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Sommario

La mobilita urbana ¢ uno dei temi piu discussi al giorno d’oggi ed € ormai noto
che D’elettrico rappresenta un punto di partenza per la mobilita del futuro sia
per quanto riguarda il settore automobilistico ma anche per quanto riguarda
quello aeronautico, infatti, da queste premesse nasce il concetto di Urban Air
Mobility (UAM).

L’obiettivo del presente lavoro di Tesi ¢ quello di effettuare un’ analisi prelimi-
nare di un velivolo innovativo completamente elettrico in configurazione VT OL
(Vertical take off and Landing) adibito alla mobilita urbana. La prima parte
della trattazione riguarda lo studio parametrico della stabilita statica longitu-
dinale in funzione di alcune variabili geometriche e aerodinamiche. La seconda
parte riguarda invece lo studio parametrico delle caratteristiche dinamiche del
velivolo a partire dalle condizioni di volo livellato. Nella terza parte si discutono
i criteri di dimensionamento delle superfici di controllo longitudinale (equilibra-
tore) laterale (alettoni) e direzionale (timoni), mentre l'ultima parte & dedicata
al dimensionamento preliminare dei principali componenti del sistema propulsi-
vo, ovvero dei motori elettrici, delle batterie e dei fan. L’approccio utilizzato per
svolgere l'intero lavoro si basa su un modello semplificato del velivolo e il codice
utilizzato per svolgere tutti i calcoli necessari ¢ stato sviluppato in ambiente
MATLAB ®.
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Capitolo 1

Introduzione

Nei prossimi anni si stima un aumento della popolazione mondiale, infatti, dal-
l'ultima prospettiva delle Nazioni Unite, [2] 1 7,7 miliardi di persone nel 2019
(circa 8 miliardi a novembre 2021) cresceranno fino a circa 10 miliardi nel 2050:
la maggior parte delle persone vivra in ambiente urbano e la crescita urbana au-
mentera, portando a una maggiore necessita di sviluppo dei trasporti. Inoltre, il
cambiamento climatico € un problema sempre piu emergente dato ’'incremento
della temperatura media della superficie terrestre, I'incremento delle emissio-
ni di gas serra (come CO2) e le emissioni di sostanze nocive per 'uvomo e per
Pambiente (ad esempio N20, e particolato PM2.5 e PM10) che sono destinate
ad aumentare ulteriormente nei prossimi anni [3]: ovviamente i veicoli terrestri
convenzionali contribuiscono in maniera importante all’inquinamento, inoltre,
l’elevata densita di popolazione nelle grandi citta comporta un aumento del
tempo necessario per gli spostamenti urbani ed extraurbani. Un problema se-
condario derivante dall’elevato impiego dei veicoli convenzionali € I'inquinamen-
to acustico che pur non rappresentando di fatto una priorita rimane comunque
un problema da risolvere [4].

Per ridurre le problematiche sopra menzionate, & necessario rivisitare il concetto
di mobilita urbana che infatti, negli ultimi anni, si orienta verso una prospettiva
futura in cui aeromobili completamente elettrici prenderanno il posto dei tradi-
zionali veicoli terrestri. Questa visione innovativa dei trasporti urbani prende il
nome di Mobilita Aerea Urbana o Urban Air Mobility (UAM) che prevede I'im-
piego di una particolare classe di aeromobili, i Vertical Take-Off and Landing
(VTOL) ed in particolare i electric - Vertical Take-Off and Landing (e-VTOL)
ossia velivoli non convenzionali che riescono ad effettuare le fasi di decollo e
atterraggio seguendo una traiettoria completamente verticale: in [5] sono mo-
strate diverse configurazioni di VT'OL in cui vengono messi in risalto i vantaggi
e le limitazioni di ciascuna configurazione.

Tutti i principali concepts che riguardano questa categoria di velivoli possono
essere raggruppati in tre categorie principali:

e multicotteri, caratterizzati da uno scarso range operativo per cui sono



destinati quasi esclusivamente alle operazioni urbane ;

e aeromobili lift + cruise, destinati principalmente all’impiego urbano ed
extraurbano;

e velivoli ad ala o propulsori basculanti, destinati principalmente ad opera-
zioni extraurbane e regionali.

L’idea che sta alla base di tutti i diversi concepts ¢ quella di ottimizzare le due
fasi di volo principali ossia:

e la fase hovering in cui le forze agenti sul velivolo necessarie al sostenta-
mento sono generate esclusivamente dai propulsori (eliche, rotori e fan);

e la fase di crociera in cui le forze necessarie al sostentamento sono gene-
rate dalle ali mentre i propulsori generano solamente le forze necessarie
all’avanzamento;

Un discorso a parte va fatto per i multicotteri in quanto per questa cate-
goria di velivoli, nella fase di crociera le forze necessarie al sostentamento e
all’avanzamento sono generate entrambe dai rotori.

1.1 Caratteristiche dell’aeromobile
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Figura 1.1: Immagini e-VTOL concesse gentilmente da SELT S.R.L [1]



Il velivolo e-VTOL (in Figura 1.1) oggetto della presente Tesi presenta una
configurazione innovativa poiché permette di ottimizzare in maniera efficace gli
aspetti legati alla propulsione in entrambe le fasi di volo dal momento che i
propulsori installati funzionano in maniera indipendente nelle due fasi: infatti
in prossimita del ventre della fusoliera del velivolo sono installati dei thrusters
che hanno esclusivamente la funzione di generare la spinta verticale necessaria
nella fase di decollo/atterraggio verticale (attraverso la tecnologia ThrustPod
[6]) mentre nella parte posteriore del velivolo sono installati dei propulsori che
generano la spinta orizzontale necessaria all’avanzamento in fase di crociera. Le
principali specifiche dell’aeromobile sono elencate di seguito:

Vertical Take-Off and Landing (VTOL): 'aeromobile deve essere in grado
di effettuare ’hovering per un totale di 4min: decollo (60 s), atterraggio
(90 s) e transizione da/per crociera (30 s) e operazioni di emergenza (60 s);

Completamente elettrico: le unita di spinta sono alimentate esclusiva-
mente da motori elettrici, in accordo con lo scopo di ridurre I'inquinamen-
to ambientale e acustico. pertanto ¢ necessaria una batteria che riesca
a garantire l’energia richiesta ai motori elettrici per tutto il profilo di
missione;

Autonomia: il velivolo € progettato per operare in ambiente urbano de
extraurbano per cui si richiede che un range di missione di circa 250 km
da percorrere in meno di 90 min

Altitudine: 1'aeromobile deve essere in grado di seguire il profilo di missione
illustrato in Figura 1.2 ossia:

decollo dal livello del mare

salita fino a 3000 m (dove non ¢ richiesta la pressurizzazione)

crociera alla quota di 3000 m

discesa fino al livello del mare

Payload: il velivolo deve ospitare 5 passeggeri (80kg ciascuno) con il
proprio bagaglio (10 kg) per ciascun passeggero

Dimensioni massime: il velivolo non puo eccedere la superficie massima
di 64m? e non pud superare la lunghezza di 8 m perche deve essere in
grado di operare anche in piccoli ambienti come ad esempio i vertiporti
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Figura 1.2: Profilo di missione

Alle specifiche appena elencate si aggiungono altri vincoli progettuali tra cui
la configurazione box wing caratterizzata dalla presenza di due superfici portanti
collegate tra loro da due paratie che fungono da impennaggi verticali: questa
configurazione presenta notevoli vantaggi in termini di efficienza aerodinamica in
virtu della riduzione della resistenza indotta dai vortici di estremita, in accordo
con la teoria elaborata da Prandtl relativamente agli studi effettuati sulla box
wing [9].

In Figura 1.3 ¢ illustrato il modello semplificato del velivolo

Cuwy tip

Figura 1.3: Modello semplificato del velivolo

11



Il profilo aerodinamico selezionato per entrambe le ali € un profilo NACA
64-618 mentre quello selezionato per gli impennaggi verticali € un profilo NACA
0008.

I dati relativi alla massa complessiva del velivolo e ai momenti d’inerzia sono
riportati nella Tabella 1.1

Grandezza Simbolo Unita di misura Valore
Massa complessiva del velivolo m kg 2000
Distanza longitudinale del bari- hie m 3.15
centro dalla prua del velivolo

Distanza verticale del baricentro za m 1.4
dalla base del velivolo

Momento d’inerzia . kgm? 1750
Momento d’inerzia I, kgm? 2500
Momento d’inerzia 1., kgm? 4000
Momento d’inerzia 1. kgm? 0

Tabella 1.1: Dati sulle masse e inerzie

1.1.1 Fase di decollo e atterraggio verticale

Lo studio dettagliato della fase di atterraggio e decollo verticale esula dallo
scopo del lavoro di Tesi pertanto di seguito si presenta solamente una breve
panoramica sulla tecnologia ThrustPod che sta alla base del funzionamento dei
thrusters. Una trattazione piu approfondita di questa tecnologia innovativa e
riportata in [7]

Tecnologia ThrustPod

La tecnologia ThrustPod (TP) si basa su propulsori elettrici retrattili (i thru-
sters) progettati esclusivamente per generare la forza verticale per le fasi di
hovering e di spostamento verticale: i thrusters sono disposti su piu file nella
parte ventrale della fusoliera e possono essere retratti all’interno della fusoliera
stessa in modo tale da non influenzare negativamente ’aerodinamica del velivolo
in fase di crociera. L’obiettivo di questa tecnologia, infatti € quello di evitare
la presenza di superfici mobili necessarie per I'orientazione della spinta ottimiz-
zando allo stesso tempo la fase di crociera mediante la retrazione dei thrusters.
I vantaggi derivanti da questa configurazione sono:

e la riduzione della complessita meccanica associata alla necessita di ruotare
le superfici per orientare la spinta;

e il design ottimizzato dei fan che operano quasi esclusivamente nelle con-
dizioni di progetto. In questo modo non & necessario alcun sistema di
regolazione del passo delle pale del fan o di regolazione della forma dei
condotti
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Figura 1.4: Vista dall’alto (a sinistra) e vista laterale (a destra) dei thrusters

La Figura 1.4 mostra due file di propulsori ciascuna delle quali costituita da
sei thrusters disposti su 3 righe e 2 colonne e lo spazio ricavato tra i thrusters
puo essere utilizzato per collocarvi alcune celle della batteria.

Il design del TP e integrato al design dell’intero velivolo ed e strettamente
legato al design della fusoliera, infatti, aumentando ad esempio le righe del TP
aumenterebbe la lunghezza della fusoliera. Il dimensionamento del TP ¢ un
processo iterativo in quanto occorre analizzare Ueffetto dei seguenti parametri:

e lunghezza della fusoliera
e numero dei thrusters
e diametro dei fan

e numero di file

In Figura 1.5 e illustrato il processo di dimensionamento del ThrustPod

Guess of MTOW

TrhustPod length Estimate constant weights

Fuselage length

ThrustPod's layers

- CRUISE,"EUMB/DESCENT

Calculate the required
power per single motor

Fuselage height

ThrustPod ducted fan’s
diameter

Configuration 1 HOVERING

CFG2 WEIGHT ESTIMATION

CFGn L
NO

Calculated MTOW 1
Calculated MTOW 2
Calculated MTOW 3

Optimal THRUSTPOD &

A/C OVERALL WEIGHT A/C Configuration

== MTOW
guess

Figura 1.5: Processo di dimensionamento del ThrustPod
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1.1.2 Configurazioni del velivolo

Lo scopo del presente lavoro di Tesi € quello di effettuare uno studio parame-
trico delle principali caratteristiche dinamiche e aerodinamiche del velivolo in
condizioni di crociera, e di proporre inoltre un dimensionamento preliminare del-
le superfici di comando e dei principali componenti del sistema propulsivo che
generano la spinta orizzontale necessaria all’avanzamento nelle fasi di crociera
e salita. In particolare, i risultati presentati nel corso della trattazione della
stabilita statica e dinamica fanno riferimento a tre configurazioni geometriche
presentate di seguito.

