
ting che dell’interfaccia grafica Simulink, per una simulazione completa delle
dinamiche del sistema.

Il sistema modellato è costituito dai seguenti sottocomponenti principali:

• Servovalvole jet-pipe (in configurazione doppia e simmetrica);

• Attuatore idraulico lineare (doppio effetto);

• Sensore di posizione LVDT;

• Controllore di tipo PID;

• Valvole on/off per l’inserimento nel sistema MRA.

La Figura 2.1 illustra il diagramma funzionale del sistema integrato SCAS
considerato nello studio.
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Figura 2.1: Schema funzionale dell’attuatore SCAS integrato

Come evidenziato, il sistema presenta una configurazione simmetrica com-
posta da due servovalvole jet-pipe che alimentano idraulicamente un attuatore
lineare a doppio effetto. Il pistone dell’attuatore è connesso meccanicamente a
un trasduttore LVDT, che consente la misurazione continua della posizione e
la trasmissione del segnale di retroazione al controllore. Sono inoltre conside-
rati i carichi esterni agenti sull’attuatore, modellati in forma semplificata ma
coerente con il comportamento dinamico previsto.

La presenza delle due servovalvole simmetriche ha permesso, in fase di
modellazione, di semplificare inizialmente il problema considerando il solo ramo
sinistro, per poi duplicare la struttura in modo speculare.

Il processo modellistico è stato articolato secondo una logica modulare,
seguendo i seguenti passaggi:

1. Definizione del circuito elettrico e magnetico del motore di coppia;

2. Modellazione dinamica del jet-pipe e delle sue interazioni fluido-meccaniche;

3. Implementazione del circuito idraulico, con particolare attenzione alle
instabilità tipiche dei sistemi a singolo stadio;

4. Dimensionamento e modellazione dell’attuatore elettro-idraulico;

5. Inserimento del sensore LVDT e progettazione del controllore PID.
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L’architettura complessiva del modello SCAS, rielaborata e ampliata per
le finalità della presente tesi, è stata sviluppata a partire dai riferimenti conte-
nuti in [46], cui si rimanda per ulteriori dettagli relativi alla modellazione dei
comandi MRA.

I requisiti progettuali principali che hanno guidato la fase di modellazione
sono riportati nella Tabella 2.1.

Tabella 2.1: Requisiti progettuali per la modellazione del sistema SCAS

Parametro Valore / Descrizione

Pressione di alimentazione Ps 17 MPa
Temperatura di esercizio T ≥ −10 ◦C
Tipo attuatore Doppio effetto, simmetrico
Sensore di posizione LVDT, alta risoluzione
Tipo di controllo PID (Proporzionale-Integrale-Derivativo)

Uno degli obiettivi fondamentali della modellazione è stato il confronto
tra i risultati simulati e le curve caratteristiche fornite dal costruttore del
sistema. In particolare, la Figura 2.2 mostra la caratteristica pressione-portata
misurata per una pressione di alimentazione Ps = 17 MPa e una temperatura
del fluido superiore a −10 ◦C. La riproduzione fedele di tale curva costituirà
un importante parametro di validazione del modello.

Figura 2.2: Curva pressione/portata per Ps = 17 MPa e T ≥ −10 ◦C

Ulteriori dati chiave e parametri complementari saranno illustrati e discussi
nelle sezioni successive, in corrispondenza dei singoli blocchi modellati.
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2.1 Struttura del modello Simulink

La Figura 2.3 mostra l’implementazione iniziale del modello SCAS in ambiente
Simulink, che costituisce la base su cui sono state sviluppate le simulazioni
dinamiche e le successive analisi di stabilità e risposta in frequenza.

Figura 2.3: Schema Simulink del modello iniziale del sistema SCAS

Il modello è organizzato in blocchi funzionali modulari, ciascuno dei quali
rappresenta un sottosistema fisico del servosistema SCAS. Partendo da sinistra
verso destra, si possono identificare:

• Input di riferimento xSET: rappresenta la posizione target dell’attua-
tore, impostata come segnale di ingresso.

• Controllore (Controller): elabora il segnale di errore tra la posizione
desiderata e quella misurata. In questa versione è presente un blocco
PID (o solo proporzionale, come suggerito dalla nota OL ONLY PROP
1 ) che genera il comando in corrente Icmd per il motore di coppia.

• Servovalvola (Servovalve): converte il segnale elettrico in uno spo-
stamento meccanico xjp del jet-pipe, che regola la portata in ingresso al
sistema idraulico. Questo blocco include la dinamica del torque motor,
le forze fluido-dinamiche e la geometria dell’ugello.

• Amplificatore idraulico (Hydraulic Amplifier): riceve lo sposta-
mento del jet-pipe e genera le portate QSX e QDX verso le camere dell’at-
tuatore.

• Equazioni di camera (Chambers Equations): calcola la pressione
nelle due camere del cilindro (PM1 e PM2), tenendo conto dei flussi in
ingresso, dei volumi, della compressibilità e delle eventuali perdite.
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• Attuatore (Actuator): modello meccanico dell’attuatore, che resti-
tuisce lo spostamento dell’asta xSCAS e le forze associate all’interazione
con il carico esterno dinamico (rappresentato nel blocco DynLoad). La
massa, lo smorzamento e la rigidezza del carico sono parametrizzabili.

• Sensore di posizione (LVDT): fornisce in uscita il segnale xSCAS_FB,
proporzionale alla posizione dell’attuatore, chiudendo il ciclo di retroa-
zione.

Il segnale di uscita xSCAS viene confrontato con il riferimento xSET per
determinare l’errore di controllo. Il modello è stato sviluppato in modo modu-
lare al fine di consentire un’analisi separata e una successiva ottimizzazione di
ciascun sottosistema. Nelle sezioni seguenti, ogni blocco sarà analizzato singo-
larmente, con particolare attenzione agli aspetti dinamici e parametrizzazione
termica.
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2.2 Caratteristiche del fluido idraulico

Il comportamento dinamico del sistema SCAS dipende in modo cruciale dalle
proprietà del fluido idraulico, che svolge da mezzo di trasmissione dell’energia
all’interno dell’attuatore. In questo paragrafo si descrivono le tre principali
grandezze termofisiche: densità, viscosità e modulo di Bulk. Il modello prende
in considerazione la dipendenza di tali parametri dalla temperatura (e in mi-
sura minore dalla pressione), per garantire simulazioni realistico-affidabili [62]
[43].

2.2.1 Densità

La densità ρ di un fluido reale dipende dalla pressione p e dalla temperatura
T , secondo la relazione (serie di Taylor troncata al primo ordine) [60]:

ρ = ρ0

(
1 +

1

βl

(p− p0)− α(T − T0)

)
Dove:

• ρ0: densità a condizioni standard (STP, tipicamente 0°C e 106Pa),

• βl: modulo di Bulk del fluido [Pa],

• α: coefficiente di espansione termica volumetrico [°C−1],

• T : temperatura [°C],

• p: pressione [Pa].

Dato l’alto valore di βl nei fluidi idraulici, il termine di dipendenza dalla
pressione viene spesso trascurato, ottenendo:

ρ(T ) = ρ0 − α(T − T0)
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Figura 2.4: Densità del fluido in funzione della temperatura

2.2.2 Viscosità

La viscosità influenza direttamente la dinamica del sistema, introducendo
ritardi, smorzamenti e perdite di carico.

Viscosità dinamica Per un fluido Newtoniano:

µ =
τ

∂u/∂y

con: τ : tensione di taglio; ∂u/∂y: gradiente di velocità nella direzione
perpendicolare al flusso.

Viscosità cinematica
ν =

µ

ρ

La viscosità cinematica ν decresce al salire della temperatura e può essere
descritta con l’equazione di McCoull-Walther [65]:

log [log (ν − cν)] = aν −
bν
T
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Figura 2.5: Variazione della viscosità cinematica in funzione della temperatura

Temperatura [°C] Densità [kg/m³] Viscosità cin. [mm²/s]

-40 870 230
0 850 55
40 830 15
100 810 5

Tabella 2.2: Valori di densità e viscosità cinematica in funzione della tempe-
ratura.

2.2.3 Modulo di Bulk

Il modulo di Bulk è una misura della resistenza del fluido alla compressione.
È definito come:

βl = −V0

(
∂p

∂V

)
T

o, in termini di densità [60]:

βl = ρ0

(
∂p

∂ρ

)
T
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In prima approssimazione si assume una dipendenza lineare dalla tempe-
ratura:

βl(T ) = βl,0 − aβT

Tuttavia, anche piccole quantità di aria disciolta (f = Vg/Vl) riducono
notevolmente il modulo effettivo βe. Infatti:

1

βe

=
1− f

βl

+
f

βg

con βg ≈ p per gas a processo isotermo. Anche una frazione f = 1.7% può
ridurre βe da 1.7GPa a 0.7GPa [33] [58] [12].

Frazione gas f [%] Pressione [MPa] βe [GPa]

0.0 20 1.70
0.5 20 1.30
1.0 20 0.95
1.7 20 0.70

Tabella 2.3: Effetto della presenza di aria disciolta sul modulo di Bulk effettivo.

L’influenza combinata della frazione di gas disciolto con temperatura e pres-
sione è riportata in Figura 2.6, che mostra una drastica riduzione del modulo
di comprimibilità già a basse percentuali di aria.

(a) βe = βe(f, p); T = 0◦C (b) βe = βe(f, T ); ps = 21MPa

Figura 2.6: Andamento del modulo di Bulk effettivo βe al variare della frazione
di gas disciolto f . A sinistra la dipendenza da p, a destra la dipendenza da T .

Le proprietà caratteristiche del fluido utilizzato nel sistema SCAS, un
olio sintetico conforme allo standard MIL-PRF-83282, sono riportate nella
Tabella 2.4.
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Tabella 2.4: Proprietà del fluido idraulico MIL-PRF-83282 impiegato nel si-
stema SCAS.