Configurazione 1

Unita

Grandezza Simbolo .. Valore
di misura
Superficie dell’ala wq S, m? 7.5
Superficie dell’ala wsq S, m?2 7.5
Superficie frontale della fusoliera S fus m? 2
Aspect Ratio dell’ala wq AR, - 4.8
Aspect Ratio dell’ala wq AR, - 4.8
Corda al tip dell’ala w, Ctipu, m 1.5
Corda al tip dell’ala wso Ctipa, m 1.5
Corda alla radice dell’ala wq Crootu, m 1.5
Corda alla radice dell’ala wo Crooty, m 1.5
Angolo di freccia dei quarti di corda dei Ay deg 2
centri aerodinamici dell’ala wq
Angolo di freccia dei quarti di corda dei A, deg 2
centri aerodinamici dell’ala wsy
Angolo diedro dell’ala w, Iy, deg 5
Angolo diedro dell’ala ws Iy, deg 5
Distanza longitudinale dalla prua del Tac,, m 2.4
centro aerodinamico dell’ala wq
Distanza verticale dalla base del velivolo ZAC,, m 1.6
del centro aerodinamico dell’ala w;
Distanza longitudinale dalla prua del TAC,, m 5
centro aerodinamico dell’ala wo
Distanza verticale dalla base del velivolo ZAC, m 0.3

del centro aerodinamico dell’ala wa

Tabella 1.2: Dati relativi alla Configurazione 1
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Configurazione 2

Grandezza Simbolo -Un-lta Valore
di misura
Apertura alare dell’ala w; L, m 8
Apertura alare dell’ala wo L, m 6
Superficie frontale della fusoliera Stus m? 2
Corda al tip dell’ala w, Chipa, m 0.8
Corda al tip dell’ala wsg Ctipu, m 0.8
Corda alla radice dell’ala wq Croot,, m 1.7
Corda alla radice dell’ala ws Croot,, m 1
Angolo di freccia dei quarti di corda dei Ay deg 2
centri aerodinamici dell’ala w;
Angolo di freccia dei quarti di corda dei Ay, deg 2
centri aerodinamici dell’ala wsy
Angolo diedro dell’ala w, Iy, deg 5
Angolo diedro dell’ala wo Iy, deg 5
Distanza longitudinale dalla prua del TAC,, m 2.73
centro aerodinamico dell’ala wq
Distanza verticale dalla base del velivolo ZAC,, m 1.5
del centro aerodinamico dell’ala w;
Distanza longitudinale dalla prua del TAC,, m 5.25
centro aerodinamico dell’ala wq
Distanza verticale dalla base del velivolo ZAC, m 0.1

del centro aerodinamico dell’ala ws,

Tabella 1.3: Dati relativi alla Configurazione 2

Dal momento che entrambe le ali hanno forma trapezia, la superficie alare S,
della generica ala w puo essere calcolata come:

(ctipw + Croot,, )lw .

Sy =
E di conseguenza si ricava 1’Aspect Ratio:

AR, =
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Configurazione 3

Grandezza Simbolo -Un-lta Valore
di misura
Apertura alare dell’ala w; L, m 8
Apertura alare dell’ala wo L, m 6
Superficie frontale della fusoliera Stus m? 2
Corda al tip dell’ala w, Chipa, m 0.8
Corda al tip dell’ala wsg Ctipu, m 0.8
Corda alla radice dell’ala wq Croot,, m 1.8
Corda alla radice dell’ala ws Croot,, m 1
Angolo di freccia dei quarti di corda dei Ay deg 2
centri aerodinamici dell’ala w;
Angolo di freccia dei quarti di corda dei Ay, deg 2
centri aerodinamici dell’ala wsy
Angolo diedro dell’ala w, Iy, deg 5
Angolo diedro dell’ala wo Iy, deg 5
Distanza longitudinale dalla prua del TAC,, m 2.75
centro aerodinamico dell’ala wq
Distanza verticale dalla base del velivolo ZAC,, m 1.5
del centro aerodinamico dell’ala w;
Distanza longitudinale dalla prua del TAC,, m 6.75
centro aerodinamico dell’ala wq
Distanza verticale dalla base del velivolo ZAC, m 0.1

del centro aerodinamico dell’ala ws,

Tabella 1.4: Dati relativi alla Configurazione 3
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Capitolo 2

Sistemi di riferimento

Si introducono tre sistemi di riferimento (Figura 2.1):

Figura 2.1: Sistemi di riferimento
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Sistema di riferimento Body X}, Y}, Z, a cui sono associati i versori iy, jp, Kp
centrato nel baricentro e solidale con il velivolo dove:

e l'asse X ¢ parallelo al pavimento del velivolo;

e l'asse Z; e ortogonale all’asse X, giace nel piano di simmetria del velivolo
ed ¢ diretto verso il ventre del velivolo;

e l'asse Y} invece & perpendicolare agli altri due in modo tale da formare
una terna destrorsa (in pratica Y; @ rivolto verso la destra del pilota)

In questo sistema di riferimento si esprimono le componenti del momento aero-
dinamico, le componenti della forza aerodinamica e le componenti della velocita
del velivolo

Sistema di riferimento Vento X,,,Y,,,Z, (centrato anch’esso nel baricen-
tro) a cui sono associati i versori iy, juw, Ky in cui:

e 'asse X,, ha la stessa direzione ma verso opposto al vento relativo V

e l'asse Z,, ¢ ortogonale a X,,, giace nel piano di simmetria del velivolo ed
¢ uscente dal ventre del velivolo stesso

e l'asse Yy, di conseguenza in modo tale da formare una terna destrorsa

In questo sistema di riferimento ¢ possibile esprimere le forze aerodinamiche in
termini di resistenza, portanza e devianza

Sistema di riferimento NED (inerziale) Xx,Yy,Zy a cui sono associati
i versori iy, jn, ky in cui:

e 'asse X e rivolto verso il Nord geografico;
e l’asse Yy e rivolto verso Est;

e l'asse Zy e rivolto verso il basso;

2.1 Angoli e Matrici di rotazione

Le matrici di rotazione permettono di esprimere le coordinate di un generico
vettore da un sistema di riferimento ad un altro, in particolare, in questa trat-
tazione si pone particolare attenzione alla matrice di rotazione S che mette in
relazione il s.d.r NED con il s.d.r Body e alla matrice di rotazione R che mette
in relazione il s.d.r Vento con il s.d.r Body
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2.1.1 Matrice di rotazione S

Siano v, 0, ¢ i tre angoli di Eulero. La matrice di rotazione S si ottiene come
prodotto di tre matrici di rotazione, ciascuna delle quali corrisponde proprio
ad un angolo di Eulero. E’importante notare che le rotazioni vanno eseguite
necessariamente nell’ordine seguente:

1. Rotazione dell’angolo ¢:

1 0 0
Se =10 cos¢ sing
0 —sing cos¢

2. Rotazione dell’angolo 6 :

cosf 0 —sinf
Sy = 0 1 0
sinf 0 cosé

3. Rotazione dell’angolo ¥:

cosy siny 0
Sy = |—siny cosyp 0
0 0 1

Quindi la matrice di rotazione complessiva é:

S = 54505y
cos f cos ¢ cos f sin ¢ —sinf
= |—cos¢siny +singsinfcosy cospcosy +singsinfsiny  sin¢cos
sin g siny + cos¢sinfcostp  —sin¢gcosp + cospsinfsiny cos ¢ cosf

2.1.2 Matrice di rotazione R

Per quanto riguarda la matrice di rotazione R, occorre effettuare una prima
rotazione attorno l'asse Z,, di un angolo pari a 8 (denominato angolo di side-
slip, considerato positivo se il vento relativo proviene dalla destra del pilota).
A questo punto bastera effettuare una rotazione di & (denominato angolo di
incidenza geometrico) attorno 'asse Y,,, per cui le matrici di rotazione sono:

e Matrice di rotazione per I'angolo &
cosa 0 —sina

Rs=1| 0 1 0

sina¢ 0 cosa
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e Matrice di rotazione per I’angolo 3
cosB —sinfB 0

Rg = |sinf8 cosB 0
0 0 1

La matrice di rotazione risultante e:

R = RsRp (2.1)
cosacosfS —cosasinf —sina
= sin 3 cos 8 0 (2.2)
cosfBsina —sinasinf cosa

20



Capitolo 3

Stabilita statica

3.1 Schema a due superfici

11 velivolo puo essere schematizzato come un velivolo a due superfici portanti.
L’ala anteriore e dotata di alettoni mentre ’ala posteriore ¢ dotata di equilibra-
tore. Per identificare facilmente la posizione nel piano di simmetria di tutti i
punti notevoli del velivolo, & utile introdurre un sistema di coordinate xz che ha
origine nella prua del velivolo in cui ’asse x giace alla base del velivolo mentre
l'asse z ¢ ortogonale all’asse x e diretto verso lalto [Figura 3.1].

Prua L——-———“ 4

Figura 3.1: Assi di prua

Nella Figura 3.2 sono riportate le coordinate dei punti notevoli del velivolo in
coordinate di prua e in coordinate body: queste ultime, inoltre, rappresentano
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proprio le componenti del vettore posizione di ciascun punto notevole rispetto
al baricentro espresse nel sistema di riferimento body.

La relazione che lega le coordinate nei due sistemi di riferimento & banale,infatti,
indicando con (xg,zs) le coordinate di un generico punto S del velivolo nel
sistema di riferimento di prua e con (Xg, Zg) le coordinate di S nel sistema di
riferimento body, allora:

rs =rg — X5
25 =2q — 4s

dove (x¢,z¢) sono le coordinate del baricentro nel sistema di riferimento di
prua

A~

zy

Prua

Figura 3.2: Schema a due superfici portanti

3.2 Forze e momenti aerodinamici

In questa sezione si focalizza ’attenzione sulle forze e momenti aerodinamici che
agiscono sul velivolo al fine di calcolare i coefficienti aerodinamici e le relative
derivate rispetto all’angolo d’incidenza aerodinamica del velivolo completo o
e all’angolo di deflessione dell’equilibratore .. Per procedere al calcolo delle
derivate aerodinamiche occorre effettuare alcune ipotesi preliminari:

e Dal momento che in questa parte della trattazione ci si concentra esclusi-
vamente sulle forze e momenti nel piano di simmetria, € lecito assumere
nullo I’angolo di sideslip;

e Nel calcolo della portanza complessiva del velivolo si trascura il contributo
della fusoliera, che pero, non ¢ trascurabile nel calcolo della resistenza
complessiva;
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e Per il velivolo completo e per ciascuna superficie aerodinamica si appros-
sima che la portanza e la resistenza siano rispettivamente parallele all’asse
X, e Zy: infatti, a rigore, resistenza e portanza sono orientate rispettiva-
mente in direzione parallela e ortogonale alla direzione del vento relativo
che investe la superficie aerodinamica considerata. Tale approssimazione
¢ valida per angoli piccoli, ossia in condizioni molto lontane dallo stallo,
per cui tale approssimazione & piu che ragionevole.

3.2.1 Portanza

ZLLu, 5.0

Figura 3.3: Angoli caratteristici

Ala anteriore (w;)

In riferimento alla figura [3.3], ’angolo ., , ossia ’angolo di incidenza aerodi-
namica dell’ala wq € I'angolo formato tra la direzione individuata dal vettore
Vettw, (velocita effettiva del vento che investe l'ala w;) e lasse ZLL,, ossia
I’asse che individua la direzione di portanza nulla dell’ala stessa mentre ’angolo
iy, detto angolo di calettamento dell’ala wy € 1'angolo formato tra ZLL,,, e
I’asse X3 ed € un angolo fisso.