Proprietà Grandezze caratteristiche Valore Unità

Densità ρ0 857 kg/m3

α 0.7125 kg/m3/°C

Viscosità cinematica

aν (T < 0◦C) 0.285 –
bν (T < 0◦C) 0.0056 °C−1

aν (T > 0◦C) 0.44 –
bν (T > 0◦C) 0.00236 °C−1

cν 0.2 / –481 mm2/s

Modulo di Bulk βl,0 1600 MPa
aβ 7.625 MPa/°C

Frazione di aria f 0.005 –

Le proprietà termofisiche del fluido idraulico—densità, viscosità e modulo
di Bulk sono determinanti per il comportamento dinamico del servosistema
SCAS. Un modello che include le loro variazioni con temperatura e schematiz-
za l’effetto dell’aria disciolta garantisce simulazioni più accurate e vicine alla
realtà operativa.
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2.3 Modellazione del Torque Motor

Il torque motor rappresenta il cuore dell’azionamento elettromagnetico all’in-
terno della servovalvola, convertendo il segnale elettrico in una forza meccanica
necessaria al pilotaggio del getto di fluido nel sistema jet-pipe. La sua funzione
è generare una coppia proporzionale al segnale di comando, in modo da pro-
durre una rotazione angolare dell’ancora che, attraverso una leva meccanica,
modifica la posizione del getto [29].

Nel presente paragrafo si descrive il modello elettromagnetico e magneti-
co del torque motor, suddividendo l’analisi in due sottosistemi accoppiati: il
circuito elettrico e il circuito magnetico [33]. Questa struttura è coerente con
l’implementazione Simulink adottata nel modello globale, in cui tali dinamiche
sono modellate separatamente nei blocchi denominati “EHSV Parallel Coil” e
“Torque Motor”.

2.3.1 Circuito elettrico

Il torque motor è costituito da due avvolgimenti identici collegati in parallelo,
ciascuno dotato di una resistenza Rcsv e di un’induttanza Ls. Applicando una
tensione di comando differenziale Vcom, si genera una corrente circolante isv, la
cui dinamica è descritta dalle seguenti equazioni differenziali:

Vcom = Rcsv · i1 + Ls ·
di1
dt

Vcom = Rcsv · i2 + Ls ·
di2
dt

dove:

• i1, i2: corrente negli avvolgimenti destro e sinistro;

• Rcsv: resistenza di ciascun avvolgimento;

• Ls: induttanza di ciascun avvolgimento.

La corrente differenziale isv = (i1 − i2)/2 è quella che genera la coppia
magnetica utile, essendo il circuito configurato in modo tale da far circolare
correnti opposte nei due avvolgimenti.

I parametri elettrici utilizzati nella modellazione sono riportati in Tabel-
la 2.5.
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Tabella 2.5: Parametri elettrici tipici del Torque Motor (valori esemplificativi).

Parametro Simbolo Valore tipico
Resistenza degli avvol-
gimenti

Rcsv 5–10 Ω

Induttanza degli avvol-
gimenti

Ls 1–5 mH

Tensione di comando Vcom ±10 V
Corrente nominale inom 50–150 mA
Costante di coppia KT 0.05–0.15 Nm/A

2.3.2 Circuito magnetico

L’analisi del circuito magnetico si basa sulla legge di Hopkinson, analogamente
alla legge di Ohm per i circuiti elettrici:

F = Φ · R

dove:

• F = N · i: forza magnetomotrice (MMF);

• Φ: flusso magnetico concatenato;

• R: riluttanza del circuito magnetico.

Si considera la configurazione tipica con magneti permanenti centrali e av-
volgimenti simmetrici. Le equazioni che modellano il comportamento del cir-
cuito includono le riluttanze dell’aria (Rg) e del magnete (Rp), la distribuzione
del flusso e la variazione del traferro dovuta allo spostamento angolare.

Le caratteristiche geometriche e magnetiche del circuito sono sintetizzate
in Tabella 2.6.

Tabella 2.6: Parametri geometrici e magnetici del circuito del Torque Motor.

Parametro Simbolo Valore tipico
Lunghezza media del
traferro

l0 0.25–0.5 mm

Sezione del traferro Ag 15–30 mm2

Distanza tra i poli LA 10–20 mm
Permeabilità magnetica
del vuoto

µ0 4π · 10−7 H/m

Numero spire per avvol-
gimento

N 300–600
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La Figura 2.7 rappresenta la configurazione interna del torque motor uti-
lizzato nel sistema SCAS, evidenziando la distribuzione del flusso magnetico
attraverso i quattro traferro e il circuito magnetico equivalente corrispondente.

Figura 2.7: Struttura interna del torque motor con magneti permanenti centra-
li (sinistra) e schema equivalente del circuito magnetico (destra). Le grandezze
indicate rappresentano flussi concatenati (Φi), riluttanze (Ri) e la magneto-
motrice differenziale generata dagli avvolgimenti.

2.3.3 Generazione della coppia elettromagnetica

Assumendo simmetria nella geometria e nei materiali, si può derivare un’e-
spressione semplificata per la coppia risultante Tm generata dal torque motor:

Tm =
LA · Ag · µ0 · Vp

2 · l20 · (k + 1)2
[ξ · Vp + (1 + k) · Va]

dove:

• Vp: forza magnetomotrice generata dai magneti permanenti;

• Va = n · i: forza magnetomotrice generata dagli avvolgimenti;

• µ0: permeabilità magnetica del vuoto;

• Ag: sezione trasversale del traferro;

• LA: distanza tra i poli;

• l0: lunghezza media del traferro;

• ξ = x
l0

: eccentricità normalizzata.

L’espressione tiene conto della variazione di flusso dovuta allo spostamento
dell’ancora, modellato come una piccola variazione della simmetria del circuito
magnetico. I coefficienti k e ξ rappresentano rispettivamente l’influenza della
distribuzione del flusso e lo sbilanciamento geometrico.
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2.3.4 Considerazioni modellistiche

La modellazione qui proposta si basa su ipotesi semplificative comunemente
accettate nella letteratura tecnico-scientifica:

• Il flusso magnetico è confinato all’interno del circuito magnetico (assenza
di perdite parassite).

• Il materiale magnetico è lineare (curva B-H lineare) e il traferro è costante
nel tempo.

• La variazione di riluttanza è dovuta unicamente al movimento dell’anco-
ra.

Per una trattazione completa e dettagliata del comportamento elettroma-
gnetico dei torque motor si rimanda a [18] [56] [29] [33] [53].

La figura 2.8 mostra una vista in sezione del motore torque, evidenzian-
do la disposizione dei magneti permanenti e del flapper. Il corrispondente
schema equivalente del circuito magnetico è riportato in figura 2.9, dove sono
chiaramente identificabili le principali resistenze magnetiche e i percorsi del
flusso.

Figura 2.8: Sezione del motore torque con magnete permanente integrato e
flapper-nozzle. La figura mostra la connessione diretta tra l’attuatore elettro-
magnetico e la valvola idraulica a getto.
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Figura 2.9: Schema magnetico equivalente del motore torque. Le resistenze
magnetiche Rm, Rn, Rf , Rd rappresentano il circuito del flusso concatenato at-
traverso le parti ferromagnetiche e i traferro.

2.3.5 Modello Simulink del Torque Motor

Il modello Simulink del Torque Motor, riportato in Figura 2.10, rappresenta
una delle componenti più complesse e critiche del sistema di attuazione. Esso è
stato sviluppato per replicare in modo fedele il comportamento elettromagne-
tico e meccanico del motore di coppia in condizioni operative reali, includendo
effetti dinamici non lineari e fenomeni di degradazione magnetica.

Figura 2.10: Schema del modello Simulink del Torque Motor.

Ingresso e Pre-elaborazione delle Correnti. Il blocco iniziale riceve in
ingresso un vettore di correnti [i_1, i_2], corrispondenti alle correnti nei due
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avvolgimenti del motore. Queste vengono centrate rispetto a un bias nullo per
compensare eventuali offset di equilibrio statico.

Calcolo dei Termini Magnetici. I parametri n1_sv e n2_sv sono deter-
minati tramite espressioni del tipo:

nsv = gsv + hsv · wsv (2.1)

I valori risultanti vengono moltiplicati per le rispettive correnti e successiva-
mente processati da blocchi che implementano equazioni non lineari basate su
modelli analitici del flusso magnetico concatenato.

Effetti di Smagnetizzazione. La presenza dei blocchi Demag e della sot-
tosezione Magnets degradation consente la modellazione degli effetti di sma-
gnetizzazione dovuti al riscaldamento per effetto Joule. In particolare, vie-
ne introdotto l’effetto della potenza dissipata W_Joule, con impatto diretto
sull’efficacia del campo magnetico dei magneti permanenti.

Calcolo della Forza Magnetomotrice. Il contributo dei due rami viene
elaborato per ottenere la forza magnetomotrice indotta sia dalla corrente che
dai magneti. Il termine V_p_sv è calcolato secondo:

Vpsv = i ·
(
nsv ·

(
1− wsv

2
+ ksv · u

))
(2.2)

Il blocco gain3 implementa una funzione di correzione basata sulla variazione
dei parametri geometrici e magnetici:

−8 ·
(
ksv · u+ 1

V 2
psv · T0sv

)
(2.3)

Uscita: Coppia Elettromagnetica T_m. Tutti i contributi vengono som-
mati e opportunamente ponderati per calcolare la coppia risultante T_m.
L’implementazione corrisponde alla relazione teorica:

Tm =
LA · Ag · µ0

2 · l20 · (k + 1)2
· Vp · [ξ · Vp + (1 + k) · Va] (2.4)

Il risultato è una stima della coppia in uscita prodotta dal Torque Motor,
pronta per essere inviata allo stadio successivo del sistema (es. flapper-nozzle).
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Considerazioni Finali. Il modello Simulink è stato progettato con elevato
livello di dettaglio, includendo:

• La non linearità delle relazioni magnetiche;

• L’effetto termico sulla perdita di magnetizzazione;

• La simmetria dei quattro rami del circuito magnetico;

• Le relazioni quadrate e cubiche tra i parametri di flusso e campo.

L’integrazione di questo modello nel sistema complessivo SCAS consente
simulazioni accurate sia nel dominio del tempo che in frequenza.

Tutte le equazioni e i modelli implementati derivano dalle fonti:[18] [56]
[29] [33] [53]
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2.4 Dinamica della Jet-Pipe

In questa sezione viene modellato il comportamento dinamico della servoval-
vola Jet-Pipe, elemento fondamentale per la modulazione del flusso idraulico
in risposta alla coppia generata dal torque motor. L’obiettivo è determinare
lo spostamento lineare del getto d’olio (xjp) in funzione della coppia applicata
(Tm).

2.4.1 Descrizione del sistema

La Jet-Pipe è un ugello mobile che ruota attorno a un asse, sospeso su un
fulcro e posto in prossimità di due ricevitori contrapposti. L’iniezione del
getto verso uno dei due ricevitori genera una differenza di pressione che agisce
sull’attuatore SCAS. A differenza dei sistemi tradizionali, il modello in esame
non prevede la presenza di una molla di retroazione, affidandosi esclusivamente
alla regolazione tramite controllore esterno [56].

Figura 2.11: Schema grafico di una servovalvola Jet-Pipe con sistema a feed-
back meccanico.
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2.4.2 Equazione del moto

Assumendo piccole rotazioni angolari e trascurando le forze secondarie, il mo-
dello dinamico della Jet-Pipe è rappresentato da un’equazione del secondo
ordine derivata dal diagramma di corpo libero:

Ijp · ẍjp =
Tm

ka
− bjp · ẋjp −Kjp · xjp (2.5)

Dove:

• xjp: spostamento lineare dell’ugello;

• Tm: coppia generata dal torque motor;

• Ijp: momento d’inerzia della Jet-Pipe;

• bjp: coefficiente di smorzamento;

• Kjp: rigidezza equivalente del sistema;

• ka: coefficiente adimensionale di trasduzione tra spostamento angolare e
lineare.

L’equazione può essere riscritta come funzione di trasferimento:

Gjp(s) =
Xjp(s)

Tm(s)
=

1

ka · Ijp
· 1

s2 + 2ζωns+ ω2
n

(2.6)

con ωn =
√

Kjp

Ijp
e ζ =

bjp

2·
√

Ijp·Kjp
.

Figura 2.12: Diagramma dinamico della Jet-Pipe utilizzato per la definizione
dell’equazione del moto.
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2.4.3 Considerazioni aggiuntive

Il sistema è progettato per operare in regime di piccole oscillazioni lineari, ren-
dendo valida l’approssimazione linearizzata. L’assenza della molla comporta
una minore stabilità intrinseca ma consente architetture compatte, ideali per
sistemi SCAS di nuova generazione.

Conclusioni

Il blocco Simulink corrispondente a questa dinamica implementa l’equazione
appena descritta, restituendo lo spostamento lineare dell’ugello a partire dal
segnale di coppia. Tale uscita viene poi propagata al successivo blocco idraulico
per modulare il flusso verso l’attuatore.

2.4.4 Modello Simulink della Jet-Pipe

Il blocco Jet-Pipe Dynamics sviluppato in Simulink implementa la modellazio-
ne del primo stadio della servovalvola a getto, traducendo la coppia torcente
generata dal Torque Motor in uno spostamento lineare della bocchetta di usci-
ta (xjp). Questo movimento consente la modulazione del getto idraulico verso
le camere dell’attuatore, costituendo una delle funzionalità chiave del sistema
SCAS.

Il comportamento dinamico del sistema è assimilabile a quello di un si-
stema rotazionale soggetto a una coppia torcente, con smorzamento viscoso e
rigidezza elastica. L’equazione differenziale che descrive il moto angolare della
Jet-Pipe è:

Jjpθ̈jp = Tm − bjpθ̇jp −Kjpθjp (2.7)

dove:

• Jjp è il momento d’inerzia della bocchetta (jet-pipe);

• Tm è il momento torcente applicato dal Torque Motor;

• bjp è il coefficiente di smorzamento viscoso;

• Kjp è la rigidezza torsionale equivalente.

Lo spostamento angolare viene convertito in spostamento lineare della
bocchetta tramite un rapporto cinematica di leva, espresso come:
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xjp =
θjp

lstage1
(2.8)

dove lstage1 rappresenta la lunghezza del braccio di leva tra l’asse di rota-
zione e la bocchetta.

I valori tipici dei parametri fisici adottati nel modello sono riportati in
Tabella 2.7.

Tabella 2.7: Parametri fisici del modello dinamico della Jet-Pipe.

Parametro Simbolo Valore tipico
Momento d’inerzia della jet-pipe Jjp 1× 10−8 kg · m2

Smorzamento viscoso bjp
1× 10−5 N · m ·

s/rad
Rigidezza torsionale Kjp 1×10−2 N·m/rad
Lunghezza braccio di leva lstage1 10–15 mm
Spazio operativo angolare θmax ±2.5°

Nel modello sono stati inoltre integrati:

• Blocchi di saturazione per la gestione dei limiti fisici della corsa;

• Blocchi derivativi per il calcolo delle velocità angolari e lineari;

• Componenti ausiliari per la simulazione di accoppiamenti meccanici rigidi
(es. Fixed Joint).

L’uscita principale del blocco, lo spostamento lineare xjp, costituisce il pa-
rametro fondamentale per la determinazione della portata inviata alle camere
dell’attuatore, in quanto definisce la direzione e intensità del getto idraulico.
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Figura 2.13: Modello Simulink del sottosistema dinamico della Jet-Pipe.

Per ulteriori dettagli sulla modellazione classica delle servovalvole a getto,
si rimanda a [18] [56].
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2.5 Circuito Idraulico

In questo paragrafo si analizza la modellazione fisica e numerica del circuito
idraulico associato alla servovalvola jet-pipe, con particolare riferimento alla
configurazione monostadio del sistema SCAS considerato. A differenza delle
architetture tradizionali a due stadi, in questo caso il getto erogato dalla jet-
pipe interagisce direttamente con il ricevitore idraulico, alimentando le came-
re dell’attuatore senza l’intermediazione di uno spool secondario. L’obiettivo
della modellazione è quindi determinare le portate in ingresso alle due camere
dell’attuatore a partire dal momento torcente fornito dal torque motor.

Il modello sviluppato in ambiente Simulink si articola in tre sotto-sezioni
logiche:

• Calcolo della pressione in uscita dalla jet-pipe;

• Determinazione delle aree di passaggio del fluido;

• Calcolo delle portate verso le camere dell’attuatore.

Calcolo della pressione in uscita dalla jet-pipe

La pressione all’uscita della jet-pipe viene ottenuta a partire dalla seguente
equazione [38] [67]:

PSO − Pjp −∆Ppipe −∆Porifice = Cidr · Q̇jp (2.9)

dove PSO è la pressione di alimentazione, Pjp la pressione in uscita dalla
jet-pipe, ∆Ppipe la caduta di pressione nella condotta, ∆Porifice la caduta di
pressione concentrata, Cidr la capacità idraulica equivalente e Q̇jp la portata
della jet-pipe.

La perdita nella condotta è funzione del numero di Reynolds (Re), che
definisce il regime di flusso. Per Re < 2000, il flusso è laminare e la perdita si
calcola con:

λ =
64

Re
(2.10)

Nel caso di flusso turbolento, si utilizza invece l’equazione implicita di
Colebrook–White [8] [6]:

1√
λ
= −2 log10

(
ε

3.71D
+

2.51

Re
√
λ

)
(2.11)
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La perdita complessiva diventa:

∆Ppipe =
8µLQ̇jp

π2ρD4
(2.12)

Le perdite concentrate ∆Porifice dipendono invece dalla geometria della
pipe e sono espresse da [40]:

∆Porifice = Q̇jp

(
12µw2.5

bv

hbv

)
+

Q̇2
jpρ

2C2
eff (w

2
bv + (wbv + hbv)2)

(2.13)

Determinazione delle aree di passaggio

Nota la pressione Pjp, si calcolano le aree di passaggio tra jet-pipe e ricevitore.
In funzione della posizione xjp, l’area di efflusso a sinistra e a destra è descritta
dalla seguente espressione geometrica [15]:

A(xjp) =
1

2

(
r2rθ1 + r2jpθ2 − r2r sin θ1 − r2jp sin θ2

)
(2.14)

dove rr è il raggio del ricevitore, rjp il raggio della jet-pipe e θ1, θ2 gli angoli
dipendenti dalla sovrapposizione geometrica dei profili circolari (Fig. 2.15).

Figura 2.14: Schema del ricevitore jet-pipe e aree di passaggio del fluido [15].
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Figura 2.15: Schema della jet-pipe e aree di passaggio del fluido

Calcolo delle portate verso le camere dell’attuatore

Conosciute le aree, le portate si calcolano con l’equazione dell’efflusso:

Q = CdA

√
2∆p

ρ
(2.15)

Con riferimento alle pressioni nelle due camere PSX e PDX , si ottengono:

QeS1 = QDX +QR,DX (2.16)

QrS1 = QSX +QR,SX (2.17)

dove QDX e QSX sono le portate dirette a destra e sinistra, mentre QR,DX

e QR,SX sono le rispettive portate di ritorno.

Tale modellazione è essenziale per una corretta previsione delle prestazioni del
sistema SCAS, e rappresenta una base solida per simulazioni dinamiche ad alta
fedeltà in ambiente Simulink.
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2.5.1 Modello e implementazione Simulink del circuito

idraulico

Il sottosistema Simulink Hydraulic Circuit implementa la catena causale

(Tm → xjp) ⇒ Pjp(xjp, Q̇jp) ⇒ ASX/DX(xjp) ⇒ QSX/DX(P, A)

secondo le equazioni introdotte nella Sez. 2.5. L’obiettivo è calcolare le portate
verso le camere dell’attuatore partendo dalla posizione della jet–pipe e dalla
pressione di alimentazione.

Ingressi e uscite Ingressi: PSO (supply), xjp (posizione jet–pipe), PSX e
PDX (pressioni camere), ρ, µ. Uscite: QSX , QDX , QR,SX , QR,DX e Pjp.

Struttura ad alto livello

La Figura 2.16 mostra la struttura ad alto livello del sottosistema, composto
da due blocchi principali:

• Jetpipe Outcome Flow: calcolo della pressione in uscita dalla jet-pipe
(Pjp) a partire dalla pressione di alimentazione (PSO) e dalla portata
nominale (Qjp);

• Jetpipe Hydraulics: determinazione delle portate dirette QSX e QDX

verso le due camere dell’attuatore, nonché della portata residua QRjp di
ritorno.

Figura 2.16: Schema ad alto livello del sottosistema Hydraulic Circuit in Si-
mulink.
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Blocco 1 – Calcolo di Pjp (Jetpipe Outcome Flow)

Come mostrato in Figura 2.17, il calcolo di Pjp si basa sull’equazione:

PSO − Pjp −∆Ppipe −∆Porifice = Cidr ·Qjp

dove:

• ∆Ppipe: perdita distribuita nella condotta, calcolata in funzione del nu-
mero di Reynolds Re e del coefficiente di attrito λ (formula di Colebrook-
White in regime turbolento o legge di Hagen–Poiseuille in regime lami-
nare);

• ∆Porifice: perdita concentrata dovuta alla geometria del foro e del rice-
vitore, funzione di wbv, hbv e Ceff .