La portanza dell’ala e:

1
Ly, = pr@ulswlc% (3.1)

Dove Vg, = |Vefiy, |- Tuttavia e possibile approssimare Vg, =~V con V =

w1y

|V]. Supponendo di essere in condizioni lontane dallo stallo , il coefficiente di
portanza Cr,, puo essere espresso come funzione lineare di v, :
1

CL,, = Qu, Oy, (3.2)

w1

. .. . oCL
in cui il coefficiente a,, = 45—
w1

Cr, — a dell’ala e puo essere ricavato a partire dalla pendenza della curva asp =

rappresenta proprio la pendenza della curva
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cr, — « del profilo bidimensionale che costituisce la sezione alare, in accordo con
la seguente formulazione:

_ a2p

1 + azp

TARw, €w,

(3.3)

Aoy

Per stimare il fattore di Oswald e,,, € possibile utilizzare la relazione di Obert

[8]:
1

‘= 105 1 0.0077AR,,

(3.4)

Ala posteriore (ws)

La portanza dell’ala e:

1
Lw2 = ip‘/erf SwchwZ (35)

w2
Analogamente a quanto fatto per I'ala w; si definiscono I'angolo d’incidenza
aerodinamico o, definito come I’angolo tra la direzione individuata dal vettore
Vs, € asse ZLL,,, (ossia 'asse di portanza nulla in condizioni di defles-
sione nulla dell’equilibratore) e ’angolo di calettamento definito come ’angolo
formato tra l’asse ZLL,, e l'asse X;. Anche in questo caso ¢ possibile ap-
prossimare Ve, = [Vettw,| =V .E importante notare che per deflessioni non
nulle dell’equilibratore, varia I'inclinazione dell’asse portanza nulla dell’ala ws.
Il coefficiente di portanza dell’ala C'r,,, & esprimibile come:

Cr,. = CLw2 |5e=0 + ACLw2 (0e) (3.6)

w2
Dove Cf, s.—o ¢l coefficiente di portanza in condizioni di deflessione nul-
o=

la dell’equilibratore e pertanto vale: Cfp,, | 5.—o = Gw;Qw, mentre il termine

wo

AcCy,, (0.) rappresenta la variazione del coefficiente di portanza in seguito alla
deflessione dell’equilibratore pertanto dipende esclusivamente dalla deflessione
dell’equilibratore d.. Per semplicita si suppone che tale relazione sia lineare:

ACL,, (6e) = bu, de (3.7)
acy, R
In Appendice A si dimostra che il coefficiente b,,, = afswz puo essere espresso
come segue: 4
bw2 = QuyTe,3D (38)

Riassumendo, il coefficiente di portanza dell’ala ws & una funzione lineare di
Quy, € Op:

CLy, = QuyCwy + buyde (3.9)
ac
La stima del coefficiente a,,, = # ¢ identica all’ala wy, infatti:
s
a2p
" T o
g €ug
dove anche in questo caso il fattore di Oswald vale:
1

(3.11)

‘w2 = 105+ 0.0077 AR,
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Velivolo completo

ZLLy,

5.0

ZL Ly,

ZL Ly,

ZLL

Veﬁwg

Veﬁwl

Figura 3.4: Relazione tra gli angoli caratteristici (tutti gli angoli sono rappre-
sentati nel loro verso positivo)

Nello schema in figura [3.4] sono riportate le relazioni tra tutti gli angoli coin-
volti nello studio della stabilita statica longitudinale.

Per uniformita di convenzioni utilizzate, anche per il velivolo completo si defini-
sce ’angolo di incidenza aerodinamico o definito, per ’appunto, come ’angolo
formato tra la direzione individuata tra il vettore V e I'asse ZLL ossia l'asse
di portanza nulla dell’intero velivolo valutato in condizioni di deflessione nulla
delle superfici mobili. E facile dimostrare che tale asse & fisso in quanto dipende
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esclusivamente dalla configurazione geometrica del velivolo, pertanto anche in
questo caso e possibile definire I’angolo di calettamento 7 come ’angolo formato
tra I’asse ZLL e 'asse Xp.

Gli angoli ey e ep sono rispettivamente gli angoli di upwash e downwash che
descrivono la variazione di inclinazione della velocita del vento relativo dovuta
all'interferenza reciproca delle due ali. Evidenze sperimentali hanno mostra-
to che tali angoli sono funzioni lineari degli angoli di incidenza coinvolti. Nel
caso dell’'upwash occorre tener conto anche della dipendenza della deflessione
dell’equilibratore e anche in questo caso si suppone una dipendenza lineare. Di
conseguenza ¢ possibile scrivere che:

ED = €Dy T €D, O,y

(3.12)
€U = EU() + EUQQMQ + EUge 56
3 — aED . BEU _ 6EU
Incuiep, = Do ey, = Dowg € EUs, = g5
. . . . 9CL,, .
Procedendo in maniera analoga a quanto fatto per il calcolo di by, = #, si
ottiene che: 9 9
EUu 2
EU = — = T, = EUa’T 313
Se 866 aawg €,3D €.3D ( )
In definitiva:
ED = €D, t €D, O, (3 14)

Eu = €U0 + €Uaaw2 + EUOLT€13D6€

Tuttavia, per semplificare la trattazione, si trascura il termine associato a J,
infatti, dal momento che le deflessioni dell’equilibratore non sono elevate e che
Te sp © dell’ordine di 0.2-0.3, ¢ ragionevole effettuare tale semplificazione. I
termini € p, e € p, sono nulli in caso di assenza di svergolamento delle ali: benche
in questa trattazione si trascuri lo svergolamento alare, in fase di avamrogetto
& opportuno tenere in considerazione questi due parametri al fine di conferire
al codice una maggiore versatilita che che permetta il riutilizzo dello stesso
in fasi successive del progetto, ovvero nel momento in cui & nota la legge di
svergolamento.

Facendo riferimento allo schema in 3.4 si evince che:

Oy =y, + (0 — 1) +ep

. . (3.15)
Quy = tw, + (a0 —1) —€p
Sostituendo ep e ey dalle 3.14 ed esplicitando rispetto ad o, € auy,:
1=ty —A—EU,HIEU, —twy UL —QEU, TEDGEU,
oy, = — I
o 1tep,cu, (3.16)
o i lwy — O+ EDG—ED, Flw  EDe TXEDL TEUGED, :
w2 T 1+ep,cu,
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E’ possibile definire i seguenti coefficienti:

_i — tw, — €U, T €U, — two€U, + EDGEU,

ho =
1+ep,cv,
—l—EUG
he = ——7—
l1+4+e€ep,cv,
b — LT twy +EDy ~ €D, + iwiED, + EDAEY,
g = -
1+4+ep,cvu,
_ —1+ep,
L, = —— e
1+ep,cuv,

In questo modo le 3.16 si semplificano:

(3.17)
Oy = ko + koo

{awl = ho + hao
Dal momento che il velivolo presenta due superfici portanti occorre scegliere
una superficie, una corda e un’apertura alare di riferimento per esprimere tutti
i coefficienti aerodinamici: in questa trattazione si decide di scegliere superficie,
corda e apertura alare dell’ala w;.Pertanto, la portanza del velivolo completo si
esprime come:

1
L= 5pv%sz,)lCL (3.18)

Trascurando il contributo della fusoliera alla portanza del velivolo completo visto
che le sue ridotte dimensioni non consentono di generare una forza portante
comparabile a quella generata da entrambe le ali, si ha che la portanza del
velivolo complessivo ¢ data dalla somma della portanza delle due ali:

L = Ly, + Lu, (3.19)

Dividendo la precedente equazione per %pVQSU,1 si ottene che:

Sy
Cp,=0Cp. + CL

wq S wo
wi

= CLwl + CTCLW2 (3.20)

dove o = Z‘”. Sostituendo le equazioni 3.2 e 3.9 e le equazioni 3.17 si ottiene
wq
che:

CL = auw, ho + 0w, ko + (@w, ha + 0w, ko) + (byyo)de (3.21)
Pertanto:
Cr=CrL, +Cr,a+Cr, 0c (3.22)
con:
Cr, = aw ho+ cay,ko (3.23)
Cr., = awha+oay,ka (3.24)
Crs, = bu,o (3.25)
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Per come e stato definito, ’asse ZLL & 'asse di portanza nulla del velivolo
completo in condizioni di equilibratore in posizione neutra, pertanto se 6, = 0 e
se il vettore velocita V ¢ allineato a tale asse (ossia se a = 0), allora la portanza
deve essere nulla e quindi Cp, = 0. Quindi:

0 0 0
Of'=Cpy + Croa™® Cr, 5

Da cui si ottiene che Cr,, = 0. Questa condizione permette, inoltre, di calcolare
il valore dell’angolo i, infatti:

CLO = awlho + an2ko =0

Sostituendo i valori di hqg e kg si ottiene il valore di i:

_ A, (iwl + ey, + (iwz - 6Do)gUa) + G,y (in — €Dy — €D, (iwl + 6Uo))a

Quy; + Ay, EU, T Ay 0 — Q€D 0
(3.26)

3.2.2 Resistenza

La resistenza aerodinamica del velivolo completo ¢ data dalla somma delle re-
sistenze delle due ali a cui si aggiunge stavolta il contributo della fusoliera in
quanto l'ordine di grandezza della resistenza della fusoliera € comparabile a
quello della resistenza delle ali

Generica ala w

Trascurando gli effetti della comprimibilita, la resistenza D,, = %pVQSwCDw
della generica ala w ¢ dovuta essenzialmente a due contributi:

o Resistenza parassita D,,, = %pVQSwCDwo (o resistenza di profilo) che &
dovuta principalmente alle forze dissipative che agiscono sul profilo (forze

viscose e distribuzione di pressione in seguito alla separazione del flusso).

o Resistenza indotta dai vortici di estremita D,,, = %szswCDw che invece
¢ strettamente legata alla portanza. Dal momento che il velivolo in esame
presenta due superfici portanti, occorre tenere in considerazione anche gli
effetti della mutua induzione di entrambe le ali, per cui & utile ricondursi ai
risultati ottenuti da Prandtl per un velivolo biplano in configurazione box-
wing [9], [10]. I risultati ottenuti da Prandtl mostrano che la resistenza
agente sulla generica ala w puo essere espressa come:

LQ
D, =—*—K 3.27
Wy, ﬂ'%pvzl%,ew ( )
2
Dividendo tutto per % pV2Sw e tenendo conto che AR, = éw , si ottiene
che:

2

C'L
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Il fattore K & proprio il parametro che tiene in considerazione la mutua
induzione delle due ali e vale circa [9], [10] :

044 +0.9594F

= 3.29
0.44 +2.219¢ (3.29)
dove G ¢ la distanza verticale tra le due ali e [ = %
Pertanto:
D, = Dwo =+ Dwi
da cui, dividendo per %szSw si ottiene che:
¢p, = Cp,, +Cb,, —
ct

—C = C — K 3.30
D Dug T TAR e ( )

Fusoliera

Si sceglie di adimensionalizzare la resistenza della fusoliera nel modo seguente:
1
_Dfuszzipvﬂsﬂwchhus (3.31)

dove Sy € la superficie frontale della fusoliera. Il vantaggio di adimensionaliz-
zare la resistenza della fusoliera in questo modo risiede nel fatto che il coefficiente
Cp;,, dipende esclusivamente dai parametri relativi alla fusoliera.

La resistenza della fusoliera ¢ dovuta essenzialmente alla resistenza parassita os-
sia alle forze viscose e alla distribuzione di pressioni che agiscono sul fuso nella
zona di separazione, pertanto cosi come per le ali ¢ ragionevole supporre Cp,
costante.

Analogamente a quanto fatto per la portanza, € possibile esprimere la resistenza
del velivolo complessivo D come:

1
D::ipv%amcb (3.32)

Inoltre:
D = Dyys + Dy, + Doy, (3.33)

Dividendo tutto per $pV25,,,:

Sfus Swz
CD Sw CD'fus * Cle + Swl CDw2
01
= UfusCwa + Cle + O'CvDu,2 (334)
Dove si € posto 0 fys = if’“. Tenendo presente la 3.30 si ottiene che:
wy

Ci., Ci.,
CD = O'fusCDqu +CD“’10 +Km +o CDw20 + Km (335)
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e ancora, sostituendo le 3.2,3.9 e le 3.17 si ottiene che:

(@, (ho + ha))?
TARy, €w,
(@, (ko + ko) + by, e )?
TARy,Cw, )

Cp = 05usCpy,. +Cp,, +K

+ o (C‘Dw20 +K (3.36)

Derivando 1’equazione 3.36 rispetto ad a e a J. si ottengono le derivate aerodi-
namiche della resistenza:

0Cp on = 202 ho K (ho + hao) n 209, Kk (G, (ko + ko) + by,de)o

=P _op =
Ja “ TARy, €w, TARy, €,

(3.37)
0Cp _ 2by, K(aw, (ko + ko) + by, dc)o

96, P TAR €,

(3.38)

E importante notare che entrambe le derivate dipendono dall’angolo di incidenza
« e dalla deflessione dell’equilibratore d,

3.2.3 Momento aerodinamico di beccheggio

Figura 3.5: Schema delle forze e momenti agenti sul velivolo
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Nel piano longitudinale il momento aerodinamico risultante rispetto al bari-
centro Mg presenta solo la componente lungo 1’asse ¥, in quanto tutte le forze

agenti sono interamente contenute nel piano di simmetria,per cui Mg = M j, =
0

M

0],

Indicando con:

[ Xac,,
i+ 2 AC,, ky = 0 il vettore posizione del centro
_ZACW1 4b
aerodinamico dell’ ala w; rispetto al baricentro;

® rac,, =Xac

w1y

Xac,,

e rac,, = Xac,, b+ Zac,, ks = 0 il vettore posizione del centro
| Zacw, |,
aerodinamico dell’ ala wy rispetto al baricentro;

e My, = My, jb = |Mu,, | il momento focale dell’ala wy;

o My, = My, jb= [ Mu,, | il momento focale dell’ala ws

oF, =F, iy+F.,

k, = 0 ¢ la forza aerodinamica totale agente

w1
sull’ala wq;

Lwg
k, = 0 ¢ la forza aerodinamica totale agente
F.