Figura 2.17: Sottosistema Jetpipe Outcome Flow : calcolo delle perdite distri-
buite e concentrate e determinazione di Pjp.

Blocco 2 – Geometria e aree A(xjp)

Le aree di passaggio ASX(xjp) e ADX(xjp) sono calcolate nel blocco Nozzle
Areas utilizzando le relazioni geometriche di sovrapposizione cerchio–cerchio:

A(xjp) =
1

2

(
r2rθ1 + r2jpθ2 − r2r sin θ1 − r2jp sin θ2

)
con θ1,2 e OO1 definiti in 2.5.
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Blocco 3 – Calcolo delle portate (Jetpipe Hydraulics)

Come illustrato in Figura 2.18, le portate sono determinate per ciascun ramo
con:

Q = Cd A

√
2∆p

ρ
, ∆p ∈ {Pjp − PSX , Pjp − PDX , PSX − PR, PDX − PR }

Le portate dirette e di ritorno sono poi sommate:

QSX = Qjp→SX +QR→SX , QDX = Qjp→DX +QR→DX

Figura 2.18: Sottosistema Jetpipe Hydraulics : calcolo delle aree e delle portate
verso le camere dell’attuatore.

Note implementative

Sono stati introdotti accorgimenti per garantire stabilità e realismo numerico:

• saturazione ASX e ADX ≥ 0;

• limite Q ≥ 0 per evitare radici di pressione negative;

• filtro anti–aliasing su Q̇jp;

• gestione condizionale del regime laminare/turbolento in funzione di Re;
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• filtro passa-basso sulle pressioni per ridurre oscillazioni ad alta frequenza.

Tabella 2.8: Parametri idraulici utilizzati nel modello Simulink del circuito,
con indicazione della fonte o modalità di determinazione.

Parametro Simbolo Valore
(esempio) Fonte / Metodo

Pressione di ali-
mentazione

PSO 21 MPa
Dato nominale da
specifica sistema
idraulico ([56])

Densità fluido ρ 850 kg/m3

Datasheet olio
MIL-PRF-83282

([41])

Viscosità dinami-
ca

µ
0.015 Pa·s @

40°C

Datasheet olio
MIL-PRF-83282

([41])

Capacità idrauli-
ca equivalente

Cidr
1.2×10−11

m3/Pa

Calcolo da
compressibilità olio e
geometria condotta

([68])

Rugosità relativa
condotta

ε/D 2× 10−4 Valore tipico condotta
acciaio ([68])

Diametro condot-
ta

D 1.2 mm Disegno CAD
sottosistema idraulico

Lunghezza con-
dotta

L 30 mm Disegno CAD
sottosistema idraulico

Larghezza ingres-
so ricevitore

wbv 0.25 mm Misura geometrica
nozzle ([18])

Luce radiale rice-
vitore

hbv 0.05 mm Misura geometrica
nozzle ([18])

Coeff. efflusso ri-
cevitore

Ceff 0.7–0.9 Valori tipici da test
sperimentali ([68])

Coeff. di scarico
orifizio

Cd 0.6–0.8
Valori tipici da

normativa ISO 5167-2
([36])

Raggio ricevitore rr 0.4 mm Disegno CAD
sottosistema idraulico

Raggio jet–pipe
effettivo

rjp 0.35 mm Disegno CAD
sottosistema idraulico

Pressione di ritor-
no

PR 0.3 MPa Specifica circuito di
ritorno ([56])
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2.6 Modello dell’attuatore SCAS e carico ester-

no

2.6.1 Modello fisico dell’attuatore SCAS

L’attuatore SCAS rappresenta il cuore del sistema di controllo ausiliario, tra-
ducendo la pressione differenziale generata dalla servovalvola jet-pipe in uno
spostamento meccanico proporzionale. Si tratta di un attuatore idraulico sim-
metrico a doppio effetto, dotato di molle di centraggio, che ne garantiscono
il ritorno in posizione neutra in assenza di comando. La modellazione del-
l’attuatore costituisce una parte essenziale del presente lavoro, finalizzata sia
alla caratterizzazione dinamica sia all’integrazione nel modello complessivo del
sistema SCAS.

Equazioni di continuità e comprimibilità

Le pressioni nelle due camere dell’attuatore, P1 e P2, sono determinate appli-
cando l’equazione di continuità del fluido. Considerando una portata di perdita
interna Ql e adottando il principio di conservazione della massa, si ottiene:

ρ(Q1 −Ql) =
d(ρV1)

dt

ρ(−Q2 +Ql) =
d(ρV2)

dt

dove Q1 e Q2 rappresentano le portate in ingresso alle camere, V1 e V2 i
volumi delle stesse, e ρ la densità del fluido. Le perdite Ql sono modellate sulla
base delle formulazioni di [35] [64].

La comprimibilità del fluido è considerata attraverso il modulo di massa β,
definito come:

dρ

dt
=

ρ

β

dP

dt

Il valore di β è funzione della temperatura e della pressione, e può essere
significativamente influenzato dalla presenza di aria disciolta o microcavitazio-
ne [39] [52]. La variazione dei volumi V1 e V2 è determinata dalla posizione del
pistone:

V1 = V0 + Aex V2 = V0 − Aex
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dove x rappresenta lo spostamento dell’asta rispetto alla posizione neutra
(x = 0) e Ae è l’area di spinta efficace.

Assumendo una velocità dell’asta ẋ, le equazioni per le pressioni si scrivono
come: 

dP1

dt
=

β

V1

(Q1 −Ql − Aeẋ)

dP2

dt
=

β

V2

(−Q2 +Ql + Aeẋ)

Equilibrio dinamico dell’asta e del cilindro

La dinamica dell’attuatore viene modellata considerando il bilancio delle forze
applicate sia sull’asta che sul corpo del cilindro. Il sistema non è considerato
perfettamente vincolato alla struttura, ma interagisce con essa tramite un vin-
colo cedevole, modellato attraverso elementi elastici e dissipativi (molle e smor-
zatori). Tale approssimazione consente di tenere conto di fenomeni dinamici
quali vibrazioni strutturali e flessibilità dell’accoppiamento meccanico.

La forza risultante dovuta alla differenza di pressione tra le due camere è:

Fp = (P1 − P2)Ae

Questa forza viene applicata all’asta e bilanciata dalle forze inerziali, ela-
stiche, viscose e di attrito. Le equazioni del moto dell’asta (xr) e del cilindro
(xc) sono le seguenti:

(P1−P2)Ae = mrẍr+βout(ẋr−ẋl)+γr(ẋr−ẋc)+Kout(xr−xl)+Ffrict+Fm+Fendstop

(2.18)

(P2−P1)Ae = mcẍc+βcẋc+Kcxc−γr(ẋr − ẋc)−Ffrict −Fm−Fendstop (2.19)

dove:

• mr, mc sono rispettivamente la massa dell’asta e del corpo cilindrico;

• xl e ẋl rappresentano la posizione e velocità del carico esterno;

• Kout, βout sono rispettivamente la rigidezza e lo smorzamento del colle-
gamento dell’asta con il carico;
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• Kc, βc sono la rigidezza e lo smorzamento del collegamento del corpo
cilindrico alla struttura;

• γr è il coefficiente di attrito viscoso interno tra l’asta e il cilindro;

• Ffrict è la forza d’attrito non lineare generata dalle tenute interne;

• Fm = Fm,0+Kmx è la forza di centraggio fornita dalle molle, con precarico
Fm,0 e costante elastica Km;

• Fendstop rappresenta una forza di battuta che limita la corsa dell’attuatore
in prossimità dei fine corsa.

Figura 2.19: Diagrammi a corpo libero dell’attuatore SCAS. A sinistra, l’asta
con le forze agenti; a destra, il corpo cilindrico vincolato elasticamente alla
struttura.

La Fig. 2.19 mostra schematicamente i contributi di forza coinvolti, distin-
guendo l’asta dal cilindro.

Figura 2.20: Schema funzionale dell’attuatore SCAS, con indicazione delle
portate Q1, Q2, della perdita interna Ql e del carico esterno applicato all’asta.
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La Fig. 2.20 illustra la configurazione generale dell’attuatore con la distri-
buzione delle pressioni nelle due camere e le connessioni meccaniche ai compo-
nenti esterni. Questo schema rappresenta un riferimento utile per la successiva
implementazione Simulink.

Modello dell’attrito non lineare

Nel contesto degli attuatori idraulici compatti come quelli utilizzati nei sistemi
SCAS, le forze di attrito interne rivestono un ruolo cruciale nella determina-
zione delle prestazioni dinamiche. A differenza dei modelli lineari semplicistici,
l’attrito in un attuatore reale è un fenomeno fortemente non lineare, influenzato
da molteplici fattori, tra cui:

• la pressione idraulica applicata;

• la temperatura del fluido e dei materiali;

• il tipo di guarnizioni e il loro stato di usura;

• il livello di lubrificazione e la velocità relativa delle superfici.

A basse temperature, come osservato sperimentalmente in [52] [20], la forza
d’attrito può più che raddoppiare, influenzando pesantemente la reattività del
sistema. Per tener conto di questi effetti, il modello adottato è basato sulla
curva di Stribeck, che rappresenta la transizione tra attrito statico, attrito di
strisciamento e attrito viscoso.

La formulazione utilizzata è la seguente:

Ffrict = Fst
(
1 + a · e−b|ẋr|

)
+ γ|ẋr|

dove:

• Fst = FH + Fc è la forza di attrito statico, risultante dalla somma tra
il contributo dovuto alla pressione di esercizio (FH) e quello legato al
precarico di installazione delle guarnizioni (Fc) [51];

• a, b sono costanti empiriche che modulano la pendenza della curva Stri-
beck;

• γ è il coefficiente di attrito viscoso;

• ẋr è la velocità relativa tra asta e cilindro.
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Tale modello consente di riprodurre con buona accuratezza il comporta-
mento dell’attrito in presenza di variazioni di velocità, tipico nei comandi a
bassa frequenza degli elicotteri. Inoltre, introduce un contributo significativo
nei transitori, agendo da limitatore di velocità in condizioni di bassa pressione.

Figura 2.21: Esempio qualitativo di curva di Stribeck: attrito statico, transi-
torio ed effetto viscoso
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2.6.2 Modello Simulink dell’attuatore SCAS

Il modello numerico dell’attuatore SCAS è stato implementato in ambiente
Simulink mediante una struttura a blocchi modulari, ciascuno dei quali rap-
presenta un sottocomponente fisico del sistema. Il sottosistema principale,
mostrato in Fig. 2.22, implementa l’equilibrio dinamico tra le due pressioni di
camera (P1, P2) e le masse dell’asta e del cilindro, considerando anche attriti,
molle di centraggio e forze di battuta.

Figura 2.22: Sottosistema SCAS Actuator nel modello Simulink. I blocchi
principali rappresentano l’asta (Rod), il cilindro (Cylinder), il carico esterno
(DynLoad) e le interazioni dinamiche tra essi.

Il modello riceve in ingresso:

• la pressione differenziale tra le due camere PM (da P1 − P2);

• le forze esterne agenti sull’attuatore;

• i parametri dinamici del carico e delle masse mobili.

In uscita fornisce lo spostamento complessivo dell’attuatore xSCAS, che può
essere confrontato con il riferimento per la chiusura del loop di controllo.

Il modello è articolato nei seguenti sottosistemi principali:

• Rod: rappresenta l’asta interna dell’attuatore, soggetta a forze idrauli-
che, attrito viscoso e molle di centraggio;
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• Cylinder: rappresenta il corpo dell’attuatore, con dinamica vincolata
elasticamente alla struttura;

• Endstop: simula le forze di battuta che limitano la corsa dell’asta;

• SPOS. E VELOCITÀ RELATIVI: struttura che combina i segnali
di posizione e velocità per il calcolo delle interazioni dinamiche.

Sottosistema Chambers

Il sottosistema Chambers, illustrato in Fig. 2.23, ha la funzione di calcolare in
tempo reale l’andamento della pressione nelle due camere dell’attuatore SCAS
(lato asta e lato camicia) a partire dalle portate di ingresso, dalla posizione del
pistone e dalla comprimibilità del fluido.

Figura 2.23: Sottosistema Chambers : calcolo della pressione nelle due camere
idrauliche

Modello fisico
La base teorica del modello è l’equazione di continuità associata alla com-

primibilità del fluido idraulico, secondo le relazioni:

dP1

dt
=

β

V1

(Q1 −Ql − Ae · ẋ)
dP2

dt
=

β

V2

(−Q2 +Ql + Ae · ẋ)

dove:

• Q1, Q2 sono le portate in ingresso alle due camere;

• Ql è la portata di perdita interna (simmetrica);

• β è il modulo di massa del fluido, eventualmente funzione della tempe-
ratura [20, 39];
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• V1, V2 sono i volumi dinamici delle camere, calcolati come:

V1 = V0 + Aex V2 = V0 − Aex

Queste equazioni tengono conto della variazione di volume causata dallo
spostamento dell’asta, e del contributo della portata di perdita, spesso non
trascurabile in attuatori compatti.

Implementazione Simulink
Il modello è composto da due rami speculari:

• un ramo calcola P1 a partire da Q1, x, ẋ e β;

• l’altro calcola P2 da Q2, x, ẋ e β.

Ogni ramo contiene:

• blocchi per la stima dinamica dei volumi;

• sommatori per la continuità del flusso netto;

• blocchi gain con β/Vi;

• integratori per ottenere P1 e P2 nel tempo.

Segnali in uscita
Il blocco fornisce in uscita:

• P1 e P2 [Pa], utilizzati dai sottosistemi Rod e Cylinder ;

• ∆P = P1 − P2, usato anche nel calcolo della forza risultante;

• segnali ausiliari come V1, V2 e eventuali derivate delle pressioni.

Rilevanza modellistica
Il sottosistema Chambers collega la dinamica fluido-volumetrica alla mecca-

nica dell’attuatore, fungendo da interfaccia fondamentale tra il circuito idrau-
lico e i modelli di corpo rigido. Le pressioni calcolate alimentano la parte
meccanica, mentre lo spostamento e la velocità dell’asta retroagiscono sulla
variazione di volume, chiudendo il ciclo causale.
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Sottosistema Endstop

Il sottosistema Endstop, mostrato in Fig. 2.24, ha il compito di modellare
la forza di battuta che si manifesta quando la corsa dell’attuatore supera i
limiti meccanici prefissati. Questo fenomeno, spesso non lineare e fortemente
dissipativo, è fondamentale per prevenire danni strutturali nei sistemi reali e
rappresenta un elemento critico per la verifica della robustezza del controllore
in fase di test dinamici.

Figura 2.24: Sottosistema Endstop: logica di contatto e generazione della forza
di battuta

Logica di funzionamento
Il blocco riceve in ingresso:

• la posizione relativa asta-cilindro xrel [m];

• la velocità relativa ẋrel [m/s].

Attraverso un sistema di controllo logico basato su strutture condizionali
(‘IF‘, ‘ELSEIF‘, ‘ELSE‘), viene valutato se la posizione ha oltrepassato una
soglia prefissata di fine corsa, identificata da xmax e xmin, e viene determinato
lo stato del contatto:

• Nessun contatto;

• Contatto a fondo corsa (positivo o negativo);

• Backlash, se previsto.
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A seconda della condizione logica, viene attivata una forza Fendstop propor-
zionale alla penetrazione oltre la soglia, tipicamente modellata secondo:

Fendstop = Kend ·∆x+ Cend ·∆ẋ

dove:

• Kend è la rigidezza della battuta;

• Cend è il coefficiente di smorzamento;

• ∆x e ∆ẋ sono le quantità eccedenti i limiti.

Ruolo nel modello
L’inclusione del blocco Endstop risulta particolarmente rilevante nelle si-

mulazioni con comandi di ampiezza elevata (es. test a gradino o triangolari)
dove è probabile che il pistone raggiunga fisicamente i limiti di escursione.
La forza generata viene iniettata nel bilancio dinamico dei sottosistemi Rod e
Cylinder, contribuendo all’equilibrio globale del sistema.

Il comportamento della battuta è particolarmente utile anche per l’analisi
dell’interazione con il carico esterno in condizioni estreme, rendendola una
componente chiave per valutare la solidità progettuale del sistema.

Sottosistema Rod

Il sottosistema Rod, rappresentato in Fig. 2.25, modella il comportamento
dinamico dell’asta dell’attuatore SCAS, cioè il segmento che trasmette diret-
tamente la forza all’esterno. La sua descrizione è fondamentale poiché include
gli effetti della massa in moto, degli attriti viscosi, delle forze idrauliche agenti
e delle limitazioni meccaniche estreme (battute).

Figura 2.25: Sottosistema Rod : modello dinamico dell’asta in uscita
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Equazione del moto
Il moto dell’asta è descritto dall’equazione del secondo principio della di-

namica:

mrod · ẍrod = FPMs2a − Fattr − Fend + Fcentr − Fload

dove:

• FPMs2a è la forza generata dalla pressione nella camera Rod-side;

• Fattr è la forza di attrito viscoso;

• Fend è la forza restituita dal sottosistema Endstop;

• Fcentr è la forza di centratura elastica;

• Fload è la forza esterna applicata sullo stelo.

Descrizione dei blocchi principali

• PMs2a: ingresso dalla camera idraulica, convertito in forza tramite l’area
della sezione utile dell’asta.

• Viscous Friction: rappresenta le perdite meccaniche distribuite lungo la
corsa, modellate con Fattr = crod · ẋ.

• EndStop: eroga Fend in condizioni di collisione con i fine corsa.

• Force Centering: una molla di richiamo virtuale con rigidezza kcent che
riporta lo stelo in posizione centrale, come da specifica tipica dei sistemi
SCAS.

• DynLoad: carico esterno variabile, può essere imposto a piacere per
testare il comportamento in condizioni diverse.

• Friction: blocco centrale che somma tutte le forze interne e ne calcola
l’accelerazione.

• Integratori: due blocchi in cascata modellano la doppia integrazione per
ottenere velocità e posizione dell’asta.
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Parametri tipici

Tabella 2.9: Parametri tipici dell’asta dell’attuatore SCAS

Parametro Descrizione Valore
Indicativo Unità

mrod

Massa
equivalente
dell’asta

0.2÷ 1 kg

crod

Coefficiente
di attrito
viscoso

50÷ 300 Ns/m

kcent
Rigidezza
centrante 103 ÷ 105 N/m

Questi valori devono essere tarati in funzione del modello idraulico e del
contesto operativo (velivolo, superficie mobile, ecc.).

Considerazioni finali
Il sottosistema Rod rappresenta un nodo chiave nell’architettura dell’at-

tuatore, poiché riceve direttamente l’energia convertita dal sistema idraulico e
la trasmette al carico. La sua modellazione accurata è quindi imprescindibile
per valutare precisione, reattività e stabilità dell’intero sistema SCAS.

Sottosistema Cylinder

Il sottosistema Cylinder, mostrato in Fig. 2.26, descrive la dinamica della par-
te fissa dell’attuatore SCAS, ovvero il corpo cilindrico solidale alla struttura
del velivolo. Sebbene a prima vista sembri un semplice contraltare statico del-
l’asta mobile (Rod), esso possiede una sua dinamica rilevante, soprattutto in
configurazioni a doppio effetto come quella del presente studio.

Figura 2.26: Sottosistema Cylinder : dinamica del corpo dell’attuatore
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Equazione del moto

mcyl · ẍcyl = FPMs1 − Fattr − Fend − Fcentr

dove:

• FPMs1 è la forza generata dalla pressione nella camera lato Cylinder ;

• Fattr è l’attrito viscoso del corpo fisso (solitamente trascurabile o accor-
pato alla struttura);

• Fend è la reazione al contatto con i fine corsa;

• Fcentr è la forza di richiamo elastico verso la posizione centrale.

La presenza dell’integratore doppio restituisce la posizione xcyl e la veloci-
tà ẋcyl della camicia. A questi output è associato anche un contributo rigido,
usato per valutazioni comparative sulla cinematica relativa tra asta e corpo
fisso.

Descrizione dei blocchi principali

• PMs1[Pa]: pressione della camera sinistra, proveniente dal circuito idrau-
lico.

• Friction: calcola le forze interne date dalla pressione, dalla forza centran-
te, dall’attrito e dai fine corsa.

• EndStop: blocco di sicurezza che attiva una reazione forzata se viene
superata la corsa ammessa.

• Force Centering: ritorna l’elemento verso la posizione di equilibrio cen-
trale.