L™ Zwa lp

o F, =F

Tawg ip + F:

Zavg

sull’ala wo

Il momento aerodinamico ¢ dato da:
Mg = Mw10 + szo + rAC,, X le + rac,, X Fw2 (339)

L’unica componente del momento aerodinamico non nulla € quella di beccheggio
ossia quella lungo 'asse Y3:

M = Mwlo —|—Mw20 — F, XACwl -|-FleZACw1 — F,

Zwg

Xacy, +Fu,,Zac,,
(3.40)
Ricordando l'ipotesi effettuata all’inizio del capitolo secondo la quale ¢ possibile
assumere la portanza parallela all’asse Z, e la resistenza parallela a X, e dal
momento che le componenti della forza aerodinamica F,, , F,, di entrambe le

wi
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ali sono negative [Figura 3.5] mentre per definizione, portanza e resistenza sono
positive, si puo scrivere che:

F,.

= _Dw;
F, =

*Lw;

w

Per cui si ottiene che:

M = Mwlo +Mw20 +Lw1XACwl _Dw1 ZAC’,,J,1 +Lw2XACw2 _Dw2 ZAC'w2 (341)
Per la generica ala w si definisce la corda media aerodinamica C,,:
9 flw/2
Cw = —/ cw(y)? dy (3.42)
Sw Jo

A questo punto si esprimono i momenti in funzione dei rispettivi coefficienti
adimensionali:

1

My,, = 5pv%*wl%CMW (3.43)
1

My, = 5pv%*w%CM% (3.44)
1

M = 5pvzswlauch (3.45)

Ricordando le espressioni di portanza e resistenza, si divide ’equazione 3.41 per
1pV2Sy, Cu, , si ottiene che:

c c TARy, €w,

Cu, Cu, Cu,

XACW XACw ZACw C%w K
CM = L CLwl +o 2 CLw2 - ! < L + Cleo

— O

WARU)Q 6’11)2

CU} 1

Zac,, C%w,z K
+ C'Dw20 + CMw10 + UXCMwQO (3.46)

Cuwy

dove si e introdotto y = =2
w1y
Sostituendo le 3.2,3.9 e 3.17 si ottiene che:

Xac, Xac,
Cyv = —L (A, (ho + ha)) + 0 —2 (A, (ko + ko + by, de))
Cuy Cuwy
Zac,, ((aw1 (ho + ho))? K )
- - +Cb,
Cun TAR,, e, 1
Zac, wo (ko + ka4 by, 8.))2 K
— o ‘;40“2 (G, 2( 0 + « + 2 )) + CDU, + C./\/lu, + O_XCM
Cuy TAR, €, 20 1o

w2

(3.47)
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A questo punto si deriva rispetto ad « e d:

Ay, h(xXACwl B 2a12ulhOéKZACw1 (ho + haa)

Oma = Cun ARy, Copy €, T
200, Kko Z ac, (G, (ko + ko) + by, 0c)0
_ Aw,y Ac'w2( 2_( 0 ) 2 ) (348)
ARy, Copy €49y T
bw. X AC, 2b,, KZ A, (ko + ko) + by, 0c)0
O./\/l(;e _ 2 7ACw20- _ 2 Asz( 2( 0 ) 2 ) (349)

Cun ARy, Copy €49, T

3.3 Punto neutro del velivolo

Indicando con My = $pV2S,, €, Cry il momento aerodinamico di beccheggio
rispetto al punto neutro IV, e indicando con Xy la coordinata longitudinale di
N nel sistema di riferimento body, dal teorema di trasporto dei momenti si ha
che:

M=Mpy+XnL (3.50)
Dividendo per 3pV2S,,w, :
X
Cm = Cpay + = Ci (3.51)
w1
Derivando rispetto ad « :
X
Cm, = Coti +=2C, (3.52)
~~——  Cuw
0
dove 29my _ B . .
ove —5 - = Cpry = 0 per definizione di punto neutro

Ricordando la correlazione tra le coordinate di prua e quelle in assi body:

c
TN = TG — Cu, CAL“ (3.53)

3.4 Risultati ottenuti

Di seguito si presentano i risultati ottenuti per le tre configurazioni descritte
nell’introduzione
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3.4.1 Coefficiente di Portanza (|,

Configurazione 1

Coefficiente di portanza C}, al variare di «

4
0 = -20deg
3 —J. = Odeg
0. = 20deg |

-4 1 1 1 1 1 1 1 |

o [deg]

Figura 3.6: Andamento del coefficiente di portanza Cp del velivolo completo
nella Configurazione 1

Configurazione 2

Coefficiente di portanza Cy, al variare di o

3
—d. = -20deg
—0, = Odeg +
2+ 0. = 20deg [
1L
1L
oL
_3 | | | | | | | |
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

a [deg]

Figura 3.7: Andamento del coefficiente di portanza C}, del velivolo completo
nella Configurazione 2
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Configurazione 3

Coefficiente di portanza Cy, al variare di o

3.
—d. = -20deg
—0, = Odeg |
2+ 0 = 20deg [
1L
1L
oL
_3 | | | | | | | |
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

o [deg]

Figura 3.8: Andamento del coefficiente di portanza C}, del velivolo completo
nella Configurazione 3

3.4.2 Coefficiente di Momento Cy,

Configurazione 1

Coefliciente di momento C'y al variare di

1
—d, = -20deg
—, = Odeg
0.5+ 0 = 20deg
oL

Cum [-]

0.5+

15 | | | | | | | |
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

a [deg]

Figura 3.9: Andamento del coefficiente di momento del velivolo completo nella
Configurazione 1
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Configurazione 2

Coefficiente di momento C'y al variare di

0.6 -
— 0, = -20deg
—9, = Odeg
04F ¢
0. = 20deg
0.2
D Ok
S
O ol
-0.4+
0.6
_08 | | | | | | | 1
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

o [deg]

Figura 3.10: Andamento del coefficiente di momento del velivolo completo nella
Configurazione 2

Configurazione 3

Coefficiente di momento C'y al variare di «

1.5~
— 0, = -20deg
— 0, = Odeg
1 0. = 20deg
0.5
s oF
o
0.5
1k
_15 | | | | | | | |
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

a [deg]

Figura 3.11: Andamento del coefficiente di momento del velivolo completo nella
Configurazione 3
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3.4.3 Derivata ('}

Derivata Cp,

Configurazione [1/rad]
Configurazione 1 7.29
Configurazione 2 6.73
Configurazione 3 6.67

Tabella 3.1: Derivata Cr,,

3.4.4 Derivata Cp,

nelle tre configurazioni

Derivata Cp;_

Configurazione (1 /rad]
Configurazione 1 1.47
Configurazione 2 0.86
Configurazione 3 0.72

Tabella 3.2: Derivata C’L(;e

3.4.5 Derivata C)y,

Configurazione 1

nelle tre configurazioni

Cpm, al variare di a

— e = -20deg
—0, = Odeg

-0.25F dc = 20deg

20

03]
=
g
~
=035 : 
S
04L
045 |-
_05 L L L L L L L |
20 15 -10 5 0 5 10 15
o [deg]

Figura 3.12: Andamento della derivata Cxq, nella Configurazione 1

37



Configurazione 2

C, al variare di

-0.28 - :

-0.3

-0.32

e o
w W

=3 =
T

a

Cm, [1/rad]
°

&

T

i

<

'
T

-0.42 -

-0.44 | | | | | | | |
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

a [deg]

Figura 3.13: Andamento della derivata Cpq, nella Configurazione 2
Configurazione 3

Cpm, al variare di a

-1.58 -

—0, = -20deg
—0, = Odeg
0. = 20deg

-1.6

-1.62

-1.64 =

(1/rad]

-1.66 -
s

T -168)
-1.7TEH

-1.72 -

-1.74 | | | | | | | |
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

a [deg]

Figura 3.14: Andamento della derivata Cy, nella Configurazione 3
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3.4.6 Posizione del punto neutro N

Configurazione 1

punto neutro N al variare di o

201
! —5. = 20deg
15F ! ——6, = Odeg
| de = 20deg
0 ag
51
ERNE
< 0F
s ]
5
101
5L
: L L L L L Il L L
3.15 3.16 3.17 3.18 3.19 3.2 3.21 3.22 3.23
TN

Figura 3.15: Andamento della posizione longitudinale del punto neutro nella
Configurazione 1

Configurazione 2

punto neutro N al variare di «

200
15+ 1 — 0, = -20deg
! —3. = Odeg
10 | e = 20deg
] e
50
v |
<, 0F
3 :
SE
101
15
_20 : L L L L L L L L
3.15 3.16 3.17 3.18 3.19 3.2 3.21 3.22 3.23
TN

Figura 3.16: Andamento della posizione longitudinale del punto neutro nella
Configurazione 2
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Configurazione 3

punto neutro N al variare di «

20
15 —0d, = -20deg
E —0, = Odeg
10+ : de = 20deg
! - - -Tg
50
w |
= 0
S5E
10|
151
: L L L L L
3.15 3.2 3.25 3.3 3.35 3.4 3.45
TN

Figura 3.17: Andamento della posizione longitudinale del punto neutro nella

Configurazione 3

3.4.7 Derivata C;,

Configurazione 1

-2.25+

-2.3L

_235 1 1 1 1

Cm;, al variare di 6,

20 -15 -10 5 0
de [deg]

Figura 3.18: Andamento della derivata Crq;, nella Configurazione 1
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Configurazione 2

-1.25

-1.3

=
w
ot

Cy,, [1/rad]
=

-1.45

-1.5

C,, al variare di d,

—a = -20deg
—a = Odeg

-15 -10 -5 0 5 10 15 20
de [deg]

Figura 3.19: Andamento della derivata Cnq,, nella Configurazione 2

Configurazione 3

1.8+~ Cu,, al variare di d,
—a = -20deg
—a = Odeg
a = 20deg
-1.85
k=)
&
~
= -19L
O
-1.95-
-2 I I I | | | ‘ ‘
-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

e [deg]

Figura 3.20: Andamento della derivata Caq,, nella Configurazione 3
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Capitolo 4

Dinamica del velivolo

4.1 Convenzioni utilizzate

4.1.1 Velocita del velivolo e velocita del vento relativo
Indicando con:

e V¢ la velocita del baricentro del velivolo;

® Vst la velocita di un’eventuale raffica

e V ¢ la velocita del vento relativo al velivolo

tra queste grandezze esiste la seguente relazione vettoriale:
V =Vgust — Ve (4.1)

Le componenti della velocita del baricentro del velivolo Vg in assi body ¢ la
seguente:
uG
Ve = ugiy +vajs + weky = |va | 3
wa b
Per quanto riguarda la velocita del vento relativo V e la velocita della raffi-

ca Vgyust, ¢ conveniente esprimere le loro componenti in assi body nel modo
seguente:

—Uu
V = —uiy—vj, —wky= | —v (4.2)
—w],
_Ugust
Vgust =  —Ugustlh — Ugust)b — wgustkb = | —VUgust (43)
—Wgust b
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Il motivo di questa scelta e spiegato di seguito. Sostituendo le componenti
appena definite nell’equazione 4.1 si ottiene che:

—Uu —Ugust ua
—v| = | ~Vgust | — |vc
—w], —Wgust | we |,
Da cui si ottengono le seguenti relazioni:
U = Ugyst + UGS (4.4)
V = Vgust + VG; (4.5)
W = Wyyst + Wa; (4.6)

In particolare, in aria calma (assenza di raffiche) si ha che:

Vg =-V
ossia:

U= ug;

v =vg;

w = wg;

A questo punto e chiaro il motivo per cui & conveniente aver espresso in questo
modo le velocita: infatti in aria calma la distinzione tra le grandezze {u, v, w}
(ossia le componenti della velocita del vento relativo cambiate di segno) e le
grandezze {ug, vg, wa} (ossia le componenti della velocita del baricentro del
velivolo) & puramente formale pertanto & possibile utilizzare indistintamente le
due grandezze qualora sia rispettata la condizione di aria calma. E’ conveniente,
inoltre, esprimere u, v, w in funzione del modulo della velocita del vento relativo
(V =|V| >0) e degli angoli aerodinamici & e 5. A tale scopo si esprime V nel
sistema i riferimento vento:

-V
V=-Vi,=1|0
0 w
—u
Mentre nel sistema di riferimento body: V = —ui, — vj, — wky = | —v | Per
—w

b
trovare il legame tra le componenti dei due sistemi di riferimento ¢ sufficiente

applicare la matrice di rotazione R come di seguito:

—u -V —V cosacos 8
—v| =R| 0 = —Vsinf (4.7
—w], 0], —V cos Bsina b

Da cui si ottiene:
u =V cosacos 3

v="Vsing (4.8)
w = V cos Bsina
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4.1.2 Forze e momenti
Forza aerodinamica risultante F

Come sara meglio spiegato nel capitolo 4.3, le componenti della forza aero-
dinamica risultante F devono essere espresse nel sistema di riferimento body,
tuttavia, in ambito aeronautico le componenti di F sono convenzionalmente
espresse in assi vento, in accordo con le definizioni di resistenza D, portanza L
e portanza laterale (o devianza) Q.