• Integratori: restituiscono posizione e velocità della camicia, in output.
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Parametri tipici

Tabella 2.10: Parametri tipici della parte fissa dell’attuatore SCAS

Parametro Descrizione Valore
Indicativo Unità

mcyl

Massa
equivalente

della camicia
0.4÷ 1.5 kg

ccyl

Attrito
viscoso della

camicia
30÷ 200 Ns/m

kcent
Rigidezza
centrante 103 ÷ 105 N/m

Il valore della massa può essere paragonabile o superiore a quello dello ste-
lo, in base alla configurazione installativa e ai vincoli strutturali.

Commento modellistico
Nel contesto dello SCAS compatto studiato, il corpo dell’attuatore non è

idealmente fisso, ma partecipa alla dinamica relativa. Questa scelta modelli-
stica consente una valutazione più realistica delle forze di interazione, special-
mente durante movimenti ad alta frequenza o quando l’inerzia della camicia
non può essere trascurata.
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2.7 Sensore di posizione LVDT

Il trasduttore impiegato per la rilevazione della posizione dell’attuatore è un
Linear Variable Differential Transformer (LVDT), un sensore elettromagnetico
ampiamente utilizzato in campo aeronautico per la sua elevata accuratezza,
affidabilità e robustezza in condizioni operative severe [16] [34] [42].

L’LVDT converte uno spostamento meccanico lineare in un segnale elettrico
proporzionale, sfruttando il principio dell’induttanza mutua. Esso è costituito
da un avvolgimento primario eccitato in corrente alternata e da due avvolgi-
menti secondari disposti simmetricamente e collegati in opposizione di fase.
Un nucleo ferromagnetico mobile, solidale con l’asta dell’attuatore, si muove
all’interno della struttura cilindrica variando il flusso magnetico concatenato
con i secondari.

Quando il nucleo si trova in posizione centrale, le tensioni indotte nei secon-
dari sono uguali ed opposte, producendo un’uscita differenziale nulla. Al con-
trario, uno spostamento del nucleo verso una delle estremità determina uno sbi-
lanciamento tra i secondari, generando una tensione differenziale proporzionale
allo spostamento x(t) (Figura 2.27).

Figura 2.27: Vista in sezione di un LVDT. L’elemento mobile è solidale con
l’asta dell’attuatore.

Dal punto di vista funzionale, lo scopo dell’LVDT è fornire un segnale di
retroazione Vfb(t) confrontabile con il segnale di riferimento Vset(t), generando
così l’errore Ve(t) che viene elaborato dal controllore.
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Modellazione matematica

Il comportamento dinamico dell’LVDT può essere approssimato mediante una
funzione di trasferimento del secondo ordine [49]:

Vfb(s)

X(s)
=

GLV DT ω2
n,fb

s2 + 2 ξfb ωn,fbs+ ω2
n,fb

(2.20)

dove:

• GLV DT è il guadagno statico del sensore, tipicamente coincidente con il
guadagno di taratura Gset;

• ωn,fb è la frequenza naturale del trasduttore;

• ξfb è il coefficiente di smorzamento equivalente.

In prima approssimazione, e per la maggior parte delle analisi nel dominio
della frequenza, l’LVDT può essere modellato come un semplice guadagno
lineare:

Vfb(t) ≈ KLV DT · x(t) (2.21)

dove KLV DT rappresenta la sensibilità (tipicamente espressa in mV/mm).

Parametri tipici

I valori caratteristici di un LVDT impiegato in ambito aeronautico sono ripor-
tati in Tabella 2.11.

Parametro Valore tipico Unità di misura
Campo di misura ±5÷±25 mm

Sensibilità 0.5÷ 2.0 V/mm
Linearità ±0.25 % F.S.

Frequenza di eccitazione 1÷ 10 kHz
Banda passante fino a 1 kHz

Temperatura operativa −55÷+150 °C

Tabella 2.11: Parametri tipici di un LVDT aeronautico [34, 16].

Implementazione Simulink

Nel modello Simulink, l’LVDT viene rappresentato da un blocco di guadagno
lineare (o da una funzione di trasferimento del secondo ordine come in (2.20)
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per simulazioni più accurate), che riceve in ingresso lo spostamento del pistone
e fornisce in uscita il segnale di tensione proporzionale (Figura 2.28).

Figura 2.28: Sottosistema Simulink LVDT Position Sensor.
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2.8 Controllo

Il sistema SCAS analizzato adotta una strategia di controllo a due anelli anni-
dati (nested loop), tipica dei sistemi aeronautici, al fine di garantire stabilità,
prontezza di risposta e robustezza rispetto alle variazioni di carico e alle condi-
zioni operative estreme [49] [59] [14]. L’architettura implementata in Simulink
(Figura 2.29) prevede:

• un anello esterno di posizione, che confronta la posizione richiesta
xSET con quella misurata xFB dall’LVDT, generando un errore ex(t);

• un compensatore dinamico di posizione Cp(s), che trasforma l’errore
di posizione in un riferimento di velocità compensato Vset(s);

• un termine di feed-forward, proporzionale al comando di posizione, che
anticipa la dinamica e riduce il ritardo;

• un anello interno di velocità, che confronta il riferimento Vset con la
velocità reale VFB, generando un errore di velocità ev(t);

• un guadagno Gc che amplifica l’errore di velocità e genera il segnale di
tensione di comando al torque motor della servovalvola.

Figura 2.29: Sottosistema Simulink del controllore a due anelli (posizio-
ne–velocità) con compensatori.

Equazioni del controllore

L’errore di posizione è definito come:

ex(t) = xSET (t)− xFB(t) (2.22)
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Tale errore viene elaborato da un compensatore dinamico Cp(s), la cui
funzione di trasferimento è:

Cp(s) =
Np(s)

Dp(s)
=

∑
ais

i∑
bjsj

(2.23)

da cui si ottiene il riferimento di velocità compensata:

Vset(s) = Cp(s)Ex(s) +Kff XSET (s) (2.24)

dove Kff è il guadagno di feed-forward.
L’anello interno confronta il riferimento Vset con la velocità reale:

ev(t) = Vset(t)− VFB(t) (2.25)

L’uscita del controllore risulta quindi:

U(s) = GcEv(s) (2.26)

che costituisce il segnale di tensione inviato al driver della servovalvola.

Tabella parametri del controllore

I valori principali del controllore, utilizzati nella simulazione SCAS, sono ri-
portati in Tabella 2.12.

Parametro Descrizione Valore
K Guadagno proporzionale anello esterno 57.9

Cp(s) Compensatore dinamico posizione Np(s)

Dp(s)

Kff Guadagno feed-forward 0.1271
Gc Guadagno controllore velocità 2985.1
R Fattore di conversione tensione–corrente 1000

Tabella 2.12: Parametri del controllore SCAS.

Considerazioni progettuali

Questa architettura a doppio anello consente di:

• ottenere una buona stabilità anche in presenza di variazioni di carico;

• garantire una risposta rapida e smorzata nella banda di interesse (0.1–20
Hz);
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• ridurre l’errore statico tramite l’azione proporzionale-integrativa implici-
ta nel compensatore;

• limitare l’overshoot e il tempo di assestamento, soddisfacendo i requisiti
di precisione richiesti in campo aeronautico [59, 48].
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2.9 Dati di riferimento per le simulazioni

Le simulazioni condotte nei Capitoli 3 e 4 sono state sviluppate adottando
come fluido idraulico l’olio MIL-PRF-83282, tipicamente impiegato in am-
bito aeronautico per la sua stabilità termica e le buone proprietà di viscosità;
inoltre sono stati adottati i parametri di base riportati nelle seguenti tabelle.
Tali valori derivano da specifiche di letteratura e da modelli già consolidati in
precedenti lavori [46].

2.9.1 Parametri geometrici dell’attuatore

Parametro Valore Unità
Diametro cilindro 11 mm

Corsa stelo ±3.35 mm
Area camera sinistra 2.415 · 10−5 m2

Area camera destra 2.415 · 10−5 m2

Tabella 2.13: Parametri geometrici principali dell’attuatore SCAS.

2.9.2 Parametri idraulici

Parametro Valore Unità
Pressione di alimentazione Ps 20 MPa

Pressione di ritorno Pr 0.3 MPa
Temperatura di riferimento T 20 ◦C

Modulo di Bulk (20°C) 1700 MPa
Coefficiente di efflusso Cd 0.7 –

Tabella 2.14: Parametri idraulici utilizzati nelle simulazioni.

2.9.3 Parametri del controllore

Parametro Valore Unità
Guadagno proporzionale KP 8 –

Guadagno derivativo KD 0.09 –
Costante tempo compensatore Cvel 0.19/0.15 s
Costante tempo compensatore Cpos 0.075/0.45 s

Tabella 2.15: Parametri principali del controllore PID con compensatori.
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Modello lineare

3.1 Introduzione

Il modello lineare del sistema SCAS è stato sviluppato con l’obiettivo di analiz-
zare la risposta dinamica nel dominio della frequenza e di valutare la stabilità
dei loop di controllo. La linearizzazione viene effettuata attorno a un punto di
equilibrio, assumendo:

• piccole perturbazioni attorno alla posizione di equilibrio;

• comportamento lineare delle proprietà del fluido (bulk modulus equiva-
lente, densità, viscosità);

• assenza di fenomeni non lineari quali saturazioni, dead–zone e attriti
complessi.

Il modello lineare risulta particolarmente utile per l’analisi OL/CL, per lo
studio dei margini di stabilità e per comprendere gli effetti di parametri critici
come la temperatura del fluido e la presenza di aria libera.
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3.2 Funzioni di trasferimento dei sottosistemi

3.2.1 Servovalvola

La servovalvola è modellata come un sistema del primo ordine:

Gsv(s) =
Kvalv

τsv s+ 1
(3.1)

con Kvalv = 0.104 · 10−3/imax e τsv = 1/(2π · 650).

3.2.2 Attuatore

L’attuatore è rappresentato dalla seguente funzione di trasferimento:

Gact(s) =

− 2AeβKQ

2KPQKcβ

− Vem

2KPQKcβ
s3 +

−ΓVe + 2KPQβm

2KPQKcβ
s2 +

2ΓKPQβ − 2A2
eβ −KcVe

2KPQKcβ
s+ 1

(3.2)
dove Ae è l’area efficace della camera, Ve il volume, m la massa del pistone,
Γ il coefficiente viscoso, Kc la rigidezza della molla SCAS, β il bulk modulus
equivalente, KQ e KPQ i guadagni idraulici.

3.2.3 Sensore LVDT

Il sensore di posizione è modellato come un filtro del secondo ordine:

HLV DT (s) =
ω2
fb

s2 + 2ζfbωfbs+ ω2
fb

(3.3)

con ωfb = 2π · 310 rad/s e ζfb = 0.5.

3.2.4 Controllo

Sono stati adottati compensatori di velocità e posizione del tipo lead/lag:

Cvel(s) =
τas+ 1

τbs+ 1
, τa = 0.19, τb = 0.15 (3.4)

Cpos(s) =
τns+ 1

τds+ 1
, τn = 0.075, τd = 0.45 (3.5)

con guadagni KD = 0.09 (velocità) e KP = 8 (posizione).
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3.3 Modello lineare complessivo

Il sistema presenta due anelli di controllo annidati:

• Inner loop di velocità: regola la velocità del pistone, stabilizzando la
dinamica idraulica.

• Outer loop di posizione: garantisce il tracking del comando di posi-
zione.

Le funzioni di trasferimento complessive sono:

G
(v)
OL(s) = Gsv(s)Gact(s)Gc

1

R
KDCvel(s)HLV DT (s) (3.6)

G
(v)
CL(s) = feedback

(
Gsv(s)Gact(s)Gc

1
R
, KDCvel(s)HLV DT (s)

)
(3.7)

G
(x)
OL(s) = KPCpos(s)Gc

1
R
G

(v)
CL(s)HLV DT (s) (3.8)

G
(x)
CL(s) = feedback

(
KPCpos(s)Gc

1
R
G

(v)
CL(s), HLV DT (s)

)
(3.9)

3.4 Analisi nel dominio della frequenza

L’analisi nel dominio della frequenza è stata condotta sul modello lineare per
valutare la stabilità e le prestazioni dinamiche dell’attuatore SCAS. Sono stati
generati diagrammi di Bode sia in configurazione open loop (OL) che closed
loop (CL), analizzando in particolare:

• l’effetto della chiusura degli anelli di controllo (velocità e posizione);

• l’influenza della temperatura del fluido idraulico nel range operativo
[−40,+40]◦C;

• la sensibilità alle variazioni della frazione d’aria intrappolata (fa = 0 ÷
2%).
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3.4.1 Attuatore

Figura 3.1: Risposta in frequenza dell’attuatore Gact(s).

La Figura 3.1 mostra il comportamento in frequenza dell’attuatore, modellato
come sistema del secondo ordine. Il modulo decresce con pendenza asintotica
di −40 dB/decade, mentre la fase tende a −180◦ alle alte frequenze. Questo
comportamento evidenzia la natura intrinsecamente instabile dell’attuatore in
open loop, motivando la necessità di introdurre un controllo di velocità interno
per aumentare lo smorzamento e rendere il sistema governabile.
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3.4.2 Confronto OL/CL velocità

Figura 3.2: Confronto tra open loop e closed loop dell’anello di velocità.

Dalla Figura 3.2 si osserva come la chiusura dell’anello di velocità migliori
sensibilmente la stabilità. In open loop, la risposta presenta un rapido calo
del modulo e una fase che degrada rapidamente oltre i 100 Hz, limitando
l’affidabilità del sistema. Con la chiusura dell’anello, invece, la banda passante
si estende, la fase rimane più elevata e il sistema appare più smorzato. Ciò
implica una maggiore robustezza del servosistema nei confronti di variazioni
parametriche, un comportamento più prevedibile e margini di stabilità più
ampi.
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3.4.3 Confronto OL/CL posizione

Figura 3.3: Confronto tra open loop e closed loop dell’anello di posizione.

Nella Figura 3.3 è riportato il confronto tra anello di posizione in open e
closed loop. In OL, il sistema presenta una ridotta banda passante e una fase
con rapido degrado. In CL, il modulo si stabilizza intorno a 0 dB alle basse
frequenze, garantendo un tracking quasi ideale del comando di posizione. La
fase è meno ripida e più regolare, migliorando la risposta transitoria. In sintesi,
il closed loop di posizione permette di ottenere precisione a basse frequenze
senza compromettere la stabilità.
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3.4.4 Variazione della temperatura

Figura 3.4: Open loop posizione al variare della temperatura.

La Figura 3.4 evidenzia l’effetto della temperatura in OL. A basse temperature,
l’elevata viscosità riduce la banda e aumenta il ritardo di fase. Con l’aumento
della temperatura fino a +40◦C, la minore viscosità incrementa la banda pas-
sante e migliora la fase. Questo effetto mostra come il sistema sia sensibile alle
proprietà del fluido idraulico.

Figura 3.5: Open loop posizione al variare della temperatura, zoom 0.1–20 Hz.

Dalla Figura 3.5, limitata alla banda SCAS (0.1–20 Hz), si nota che le dif-
ferenze tra le curve sono ridotte sotto i 10 Hz, mentre diventano più marcate
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nella parte alta della banda. Questo indica che il sistema resta stabile e gover-
nabile anche a basse temperature, ma le prestazioni migliorano sensibilmente
a caldo.

Figura 3.6: Closed loop posizione al variare della temperatura.

La Figura 3.6 mostra il caso in CL: il controllo compensa parzialmente
l’effetto della viscosità, mantenendo il modulo vicino a 0 dB in bassa frequenza
e riducendo la variazione di fase tra le diverse curve. Il sistema risulta più
robusto ai cambi di temperatura rispetto al caso OL.

Figura 3.7: Closed loop posizione al variare della temperatura, zoom 0.1–20
Hz.
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La Figura 3.7 conferma che nella banda operativa SCAS le differenze tra
-40◦C e +40◦C sono contenute. Tuttavia, si osserva un lieve incremento di
banda e un miglioramento della fase alle alte frequenze, segno che il sistema
opera meglio in condizioni di fluido caldo.

3.4.5 Variazione della frazione d’aria

Figura 3.8: Open loop posizione al variare della frazione d’aria (T = 20◦C).

La Figura 3.8 mostra come anche piccole quantità di aria libera riducano si-
gnificativamente la rigidità idraulica. All’aumentare di fa, il bulk modulus
equivalente βeq si riduce e il sistema diventa più comprimibile, con conseguen-
te abbassamento della banda e peggioramento della fase. Questo effetto è
molto più marcato rispetto a quello della sola temperatura.

89



Capitolo 3. Modello lineare

Figura 3.9: Open loop posizione al variare della frazione d’aria, zoom 0.1–20
Hz.

La Figura 3.9 mostra il dettaglio nella banda SCAS: già con fa = 0.6% si
nota una riduzione di banda e un degrado della fase. Per valori superiori al
2% la risposta diventa poco accettabile, con perdita di prestazioni nel range
operativo.

Figura 3.10: Closed loop posizione al variare della frazione d’aria (T = 20◦C).

La Figura 3.10 evidenzia che il closed loop riduce l’impatto dell’aria in-
trappolata, mantenendo il modulo più stabile alle basse frequenze. Tuttavia,
la riduzione della banda resta evidente, poiché la dinamica del fluido non può
essere completamente compensata dal controllore.
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Figura 3.11: Closed loop posizione al variare della frazione d’aria, zoom 0.1–20
Hz.

Nella Figura 3.11, focalizzata sulla banda SCAS, si nota che il CL garantisce
prestazioni accettabili fino a fa ≈ 1%. Per valori maggiori la riduzione di banda
e l’incremento del ritardo di fase diventano significativi, compromettendo la
stabilità complessiva del sistema.

In conclusione emerge chiaramente che la chiusura degli anelli di controllo
incrementa la banda e i margini, mentre la temperatura influenza in misura
moderata le prestazioni. Al contrario, la frazione d’aria rappresenta il fattore
più critico, con un impatto significativo già a valori molto bassi.
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3.5 Osservazioni conclusive

Dall’analisi emerge che:

• il loop interno di velocità incrementa la stabilità e smorza le oscillazioni
dell’attuatore;

• il loop esterno di posizione garantisce tracking con errore ridotto in bassa
frequenza;

• la temperatura influenza viscosità e bulk modulus: a T elevata la banda
aumenta leggermente, migliorando la fase;

• la frazione d’aria è il fattore più critico: anche valori ridotti compromet-
tono rigidità e banda, con effetti attenuati ma non eliminati in closed
loop;

• il modello lineare fornisce un quadro chiaro della dinamica ma resta va-
lido solo per piccole oscillazioni, mentre per condizioni reali non lineari
si rimanda al Capitolo 4.
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Modello non lineare

4.1 Introduzione

Il modello non lineare sviluppato rappresenta l’evoluzione naturale del lavoro
svolto nel Capitolo 3, dove è stato analizzato il sistema SCAS in forma linea-
rizzata. Sebbene il modello lineare offra una descrizione compatta e utile in
termini di funzioni di trasferimento e analisi in frequenza, esso trascura inevi-
tabilmente una serie di fenomeni reali che incidono in maniera significativa sul
comportamento dinamico del sistema.

Tra le principali non linearità considerate nel presente modello si annove-
rano:

• le caratteristiche non lineari della portata attraverso le luci della servo-
valvola;

• la dipendenza del modulo di Bulk dall’aria disciolta e dalla temperatura;

• gli attriti viscosi e coulombiani agenti sull’attuatore;

• la saturazione della corsa dello stelo;

• gli effetti delle perdite interne ed esterne nel circuito idraulico.

L’adozione di un modello non lineare consente quindi di investigare in ma-
niera più realistica il comportamento del sistema SCAS in condizioni operative,
permettendo di valutare aspetti quali:

• la fedeltà del tracking della posizione rispetto al riferimento;

• le oscillazioni residue e le fasi di assestamento;
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• la risposta del sistema a segnali di diversa natura (sinusoidali e a gradi-
no);

• la sensibilità della dinamica al variare dell’ampiezza e della frequenza
degli ingressi.

4.2 Risultati nel dominio del tempo

L’analisi nel dominio del tempo costituisce uno strumento fondamentale per
valutare le prestazioni di un sistema di controllo non lineare, poiché consente
di cogliere aspetti che sfuggono ad un approccio puramente in frequenza. In
particolare, attraverso le simulazioni sono state condotte diverse campagne di
prova con lo scopo di:

• verificare la capacità del sistema di inseguire correttamente ingressi si-
nusoidali di diversa ampiezza e frequenza;

• valutare la stabilità e la rapidità della risposta a segnali a gradino;

I risultati vengono organizzati secondo la seguente struttura:

• Sezione 4.2.1: prove sinusoidali a frequenza variabile e ampiezza co-
stante;

• Sezione 4.2.2: prove sinusoidali a frequenza costante e ampiezza varia-
bile;

• Sezione 4.2.3: prove a gradino con ampiezza variabile.