In particolare:

e in assi vento:

F:_Diw_ij_Lkw: _Q ;

e in assi body:

F:F’I:ib+Fleb+FZkb: Fy ;
b

Analogamente a quanto fatto per la velocita del vento relativo, si applica la
matrice di rotazione R per trovare il legame tra le componenti nei due sistemi
di riferimento:

qu *D
F,| = R|-Q
FZ b —L w

—D cos(@) cos(B) + Lsin(a) + Q cos(&) sin(8)
= —Qcos(B) — Dsin(3)

—L cos(a) — D cos(B) sin(a) + @sin(a) sin(B) | ,

Da cui si ottiene:
F, = —Dcos(a) cos(B) + Lsin(a) + Q cos(a) sin(B);
F, = —Qcos(B) — Dsin(s); (4.9)
F, = —Lcos(&) — D cos(fB) sin(a) + @ sin(a) sin(f5)

Forza peso W

La forza perso W ¢ banalmente esprimibile in assi NED come:
0
W=mgky=1|0
mg |
Dal momento che & necessario esprimere anche la forza peso in assi body, si
applica la matrice di rotazione S:

Wy 0 —mg sin 6
Wyl =510 = | mg cosfsin ¢
W1, mg| mg cosflcos¢ |,
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Da cui si ottiene:
W, = —myg sin 0,
W, = mg cos 8 sin ¢; (4.10)
W, = mg cos 6 cos ¢

Forza propulsiva risultante T

In prima approssimazione e possibile ritenere la spinta complessiva generata dai
propulsori T allineata con 'asse X pertanto:

T
T=Ti,= |0

0],

Momento delle forze aerodinamiche Mg

Il momento aerodinamico risultante rispetto al baricentro si esprime in assi body
come:

L
Mg = Lip, + Mj, + Nk, = | M
N

b

Momento della forza peso Mw

Il momento della forza peso rispetto al baricentro & ovviamente nullo:

Mw, =0

G

Momento delle forze propulsive M

In prima approssimazione e possibile ritenere il momento generato dalle forze
propulsive all’incirca nullo.Tuttavia, nel caso il velivolo sia dotato di piu di un
motore e in caso di avaria di uno dei motori, allora la componente di imbardata
del momento generato dalle forze propulsive non € piti nullo. In sostanza:

e in condizioni funzionamento regolare dei motori

Mr, =0

G

e in condizioni di avaria di uno dei motori installati:

0
Mr, =Nrky= | 0 | #0
Nrl,
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Momento angolare Hg

Il momento angolare Hg del velivolo rispetto al suo baricentro e esprimibile
come segue:

HG :IGw

dove Zg ¢ il tensore d’inerzia definito come:

IQZLIJ _Iacy _Iwz
I = |—1ys Iyy —Iy.
7IZ:E *Izy Izz

Dal momento che il velivolo presenta un piano di simmetria, allora: I, = I, =
0; I,y =1,, =0 per cui:

Velocita angolare w

La velocita angolare del velivolo w si esprime in assi body come:

hS]

w =piy +qjp, +7ky = |q

L 9

4.2 Equazioni della cinematica

Sia 2 la matrice di velocita angolare definita di seguito:

0 —r g¢q
Q=|r 0 -—p
¢ p O
allora si puo dimostrare che:
S=-Q8

Operando tutte le sostituzioni e le semplificazioni si ottengono le & equazioni
della cinematica:

& 1 singtanf cosptand| [p

ol =10 cos ¢ —gin ¢ q (4.11)
; sin ¢ cos¢p

1/} 0 cos 6 cos 6 r
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4.3 Equazioni della dinamica

In questa sezione si ricavano le 6 equazioni della dinamica nell’ipotesi di aria
calma (assenza di raffiche) e di corretto funzionamento di tutti i propulsori.
Si parte scrivendo le equazioni cardinali della dinamica in forma vettoriale:

A%

F+W+T=m—2 (4.12)
dt |Npp
dH
Me + Mavg + Mrg = TtG (4.13)
NED
Si puo dimostrare che vale la seguente relazione (Poisson):
dv dv

=< ==C +wx Vg (4.14)

dt NED dt Body

Dove ‘i}i’—t‘ﬂ ~ep ¢ la derivata nel tempo di Vg valutata nel sistema di riferi-
mento NED e dunque rappresenta proprio I'accelerazione del velivolo rispetto

al sistema di riferimento inerziale, mentre d\df—f Body indicata anche con la no-

tazione Vg rappresenta la derivata temporale di Vg valutata nel sistema di
riferimento body.

A questo punto si applica il teorema di Poisson anche per il calcolo di dzl—tc NED'
dH dH
=< - =C +w x Hg
dt NED dt Body
d(Z,
_ dZgw) twx (Igw)
dt Body
=Tew+wx (Igw) (4.15)
Dove, nell’'ultima equazione ¢ stata utilizzata la notazione w = 42| .
ody

A questo punto si esprimono tutte le grandezze vettoriali in assi body conside-
rando che:

e in aria calma:
ug = u;
v = ;
wg = w;
U
= Ugip, Vajp, Waky = Uiy, 0jp, wky = |0
Body w

dVg

* Vo=~

b
P
:pib7q.jb77:'kb = q

Bod 2
Y T b

cwo @
o dt
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In questo modo si ottengono le 6 Fquazioni della Dinamica:

e Equazioni delle Forze

F,+T —mg sinf = m(i + quw — rv)
F, +mg cosfsin ¢ = m(v + ru — pw)
F, 4+ mg cosfcos¢p = m(w + pv — qu) (4.16)

e Equazioni dei Momenti

M= ny+TQ(Ixx _Izz) +Ia:z(p2 _TQ)
N = - wzp + Izz"'" + pq(lyy - Ixx) + Ia;qu (417)

A queste equazioni vanno aggiunte le 3 equazioni della cinematica (4.11)

4.4 Condizioni di equilibrio (trim)

Le condizioni di equilibrio sono immediatamente ricavabili dalle equazioni pre-
cedenti ponendo :

U = TUeg =0
V= g =0
W = Weq =0
U = Ueg
Vo= Ueg =0
U > Ueg

D = Peq=10
¢ = Geq=0
T Teq =
P = Peq =0
q — Geq=0
T Teqg =

0 — O

¢ = Peg=0
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Le condizioni di equilibrio sono:

Fp,, +Teqg —mg sinfeq =0

chg =0

F,., +mgcoste, =0 (418
Leg=0

Mg =0

Neg =0

Considerando che all’equilibrio 3., = 0 e ipotizzando che &, sia molto picco-
lo, allora, in accordo con le 4.9, le componenti della forza lungo gli assi body
diventano:

Fy,, = —Deg
Fy, = —Qcq (4.19)
erq = _Leq

Inoltre, per quanto riguarda 1’angolo di beccheggio 6., si ha che:
eeq - deq + Yeq = Ceq — 1+ Yeq:

dove 7, € I'angolo di rampa che in condizioni di trim e nullo (poiche il volo
e livellato); anche I'angolo di incidenza geometrica Geq = reg — ¢ € un angolo
molto piccolo, pertanto anche 6, ¢ un angolo molto piccolo per cui: sin(fe,) ~
0, cos(beq) ~ 1 e dunque le condizioni di equilibrio si riducono a:

Dey = Tig
Qeqg =0

Leg =mg =W (4.20)
Log=0

Moy =0

Noy =0

In particolare la terza e la quinta equazione possono essere riscritte come:

(4.21)

%p‘/f?qulCLeq = W
%prquléwlC’Mﬁq =0

dove Cp,, e Cpq,, sono entrambe funzioni di g e de,, , infatti dalle equazioni
3.21 e 3.47 si ha che:
Cr., = (aw, ha + 0w, ka)teqg + (bw, )0 (4.22)

eq €eq
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Xac,, Xac

Cm., = —2(aw, (ho+ hateq)) + 0—2(aw, (ko + katteq + buwybe,,))

Cuw, Cw,

ZACwl (awl (ho —+ haaeq))zK
- +0Cbp,
TAR,, €w, to
ZAC,, ((aw, (ko + kateq + bu, 566{1))2}(
TARy, €y,

Cuw,

- O

Cuw,

Quindi il set di equazioni ottenute & un sistema di due equazioni nelle incognite
Qeq € Oc,,. Data la complessita delle funzioni, ¢ conveniente risolvere il sistema
attraverso un metodo numerico che & possibile implementare in MATLAB me-
diante il comando fsolve. Noti aeq € de,, € possibile calcolare Cp,_, applicando
I’equazione 3.36 che per comodita viene riportata di seguito:

(@, (ho + haaeq))2
TAR,, ew,

(awz (ka + ]{,‘aOéeq) + bw2 665‘7)2
+ o (C(Du,20 +K ’ﬂ'ARw2ew2

CDeq = UquCDfus + Cleo + K

(4.24)
Di conseguenza si calcola:

1
Toy=Dey = ipquswl Cp.,

Inoltre, noti aeq € de,, si calcolano le derivate:

€eq

e Cp,_ applicando la 3.37;
e Cp,, applicando la 3.38;
e Cy, applicando la 3.48;

e Cn;, applicando la 3.49;

4.5 Linearizzazione delle equazioni

Le equazioni della dinamica e della cinematica presentano di per se una struttu-
ra non lineare che richiederebbe metodi risolutivi molto complessi che esulano
da un’analisi preliminare effettuata in sede di avamprogetto per cui si decide
di linearizzare le equazioni sfruttando la teoria delle piccole pertubazioni, pren-
dendo come condizione di riferimento le condizioni di trim studiate nella sezione
precedente.

Uno dei principali vantaggi che caratterizza questo tipo di approccio consiste
nella possibilita di disaccoppiare e dunque di trattare separatamente la dina-
mica longitudinale e la dinamica latero-direzionale, semplificando in tal modo
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I’analisi dinamica rendendo di fatto molto pitt immediato I'individuazione dei
modi propri del velivolo.

Per procedere alla linearizzazione si esprimono tutte le variabili dinamiche e
cinematiche come perturbazioni dalla condizione di trim, in particolare:

1. Variabili cinematiche:

0 = 0.4 + AY;
0

¢ = 9a + A

Y= "/}eq +A¢7

U = Ueq + Au;

v :%—l(—)Av;

W = Weq + Aw;

0
i = Geg + A

0
= Beg + A;
0
W = Py + A
0
P = peg + Ap;
pzp/q'ﬂAp;
q:MwQAq;
T = T Ar;

0
q = g+ Ag;
0
i = g+ AT
2. Variabili dinamiche:

T =T.q + AT,
Fx:erq+AFx§

0
F, :/qu— AFy;

Fz:erq"_AFz;

0

L= L+ AL
0

M = M+ AM;
0

N = N+ AN
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Alla luce di quanto esposto in precedenza, € possibile considerare in maniera
indipendente la dinamica longitudinale e quella latero-direzionale. Le forze e
momenti caratteristici della dinamica longitudinale sono F},, F,, M, T, mentre
le variabili cinematiche caratteristiche sono u, w, g, 8 e le loro derivate. Nella di-
namica latero-direzionale, invece, le forze e momenti caratteristici sono F, £, N’
mentre le variabili cinematiche caratteristiche sono v, q,r, ¢ e le loro derivate
(non si considera 1’angolo di azimuth v poiché ovviamente la dinamica non &
influenzata dalla specifica direzione percorsa dal velivolo). Al fine di disaccop-
piare le equazioni € necessario che forze e momenti della dinamica longitudinale
siano funzione solamente delle variabili cinematiche proprie della dinamica lon-
gitudinale e viceversa per quanto riguarda la dinamica latero-direzionale, per
cui e ragionevole effettuare le seguenti ipotesi:

1. Dinamica Longitudinale
o ' =F,
° Fz - Fz
e T =T(u
o M=M

—~

u, w, W, q,0e);

—~

u, w, U.)a q, 66)

U, W, W, q, e );
2. Dinamica Latero-Direzionale

[ ] Fy:Fy(UapyryaT);
o [ = £(7},p,7",6r75a);
. N:N(U,p,h(sra(sa)

A questo punto si esprimono tutte le perturbazioni rispetto alla configurazione
di equilibrio attraverso sviluppi di Taylor.

1. Dinamica Longitudinale

o AF, = OF, Au + 0L, Aw + aF}E Aw + 0L, Aqg +
ou ow ow
6F eq eq eq €q
= Ades
06, eq
o AF, = OF; Au + OF; Aw + aF,Z Aw + OF, Aqg+
ou eq dw eq ow eq dq eq
OF,
21 Ade;
00, eq
o AT = 6—T Au
ou eq
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e AM= — Au—l—% Aw—!—ai/\_/l Au'}—!—% Aqg +
ou ow ow
aM eq eq eq €q
Ade;
06, eq
2. Dinamica Latero-Direzionale
oAFy:% Aer% Aer% ArJraFy Ad,;
ov eq dp eq or cq 09, cq
o AL = 8—/: Av+6—£ Ap—i—a—ﬁ Ar+ 0L A5T+6—L Aby;
v |, Op |eg or |, dor|,, Dba|,,
o AN = %f Av+a—N Ap+a—N Ar+ ON AS,+ ON Aby;
ov eq op eq or eq 00, eq 04,

eq
Sostituendo le precedenti relazioni nelle eq. 4.16 e 4.17 si ottiene:

Fpeg+ AF, 4+ Teq + AT — gmsin(Af0 + 0cy) = m(Ai — ArAv 4+ Aq(weq + Aw))
AF, + gmcos(A + 8.q) sin(A¢) = m(Ar(ueq + Au) + A — Ap(weq + Av))
F.eq +AF. + gmcos(A¢) cos(Af + Oeq) = m(—Aq(ueq + Au) + ApAv + Aw)

4.25)

AL = Ip Ap — L A7 — L. ApAq + AgAr(I,, — I,)
AM = L, AG+ ArAp(Ip, — 1..) + L. (Ap* — Ar?)

AN = =L Ap+ L. A7 + ApAq(1yy — 1) + L AqAr

(4.26)
Tenendo presente che:
cos(beq + Af) = cos(Beq) cos(A) — sin(AF) sin(beq)
sin(feq + A0) = sin(Af) cos(feq) + sin(feq) cos(A0)
coS(Geq + Ap) = co8(eq) cos(AP) — sin(Ag) sin(geq)
sin(geq + Ad) = sin(A¢) cos(Peq) + sin(peq) cos(Ag)
E approssimando: sin(Af) ~ Af, sin(A¢) ~ A¢, cos(Af) ~1, cos(Agp) ~
1 allora le equazioni 4.25 si riducono a:

Fpeqg+ AF, 4+ Teq + AT — gm cos(0eq) A0 — gmsin(feq) = m(Ad — ArAv + Aq(weq + Aw))
AF, 4+ gmA@cos(Beq) — gmAPALSin(feq) = m(Ar(teq + Au) + Ad — Ap(weq + Av))
F.eq +AF. + gmcos(feq) — gmsin(feq) = m(—Aq(ueq + Au) + ApAv + Aw)

(4.27)
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Inoltre,imponendo la condizione di equilibrio:

Freq + Teq — gmsin(fey) = 0
F.eq +gmcos(feq) =0

e trascurando i termini di ordine superiore al primo, il sistema si riduce a:

AF; + AT — gmAf cos(0eq) = m(AL + weqaAq)
AF, + gmA¢cos(eq) = m(AT ueqg + AV — Apweq)
AF, — gmAfsin(bey) = m(—Aqueq + Awh)

AL = Lo Ap — L, A
AM = I,,Ad
AN = — I Ap+ I, Ar

A questo punto si sostituiscono gli siluppi di Taylor ed utilizzando la consueta

notazione : Z—(') — (.)1] per esprimere le derivate aerodinamiche, si ottengono

[ leq
le Equazioni linearizzate:

Fp,Au+ Fp ,Aw + Fp A+ Fp ) Aq + Fpy Ade + Ty Au = m(At + wegAq)
Fy,Av+ Fy, Ap+ Fy Ar+ Fy; Ad, = m(Ar ueq + A — Apweg)
F., Au+F, Aw+ F, A+ F, Aq+ F.; Ade = m(—Aqueq + A)

(4.28)
LAV + LyAp + LoAT + L5, NSy + L5, Adq = LiaAp — L AF
MyAu + My Aw + My Aw + MgAq + M, Ade = 1y A
NyAv + NpAp + Np A1 + N5 AS, + N5, ASy = — L. Ap + L, A7
(4.29)
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Capitolo 5

Dinamica longitudinale

Facendo riferimento alle 4.28 e 4.29, le equazioni della dinamica longitudinale
sono:

Fp,Au+ Fp, Aw + Fyp y A + Fpy Aq + Fry Ade + Ty Au = m(At + weq Aq)
F.,Au+F, Aw+ F, Aw + F, Aq+ F.; Ade = m(—Aqueq + D)
MuAu + My Aw + My A + MgAg + Ms, Ade = I,y A
(5.1)

A queste equazioni va aggiunta 1’equazione della cinematica, che, nel caso della
dinamica longitudinale si riduce a:

Ab = Ag
Il sistema di equazioni appena ricavato puo essere riscritto nella formas:
Axpon = AronAXpon + BronAdron

Dove :
Au

A
Axron = AI;

Al

e il vettore di stato della dinamica longitudinale, mentre:
Adron = [Ad]

¢ il vettore dei comandi della dinamica longitudinale che in realta dovrebbe
includere anche il comando di manetta, tuttavia in questa trattazione si consi-
derano solo i comandi impartiti dal pilota sulle superfici di comando che nel caso
del moto nel piano longitudinale si riducono al solo comando di equilibratore.
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Per la scrittura della matrice di stato Aron e la matrice di controllo Bron
occorre effettuare alcune considerazioni.

Nella dinamica longitudinale, il moto avviene nel piano di simmetria del veli-
volo, pertanto 8 = 0 per cui le componenti della forza aerodinamica in accordo
con le 4.9 diventano:

F, = —Dcos(&) + Lsin(a);

F, = —Lcos(&) — Dsin(a&);
Analogamente a quanto fatto per le condizioni di equilibrio si approssima sin(&) =~
0, cos(@) ~ 1 dal momento che & ragionevole ipotizzare che gli angoli di inciden-

za si mantengano sempre molto piccoli durante il moto [11] e quindi si ottiene
un’ulteriore semplificazione:

F, = —D; (5.2)
F.=—L;

)

Inoltre & utile esprimere le derivate rispetto a u,w,w rispettivamente in funzione
delle derivate rispetto a «a, w.

Ricordando le 4.8 e considerando che nella dinamica longitudinale § = 0 si
ottiene che:

u =V cos(@);

w = Vsin(a);

All’equilibrio valgono le seguenti approssimazioni:

g

Weq = Vegsinkéreg)” = VeqQeq
~1
Ueq = VeM ~ Veq

Esprimendo tutte le grandezze mediante perturbazioni della condizione di equi-
librio e considerando sempre sin (.) ~ (.) cos(.) ~ 1 si puo scrivere che:

Ueg + Au = (Veg + AV) cos(Geq + Al) = Veu + AV
Weq + Aw (Veqg + AV) sin(Geq + AG) = (Veg + AV)(Geq + Ad);

Sviluppando e trascurando i termini meno rilevanti (termini del second’ordine)
considerando anche é&., come termine infinitesimo, si ottiene che:

Ug+Au = Ve +AV;

Ueq
+Aw = Vg +Ve,Aa + AVag + a
Weg Veqbreq q q %:
Wegq 2°ord. rd.
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In definitiva si ottengono le seguenti approssimazioni :
Au~ AV;
Aw ~ Vo A&y
A = V. Ad
Inoltre, considerando che @ = & + i e che dunque Aa = Aéd, allora:
Au~ AV;
Aw ~ Ve Aoy
A = VegAde

e quindi e possibile esprimere le derivate rispetto a u, w, w come segue:

20| _ 80

ou eq o eq
20| — 20) da| _ 2()
ow eqi da eq 3w|eq7 Veq O eq
90 _ 20| 24 _ 1 90
ow eq da eq dw leq Veq Oc eq

(5.4)

Alla luce di queste considerazioni, si nota che le derivate aerodinamiche elencate
di seguito possono essere trascurate [11]:

_ _ 9D ~ (-
o Fy, 5q 6q_O,
—_ _ 9D —_1 9D ~ 0
¢ lay = u'}|eq_ Ueq ad’eq_o’
_ _ 1 oL ~
. Fzm Ueq 0 & eq *Oa
_ _ oL ~ ()
o I, og eq_O7

Matrice di stato Aronx Una convenzione che si utilizza di solito per scrivere
la matrice di stato & quella di dividere le derivate aerodinamiche delle forze e
del momento di beccheggio rispettivamente per la massa del velivolo m e per il
momento d’inerzia I,,, per cui, introducendo la seguente notazione:

- Fm .
Fyy = 72
AR LTS
Fz(v) om
~ M 3
My =7

la matrice di stato assume la forma seguente’:

1Secondo la trattazione riportata in [11] & possibile trascurare weq nella scrittura della
matrice di stato
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qu + Ty me 0 -9
z

F U 0
A =1 BUTIN ~ CORN n °q 5.5
FONTN My + MoE., My + MoF., Mg+ Mate, 0 (5:5)

0 0 1 0

Matrice di controllo Brpony La matrice di controllo ¢ data da:
E,,
- e, (5.6)
M(Se + MU’)cmse
0

5.1 Stima delle derivate aerodinamiche della di-
namica longitudinale

5.1.1 Derivate rispetto a u

Considerando che:

D = %pVQSwIC’D;
L= %pVQSwICL;
M= %pVQSwlCM;
T= §pVQSwléwlcT;

allora:
_ 9D _ 9D _ 1 2 0C
FﬂCu — 7 Ouleq T W‘eq - —§pSw1 (Vveq TVD €q +2‘/quCDeq)
_ _ 9Ll __oL| _ _1 2 8¢
F,, =- duleg — @ ’eq B _ipswl (Veq v ’eq +2VeqCLeq>
0
M ;) 1 — 2 0C
Mu - du eq - oV ‘eq - ipsuucwl (Veq TVM eq +2‘/;5ng§>
_ T _aT _ 1 2 0C
T, = Ouleq — 87|eq B ipswl (Veq 8VT eq +2VeqCTeq>
E’ possibile riesprimere le derivate 866{/5’ eq 866"} |eq —MBBCV |€q LBC‘V/T eq COTIE SCGUE:
aC,| 1 9Cy | 190
OV |y Vs 0(V/VO), Vs OM |,

dove Vy & la velocita del suono relativa alle condizioni di volo di riferimento e
M ¢ il numero di Mach.
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Tale derivata assumerebbe un valore rilevante nel momento in cui il velivolo
volasse in regime prossimo a quello transonico (M ~ Mpp dove Mpp ¢ il Mach
di Drag Divergence) ma dal momento che il velivolo ¢ progettato per volare a
Mach nettamente inferiori a Mpp (cosi come tutti i velivoli appartenenti alla
categoria e-VTOL) allora ¢ piu che ragionevole trascurare tale derivata.

5.1.2 Derivate rispetto a w

Derivata F),

In riferimento a 5.3 si puo scrivere che:

1
F,=—-L= fipVQSwlC’L

e tenendo presente le 5.4 si ha che:

oL
B =" 50

o
_Veqaa

1 1 9 oCy,
= - 710V6 SUJ]
eq Veq (2 a O eq)
aC

Dove &7 feq ¢ banalmente il C'r calcolato nelle condizioni di trim

€q

Derivata F;,

In riferimento a 5.2 si ha che:
I o
Fa: =-D= —§pV Swlcp
e dunque tenendo presente le 5.4:

1 0D

0D
Fy, =
Veg O

©T 0w

1 (1 .. 90D
T Ve <2pV€qS’“ da
9Cp

Dove <% ‘eq ¢ il Cp,, calcolato nelle condizioni di trim.