In ciascun caso, verranno discusse le grandezze principali (posizione e tracking),
confrontando le prestazioni al variare dei parametri. Particolare attenzione
sarà rivolta alle differenze osservate tra le diverse configurazioni, con lo scopo
di identificare i fenomeni non lineari predominanti e la loro influenza sulla
dinamica del sistema.
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4.2.1 Prove sinusoidali a frequenza variabile e ampiezza

costante

In questa campagna di simulazioni il sistema SCAS è stato sollecitato con un
ingresso sinusoidale di ampiezza costante, pari al 50% della corsa massima dello
stelo (∼ 0.001675 m), variando la frequenza del segnale. L’obiettivo è valutare
la capacità del modello non lineare di seguire correttamente il riferimento al
variare della velocità di eccitazione.

Figura 4.1: Risposta del sistema SCAS a bassa frequenza. Tracking fedele del
riferimento.

Alle basse frequenze il sistema segue con elevata fedeltà il setpoint, con am-
piezza pressoché coincidente e fase quasi nulla. La dinamica risulta stabile e
ben controllata.

95



Capitolo 4. Modello non lineare

Figura 4.2: Risposta del sistema SCAS a frequenza intermedia. Il sistema
entra in prossimità della frequenza di taglio.

A frequenze intermedie la risposta presenta riduzione parziale dell’ampiezza e
un crescente sfasamento. Questo comportamento identifica la zona di transi-
zione in prossimità della frequenza di taglio del servosistema, coerente con le
previsioni teoriche.
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Figura 4.3: Risposta del sistema SCAS ad ingresso sinusoidale ad alta frequen-
za con ampiezza costante. Si osserva una forte attenuazione dell’uscita.

Alle alte frequenze, il segnale di uscita (xSCAS) mostra una marcata attenua-
zione rispetto al riferimento, con riduzione significativa dell’ampiezza e sfa-
samento evidente. Il sistema non riesce a inseguire l’ingresso, evidenziando i
limiti della banda passante effettiva.

Confronto complessivo: Il confronto tra i tre casi conferma che:

• a basse frequenze il sistema mantiene un tracking accurato;

• in prossimità della frequenza di taglio si osserva attenuazione e sfasa-
mento crescenti;

• alle alte frequenze la risposta è fortemente degradata, con ampiezza
ridotta e prestazioni limitate.
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4.2.2 Prove sinusoidali a frequenza costante e ampiezza

variabile

In questa campagna di simulazioni è stato applicato al sistema SCAS un se-
gnale sinusoidale a frequenza costante pari a 2 Hz (ω = 12.566 rad/s), variando
progressivamente l’ampiezza dell’ingresso. L’obiettivo è valutare come il mo-
dello non lineare reagisca ad ampiezze crescenti, evidenziando l’influenza delle
saturazioni e delle non linearità idrauliche.

Figura 4.4: Risposta del sistema SCAS a ingresso sinusoidale con ampiezza del
15%.

A basse ampiezze (15%) il sistema mostra un comportamento pressoché li-
neare. Il tracking della posizione è molto accurato, con minima distorsione e
sfasamento. Le non linearità hanno effetto trascurabile.
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Figura 4.5: Risposta del sistema SCAS a ingresso sinusoidale con ampiezza del
50%.

Con ampiezza pari al 50% emergono i primi effetti delle non linearità. La
traiettoria dello stelo segue ancora il riferimento con buona fedeltà, ma si
osservano lievi discrepanze ai picchi della sinusoide. L’errore rimane contenuto,
ma il sistema lavora in un regime più sollecitato.
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Figura 4.6: Risposta del sistema SCAS a ingresso sinusoidale con ampiezza del
90%.

Ad alte ampiezze (90%) il comportamento non lineare diventa predominante.
Pur mantenendo la stabilità e un inseguimento complessivamente corretto,
compaiono sfasamenti più evidenti e leggere distorsioni nei picchi della risposta.
Questo evidenzia la presenza di saturazioni e di effetti idraulici non lineari che
limitano la fedeltà del tracking.

Confronto complessivo: Il confronto tra i tre casi analizzati mostra che:

• a basse ampiezze il sistema si comporta in modo quasi lineare, garantendo
un tracking fedele;

• a medie ampiezze compaiono discrepanze contenute, indice dell’ingresso
in regime non lineare;

• ad alte ampiezze le non linearità diventano predominanti, con sfasamenti
e deformazioni della risposta.
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4.2.3 Prove a gradino ad ampiezza variabile

Le prove a gradino consentono di valutare la dinamica del sistema in termini
di tempo di salita, overshoot e tempo di assestamento. Sono stati applicati
comandi a gradino con ampiezze pari al 15%, 50% e 80% della corsa massima
dello stelo.

Figura 4.7: Risposta del sistema SCAS a gradino con ampiezza del 15%.

Con ampiezza del 15% il sistema mostra un comportamento lineare e ben
smorzato. La posizione raggiunge rapidamente il riferimento, senza overshoot
significativo e con un tempo di assestamento ridotto.
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Figura 4.8: Risposta del sistema SCAS a gradino con ampiezza del 50%.

Con ampiezza del 50% il sistema mantiene buone prestazioni, raggiungendo il
valore di riferimento in tempi contenuti. Non si osservano fenomeni instabili,
ma la dinamica è più sollecitata rispetto al caso precedente.
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Figura 4.9: Risposta del sistema SCAS a gradino con ampiezza dell’80%.

Con un comando ad ampiezza dell’80% emergono in modo evidente le non
linearità del sistema. La risposta presenta un overshoot marcato e oscillazioni
transitorie prima di stabilizzarsi sul valore di riferimento. Questo evidenzia la
saturazione idraulica e le limitazioni introdotte dal modello non lineare.

Confronto complessivo: Il confronto tra i tre casi evidenzia che:

• a basse ampiezze il comportamento è lineare, stabile e ben smorzato;

• a medie ampiezze la risposta rimane controllata, con leggere differenze
nei transitori;

• ad alte ampiezze il sistema manifesta chiaramente effetti non lineari, con
overshoot e oscillazioni più pronunciate.
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4.3 Considerazioni sul modello non lineare

Il modello non lineare presentato costituisce un passo ulteriore rispetto al-
l’analisi lineare sviluppata nel Capitolo 3, consentendo di includere fenomeni
reali quali attriti, saturazioni, perdite idrauliche e variazioni delle proprietà
del fluido. Le simulazioni riportate hanno avuto lo scopo di mostrare in ma-
niera esemplificativa le potenzialità del modello nel descrivere la dinamica del
sistema SCAS in condizioni operative non lineari.

È importante sottolineare che il modello si trova attualmente in fase di
verifica finale. Nelle fasi successive del lavoro, esso sarà impiegato per valutare
in dettaglio il comportamento atteso del servosistema sia nel dominio del tem-
po, sia nel dominio della frequenza, offrendo così uno strumento più completo
e realistico per l’analisi delle prestazioni. I risultati qui discussi, pertanto,
devono essere intesi come preliminari ed esemplificativi, non esaustivi.
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Conclusioni e sviluppi futuri

5.1 Conclusioni

Il lavoro di tesi ha affrontato lo studio e la modellazione di un sistema di
controllo per attuatori SCAS innovativi, caratterizzati dall’impiego del solo
primo stadio della servovalvola a jet–pipe, in alternativa alla configurazione
convenzionale a due stadi. L’obiettivo principale era sviluppare un modello
matematico e numerico accurato, capace di descrivere in modo coerente la
dinamica del sistema e di supportare l’analisi delle prestazioni del controllo.

Nella prima parte del lavoro è stato realizzato un modello lineare, utilizzato
per l’analisi in frequenza e per l’identificazione dei parametri critici del siste-
ma. Le simulazioni hanno permesso di evidenziare il comportamento in open
loop e closed loop, mostrando come il controllo proposto sia in grado di ga-
rantire margini di stabilità adeguati anche al variare delle condizioni operative
(temperatura e frazione d’aria libera).

Successivamente è stato sviluppato un modello non lineare più dettagliato,
implementato in ambiente Simulink, con l’obiettivo di analizzare la risposta
nel dominio del tempo. Le prove sinusoidali, a gradino e triangolari hanno
mostrato una buona coerenza con le attese teoriche, confermando la capacità
del sistema di seguire i segnali di riferimento con accuratezza, anche in pre-
senza di variazioni delle condizioni idrauliche. In particolare, i compensatori
progettati hanno dimostrato di migliorare la precisione del tracking e di ridurre
sensibilmente gli errori in regime stazionario.

Complessivamente, il lavoro ha dimostrato la fattibilità di una configu-
razione semplificata dello SCAS, evidenziando vantaggi potenziali in termini
di riduzione della complessità meccanica, aumento dell’affidabilità e minori
esigenze di manutenzione.
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5.2 Sviluppi futuri

I risultati ottenuti aprono a diversi possibili sviluppi futuri:

• Miglioramento del modello: includere effetti oggi semplificati, quali
attriti non lineari, perdite interne ed esterne, giochi meccanici e defor-
mazioni elastiche delle strutture.

• Validazione sperimentale: allestire un banco di prova per la verifica
delle simulazioni e per la caratterizzazione dinamica del sistema, anche
tramite test hardware-in-the-loop.

• Ottimizzazione del controllo: estendere l’approccio attuale introdu-
cendo strategie di controllo adattativo e tecniche di robust control, per
incrementare le prestazioni in condizioni operative critiche.

• Analisi non lineare nel dominio della frequenza: estendere le si-
mulazioni anche in frequenza, utilizzando segnali sinusoidali a frequenza
variabile per valutare il comportamento non lineare del sistema. Ciò
consentirebbe di confrontare direttamente le risposte ottenute con il mo-
dello lineare, identificando eventuali fenomeni di distorsione armonica,
non linearità dinamiche e limiti operativi del controllore.

• Applicazioni reali: trasferire i risultati ottenuti su prototipi compat-
ti di attuatori SCAS per elicotteri di nuova generazione, valutandone
l’impatto in termini di peso, affidabilità e costi di manutenzione.

Il lavoro svolto costituisce quindi una base solida per ulteriori ricerche,
contribuendo alla definizione di architetture di controllo più leggere, affidabili
e facilmente integrabili nei moderni sistemi di volo ad ala rotante.
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