J

eq eq

Derivata M,
Dal momento che: 1
M= §,OV25w15wlc’M

e dunque:

1 oM

Veg O

1 (1 . _ 0Cnm
" Vg (2%5%% Do

Dove % eq ¢ il Cpy,, calcolato nelle condizioni di trim

My =

€eq

J
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5.1.3 Derivate rispetto a ¢
Derivata M,

0 Cm
dq

1
Mq = §pVe2qu15w1

€q

- e
X Xac,, \@\

Zac,,

Figura 5.1: Variazione di velocita in seguito ad una variazione della rotazione
di beccheggio

In riferimento alla figura 5.1 si ha che per la generica ala w, in seguito ad una
variazione della velocita di beccheggio, si verifica una variazione della velocita
del centro aerodinamico AV 4¢, in accordo con la formula dell’atto di moto
rigido:

AVACw = Aw x rAC,: (5.7)
AUACW 0 XACU,
dove AV ¢, = |Avac, | , Aw = |Aq| erac, = 0
AU/ACw b 0 b ZACw b

dove X ¢, € Zac, sono le coordinate del centro aerodinamico dell’ala w nel
sistema di riferimento body.

Osservazione: AV z¢,, € la variazione di velocita del centro aerodinamico del-
I’ala ma ai fini della valutazione della variazione delle incidenze, occorre fare
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riferimento alle variazioni della velocita del vento relativo all’ala AV, che, in
aria calma, € proprio uguale ed opposta a AV 4¢,,:

AV, = —AV,c, (5.8)

In sostanza la velocita del vento che effettivamente investe ’ala 'V, € data dalla
somma tra la velocita del vento in condizioni di equilibrio V4 pili la variazione
AV, dovuta alla rotazione di beccheggio 2:

V., =V, + AV, (5.9)

Analogamente a quanto fatto nel capitolo 4.1.1, si definiscono le componenti di
AV, come segue:

_Auw
AV, = | —Auv,
—Awy, b
Allora applicando la 5.8:
—Auy, Auac,
—Avw = — AUACw (5.10)
—Awy |, Awac, |,

da cui:
Auw = AuAcw

Avw = A’UACU, (5.11)
Aww = AU)Acw

E’ ragionevole ritenere che la componente di AV, che contribuisce maggior-
mente alla variazione d’incidenza ¢ la terza ossia:

Aww = —Aq XACw

Pertanto e possibile approssimare la variazione dell’angolo di incidenza nel modo

seguente:
Aww Aq XAC
Ay, ~ =— % 5.12
« ‘/;q ‘/;iq ( )

Da cui segue una variazione di portanza pari a:

1
AL, = §pV62qu1aon¢w (5.13)

Trascurando la variazione della resistenza, si ha che la variazione della forza
aerodinamica agente sull’ala ¢ pari a:

0
AF, =-AL,k,=| 0 (5.14)
~AL, |,

2per quanto riguarda il modulo della velocita & ragionevole supporre che |V | =~ [Veq| =
Veq
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Da cui si ricava la variazione di momento aerodinamico:
AMGw =Trjc, X AFw (515)

Come ¢ ovvio che sia, la variazione del momento aerodinamico riguarda esclu-
sivamente la componente di beccheggio:

AM,y, = Xac, ALy, (5.16)
Quindi:
AM = AM,, +AM,,

1
= - ip‘/e%; (XAC“,I A, Aawl + ‘XACW2 A, Aawz)

1, Xicwl Gy Aq Xicw2 Gy AG
= T5PVe +
2" e Veq Veq

Da cui si ottiene:

A
ACy = #
§p‘/eqswlcwl
_ Ag 2 2
o _m (XACwl Gy + XAsz aw2>
Infine: 0C
‘M 1
T =g (X3e,, am + Xic,, 00 ) (5.17)
eq w1 Fwy v eq

5.1.4 Derivate rispetto ad «

Derivata M,

1 oM
- Viq Od

1 _ 0Cum
= gPVeadmun T

M,

eq eq
Questa derivata e dovuta al ritardo che impiega il downwash ad instaurarsi sul-
I’ala wo poiche, in seguito ad una variazione di incidenza, il flusso proveniente
dall’ala w; deve percorrere una distanza pari a quella tra i fuochi delle due ali
prima di investire ’ala wy. Per quanto riguarda 'upwash sull’ala w;, invece,
questo ragionamento non ¢ applicabile dal momento che in questo caso, la de-
flessione delle linee di flusso avviene per mezzo di propagazione dei disturbi che
viaggiano alla velocita del suono per cui e ragionevole considerare che le linee
di flusso sull’ala w; si deflettano quasi istantaneamente.

Dalla trattazione riportata in [11] & possibile esprimere la variazione di incidenza
dell’ala ws come:

dep de da .
AawZ = WAt = aiamAt = EDaaAt (518)
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dove

_ dac
Veq ’

Allora la variazione di portanza ¢ :

At dac = |Xac,, — Xac,,

1
AL, = §pVe2qu2aw2Aaw2

1 .dac
= Eprquz Awy€EDy, Oéfq

mentre la variazione di momento eé:

AM = Xac,, ALy,

da cui:
AM
ACm = T 120 =
§p‘/eq5w1 Cuwy
= Sw2 XAsz Ay ED ddAc
Swl éwl s ° ‘/eq
Infine si ottiene:
8CM Sw2 AXAC'U,2 - dAC
- = — Do 57—
9¢ |, Sw, Cuy w2 Veq
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Capitolo 6

Dinamica latero-direzionale

Facendo riferimento alle 4.28 e 4.29, le equazioni della dinamica latero-direzionale
sono:

Fy,Av+ Fy Ap+ Fy Ar+ Fy; Ad, = m(Ar ueq + A — Apweg)
LoAv+ LA + Lo AT + L5, NSy + L5, M0, = Lpg Ap — I, AF
NoAv + NpAp + NP Ar + N, Ad, + N, Adg = — L. Ap + I, Ar
(6.1)

A queste equazioni andrebbero aggiunte due equazioni della cinematica, che,
nel caso della dinamica longitudinale si riducono a:

Ap = Ap
AYp = Ar

tuttavia, la seconda equazione ¢ superflua ai fini dello studio della dinamica in
quanto il moto del velivolo non & influenzato dall’angolo .

Anche in questo caso, il sistema di equazioni puo essere riscritto nella forma:
Axpar = AparAxpar + BrarAdpar

Dove :
Av

A
AXpar = Af

Ad
e il vettore di stato della dinamica latero-direzionale, mentre:

Ad,
A(sLAT = |:A§ :|
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¢ il vettore dei comandi della dinamica latero-direzionale che include i comandi
di alettone e di timone.

Matrice di stato A4 Analogamente alla dinamica longitudinale, & conven-
zione esprimere le derivate aerodinamiche dividendole per la massa se si tratta
di forze oppure dividendole per il rispettivo momento d’inerzia se si tratta di
momenti. Dunque, indicando con:

Ly=174
Ny =12
Fyy ==
e introducendo un’ulteriore notazione:
[£* = A(.%
O -l
N,
Noy=—8—
T Toaliz
la matrice di stato diventa:
F?fu le;p *(ueq;Fyr) g
* zz N[* * zz N/* * zz N[*
Apar = |27 If:zN’i Lt ITfZN]i oy If:zN’; ’ (6.2)
No+ =Ly Ny + =Ly NY+3=L7 0
0 1 0
Matrice di controllo La matrice di controllo ¢ la seguente:
0 E,,
* Iy, * * Iy, *
L5, + 72 Ng, L5, + 72 N5 6.3)

Ni o+ Ty Ny o+ L
0 0
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6.1 Stime delle derivate aerodinamiche della di-
namica latero-direzionale

Prima di procedere al calcolo delle derivate aerodinamiche & opportuno fare
alcune considerazioni. In riferimento alle 4.9 si evince che la forza F,, puo essere
espressa come:

Fy = —Qcos(8) — Dsin(B)
Considerando (ragionevolmente) I’angolo 8 molto piccolo allora:

F,=-Q; (6.4)

E’ conveniente inoltre, esprimere le derivate aerodinamiche rispetto a 8 anzicche
rispetto a v considerando che :

v = Vsin(B)

e analogamente a quanto fatto per la dinamica longitudinale si esprimono le
grandezze rispetto all’equilibrio tenendo sempre presente che cos(.) ~ 1 e sin(.) ~
(.), si ottiene che:

Av = Vg AS
Pertanto, le derivate rispetto a v sono esprimibili come:
a(.) _ ()| ap _ 1 0(.) :LG(.) (6.5)
dv eq op eq dv eq Veq o0 eq  Ueq a0 eq
6.1.1 Derivate rispetto a v
Derivata F,,
In riferimento a 4.9 e a 6.5 e considerando che:
1
Q= §pVZSw1CQ
allora: 90 1 8 ) 90
=20 = S v, 2
ST v, Vg 081, 2077 B,

Si faccia riferimento allo schema in Figura 6.1

66



Vista tridimensionale

AB >_\
V..
Xb q—

Profilo del timone

AC;

AF;

Figura 6.1: Forze agenti sul timone

Per una variazione A, la variazione di portanza laterale sul singolo impen-
naggio verticale e pari a:

1
AQy = §p‘/;2;5fafﬁﬂf

Dove ABy ¢ la varazione dell’angolo di incidenza (laterale) relativa all’impen-
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naggio, S ¢ la superficie dell'impennaggio mentre ay ¢ la pendenza della curva
Cq, — By la cui stima ¢ analoga a quella di a,, € a.,. Dal momento che il flusso
d’aria che investe entrambi gli impennaggi viene disturbato dalla presenza della
fusoliera, occorre tenere in considerazione 1’angolo di sidewash o, pertanto:

0
ABy=AB—Ac = (Aﬂ - a;Aﬁ) = AB(1—0p) (6.6)
Considerando che gli impennaggi sono due e che & ragionevole ritenere che
I’angolo di sidewash sia uguale per entrambi gli impennaggi, la variazione di

portanza laterale complessiva AQ é:
AQ = QAQf = pVequafAﬂ (1 - Uﬁ)

La variazione del coefficiente C e:
St

o 3 AB (- ay)

ACq = =
%PVquSwl S,

La derivata dunque eé:

0Cq| Sy
87/8 y = QSwl af (1 O'B) (67)

Derivata N,

Considerando che: 1
N = 5pvz’swlzwlcjv

e tenendo presente la 6.5 allora:

ON 1 ON
Dul,, Vg 9B, 3PVeaSunlun s |.,

Questa derivata e dovuta principalmente al contributo stabilizzante degli im-
pennaggi verticali, infatti a seguito di una perturbazione AfS, la variazione di
momento di imbardata AN generata da entrambi gli impennaggi tende a far
ritornare il velivolo nella configurazione di partenza. In questa trattazione si
considera soltanto la variazione di portanza laterale degli impennaggi trascu-
rando il contributo della variazione della resistenza aerodinamica.

Pertanto la variazione di momento aerodinamico AMg ; dovuta alla portanza
laterale AQ s agente sul singolo timone ¢ data da:

AMGf = I‘Acf X AFf (6.8)

1 0Cy

€eq

dove:

AF; = |-AQ; (6.9)

I‘Acf = YACf (610)
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con Xac,,Yac; ,Zac, coordinate del centro aerodinamico dell’impennaggio
verticale nel sistema di riferimento body.La componente di imbardata di tale
momento vale:

AN; = —Xac, AQ; (6.11)

Per semplificare la trattazione si suppone che il centro aerodinamico dell’impen-
naggio verticale sia situato esattamente nel centro per cui:

(XACW1 + XAsz)
2

Xac, = (6.12)

A questo punto ¢ possibile calcolare la variazione complessiva del momento
aerodinamico di imbardata:

AN = ZANf
X + X
_ 9 ( ACy, . ACu,z) AQ;
Xacy
Xac, +Xac,.)1
= —2( 5 ) 3PVeaSrasAB (1 —op)
Da cui:
A
ACy = %
Qp‘/eqswllwl
= - (.XvAcw1 + XAC“,Q) ﬁaf (1 — O’ﬁ) AB
wiq w
Quindi:
0Cn St
—_— =—(X X 1-— 6.13
8 |, ( AC,, T ACw2) Sl ar(1—o0p) (6.13)
Derivata L,
Considerando che: )
L= 5pv%*wlzwlc[;
e tenendo presente la 6.5 allora:
oL 1 0L 1 9C,
—| = — | = =pVegSuilw, —5
ovl|,, Ve 08|, 277 Tam |,

Questa ¢ una derivata di stabilita ed ¢ influenzata essenzialmente da tre fattori:

o Effetto stabilizzante dell’angolo diedro;
e Effetto stabilizzante della freccia alare;

o Effetto stabilizzante dell’impennaggio verticale
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1. Effetto diedro

Semiala sinistra dell’ala w Semiala destra dell’ala w
Vista dall’alto Vista dall’alto
v Vg v Veq
AV
o o
P P
k4 y>0 A
Vista posteriore Vista posteriore
y>0 y>0

d(ALy)

Profilo della striscia Profilo della striscia

AV,, d(AF,,)
ve
iy

off
Av,

Veq

Figura 6.2: Effetto diedro

Per studiare 'effetto diedro & conveniente studiare separatamente ciascu-
na semiala che costituisce la generica ala w. A tal proposito, per ciascuna
semiala si introduce la coordinata y (che per comodita viene definita sem-
pre positiva) la quale individua la posizione di un generico punto P della
semiala al fine di implementare il metodo della striscia infinitesima [Figu-
ra 6.2]. La variazione di velocith AV = —Awv1i, pud essere scomposta in
una componente tangenziale al piano della semiala (AV, in Figura 6.2) e
in una componente normale a tale piano (AV,, in Figura 6.2). Quest’ul-
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tima, componendosi con la velocita V., ¢ responsabile della variazione
dell’incidenza Aa,,. A questo punto si ragiona separatamente per le due
semiali:

e Per la semiala destra:
La variazione dell’incidenza Aq,, € pari a:

TwAj

A w =
« .,

(6.14)

Pertanto la variazione infinitesima di portanza d(AL,,) sulla striscia
e:
1
d(AL,) = ipVquawAawcw(y)y dy (6.15)

mentre la variazione infinitesima di momento aerodinamico dovuta
alla portanza generata sulla striscia & pari a:

d(AMg%) = rp x d(AF,,) (6.16)
dove:

0

d(AF,) = 0 (6.17)
|—d(ALy)|,
Xo

rp = |Yp (6.18)

| Zp b

Per la semiala destra Yp = y e quindi la componente di rollio del
momento vale:

d(Li) = —yd(ALL) (6.19)
Integrando si ottiene:
L /2
ac = - [ ydaL,)
0
lw/21
= —/0 ipVezqawAawcw(y)ydy
/21 r,A
= - —pV2 ay——Cc,(y)yd
/0 pPVeatu =y W)y dy
1 r,A8 [l/?
= —-pV2 cw(y)y dy
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e Per la semiala sinistra:

La variazione dell’incidenza Aq,, € pari a:

Ay,

Pertanto la variazione infinitesima di portanza d(AL,) &

d(ALw) = %

PVey

r,AB
2
V. (6.20)
oy Ay Cow (Y)Y dy (6.21)

mentre la variazione infinitesima di momento aerodinamico dovuta
alla portanza generata sulla striscia ‘e pari a:

d(AMgT) =rp x d(AFy,) (6.22)
dove:
i 0
d(AF,) = 0 (6.23)
| —d(ALy)],
X
rpr = Yp (624)
2P ],
Stavolta, per la semiala sinistra occorre tener presente che Yp = —y
e quindi la componente di rollio del momento vale:
d(L3P) =yd(ALy) (6.25)

Integrando si ottiene:

AES%

o

/12
[

lw/2 1

V2w Aty o (y)y dy

TwAB
PVt ——cu (y)y dy
q ‘/cq
FwAﬁ lw/2
cw(y)y dy
Veq Jo

Dunque la variazione di momento di rollio dovuta alla generica ala w

risulta:

AL, = ALY + ALY =

_2, Ve2 n
q Veq
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Per cui la variazione di momento di rollio complessiva dovuta all’effetto
diedro & data da:

AL = ALy +ALy,,
l"”l /2 le /2
= —pVeAB (le / Cuw, () dy + T, / Cuwy (Y) dy)
0 0

Da cui:
A
AC; = %
§p‘/eqlwlsw1
ZAﬂ Ly /2 lwy /2
= ] (lef Cuw, (Y) dy+sz/ Cuw, (y) dy
wi bwi 0 0
Dunque:
8 CL: 9 /~lw1 /2 l“,2 /2
a5 = - 1_‘w Cw (y) dy + Fw / (&) (y) dy
( op eq)F Sy lw, ( b 0 1 2 o 2

. Effetto dell’angolo di freccia

Anche per studiare 'effetto dell’angolo di freccia occorre studiare separa-
tamente il contributo di ciascuna semiala della generica ala w. Anche in
questo caso si introduce la coordinata y (positiva) per poter applicare il
metodo della striscia infinitesima [Figura 6.3]. In condizioni di angolo di
sideslip non nullo, la velocita del vento normale al bordo di attacco V,, &
diversa per le due semiali
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Semiala sinistra dell’ala w Semiala destra dell’ala w

Vista dall’alto Vista dall’alto

< =
y>0 y >0
Vista posteriore Vista posteriore
R | e R =
y>0 y>0

d(ALy) d(ALy)

G Y G Yi
Zy Z
Profilo della striscia Profilo della striscia
d(AF,,) d(AF,)
v, 1" d;\, -—

Figura 6.3: Effetto dell’angolo di freccia alare

In riferimento alla Figura 6.3, per la generica ala w si ha che:

e Per la semiala destra:
Vo =Vcos(8—Ay)

La portanza generata sulla striscia infinitesima e:

dL, = %p (V=) qupe (y) dy
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Quindi applicando la 6.19 per il calcolo della componente di rol-
lio della variazione di momento aerodinamico dovuta alla portanza
generata sulla striscia, si ottiene che: :

lw/2
Ll = —/ ydL,
0

lw/2 1
— _/ §pV2 c08® (B = Au) a0 Cus (y)y dy
0

[ "
= _ipv COS (ﬁ_Aw)awaw 0 Cw(y)ydy

e Per la semiala sinistra:
Vi =Vecos(B+ Ay)

La portanza generata sulla striscia infinitesima é:

1

dL, = Ep (Vn)2 awcw(y) dy

Applicando la 6.25 per il calcolo della componente di rollio della
variazione di momento aerodinamico dovuta alla portanza generata
sulla striscia, si ottiene che:

Lo /2
Ly = / ydLy,
0

ho/2
_ / SV c05® (B + Aw)awancu (y)y dy
0

1 lw/2
= —pV2%cos® (ﬂ+Aw)awaw/ cw(y)y dy
0

2
Dunque:
Ly = LU+LY
1 lw/2
= oV auan [eos(3 - M) o34 M) [ culyludy
0

Sapendo inoltre che:

Ew:/,{qv—EAﬂw
0
B =B+ A

Qyy 2 Qleq

V>~V
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Allora:

1 L /2
AL, = 5pl/chh,,ozeq [— cos*(AB — Aw) + cos*(AB + Ay)] / co(y)y dy
0
Da cui:
A
A0 = o
§,0Veq wi bwy
ALy, + ALy,
- %pngSwllm

lw1/2
- % [~ cos?(AB — Aw,) + cos*(AB + Au,)] / Cus (y)y dy +
w1 Wy 0

Ay Oleg

Sl

Ly /2
[— cos?(AB — Ay,) + cos?(Af + AwQ)] /0 Cuwy (Y)Y dy

Quindi, infine:

oCe
op

Gy g . lwy /2
= e deos(An)sinn)] [ endy+
eq A w1 YWy

a o lwg /2
-5 (oos(A ) sin(Au)] [ cun(wlydy
0

Swl w1

(6.26)

3. Contributo del timone
Facendo riferimento alla Figura 6.1 e all’equazione 6.8, la componente
di rollio della variazione di momento aerodinamico AMg ¢ dovuta alla
portanza laterale AQ) s agente sul singolo timone vale:

ALy = Zac, AQy (6.27)
Anche in questo caso ¢ possibile supporre che :
(Zacu, +Zacy,)
2

La variazione di momento di rollio complessiva pertanto é:
AL= = 2ALy
(Zac., + Zac.,)

5 Qy

Zacy

(Z AC.. T Zac ) 1
- wy wo 2
= 2 5 3PVeqSrarAB (1~ op)
ltale approssimazione & possibile solo per ali trapezie poiche in tal caso la corda media
aerodinamica coincide con la corda baricentrica

Zac, = (6.28)
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Da cui:

AL
AC, = —————
‘ TpV2 Sl
Sy
= (ZACw1+ZACw2)S ;i af(l—O'/g)A,B
Quindi:
oC Sy
( 8/8 eq)f = (ZAC‘“,1 + ZACUQ) maf (1 — O'g) (629)
Quindi alla fine 68%5 ¢ dato da:
eq
90, (ac£ ) (acﬁ ) <acﬁ >
e + | == +| £ (6.30)
o0 eq lols} ea) ¢ o0 ea) o a0 ea ;
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6.1.2 Derivate rispetto a p
Derivata F,,

La derivata F, puo essere espressa come segue:
P

2Q L ag 9Co

Yp — ap 2p eq~wi ap

€q €q

Figura 6.4: Vista tridimensionale del modello per il calcolo delle derivate rispetto
ap

8



Vista posteriore

AV,
AV, \ v h
Yac,
Aw = A/) i])
AV Xr Ve
U ACf Tp
Zp

Profilo della striscia dell’impennaggio verticale

AB
V., |\ Vi
AV,
P

Figura 6.5: Variazione delle velocita sugli impennaggi e variazione dell’incidenza
laterale in seguito ad una variazione di velocita di rollio Ap
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Figura 6.6: Vista laterale e coordinate z e z

Questa derivata ¢ dovuta principalmente al contributo dei due impennaggi
verticali. Una variazione di velocita di rollio produce, infatti una variazione di
velocita AV p nel punto P del timone e di conseguenza una variazione del vento
relativo al timone AV = —AVp. In particolare, la componente normale al
piano del timone AV,,, combinandosi con V., genera una variazione dell’angolo
di sideslip del timone pari a ABy
Dalla formula dell’atto di moto rigido:

AVP = Aw x rp; (631)
A’U,p Ap Xp
dove AVp = |Avp| ,Aw= 1|0 erp=|Yp
Awp b 0 b Zp b
—Au
Ponendo AV = | —Av | e tenendo conto che: AV = —AV p si ottiene che:
—Aw b
Au=20
Av = ZpAp (6.32)
Aw=-YpAp

Introducendo le coordinate di comodo z e z (positive) & possibile dedurre che:

XP:XACwl — X

Yp = Yac,, (6.33)
Zp = ZACw1 —Z
Per cui AV, = —Av j, = (Zac,,, — 2)Ap s
La variazione AfB; pertanto vale:
A VA —2)A
gy = Bv_ _Facw, 200 (6.34)

Veq Veq
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La variazione di portanza laterale sulla singola striscia di timone vale:
1
d(AQy) = 5pVeqarABsey dz (6.35)
Integrando si ottiene la variazione di portanza laterale del singolo timone é:
1, (Y
AQf = ipveq/o afAﬁfo dz

Dove si ritiene cy circa costante e pari a:

Ctipy, T Ctipy,

Cf = 9
mentre:
lf = ‘ZACwl - ZACw2|
Quindi:
1 b
0 = Sovsessn [~ Zac
0
ly
AQ — QAQf = p‘/;qafoAp/ (Z - ZACU,I)dZ
0
AQ agcy / Y
ACo=1——=20p—">— | (-2 dz
N %pVquSuu pSwl Veq 0 ( Acwl)
Infine: .
0Cq agcy !
. =91 -7 d 6.36
810 eq Swl Veq 0 (Z ACWI) : ( )

Derivata L,

La derivata £, puo essere espressa come segue:

0C,

_ 9L 9Cr
_ o

Ly, o0

1
= 5/"/215“)1 lwl

eq

eq
Tale derivata di smorzamento ¢ dovuta principalmente a due contributi:
e Contributo dell’ala

e Contributo degli impennaggi verticali

1. Contributo delle ali Si procede calcolando i contributi ai momenti di
ciascuna semiala per la generica ala w
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Semiala sinistra dell’ala w Semiala destra dell’ala w

Vista posteriore Vista posteriore
y >0
y>0
AV; Av, Av, &V
A A, |
d(AF,) v, av . ldAFy)
[ & 1
Zp
P Z P
rp rp
N >
Xp GY i aS Y
-
Xp
\ VA \
Profilo della striscia Profilo della striscia
d(AF,,)
veff /(1!/ {IUX Ve,
—= M, ==
Ve,

Figura 6.7: Variazione di velocita sulle semiali e variazione di incidenza sulla
striscia infinitesima

e Semiala destra
Operando in maniera simile a quanto fatto per il timone si calcola
la variazione di velocita sul generico punto P dovuta all’incremento
della velocita di rollio Ap. Dall’atto di moto rigido:

AVP = Aw X rp; (637)
A’LLP Ap Xp
dove AVp = |Avp| ,Aw= 1|0 erp=|Yp
AU}P b 0 b Zp b
—Au
La variazione di velocita del vento relativo invece &: AV = | —Av
—Aw b
e tenendo conto che: AV = —AVp Introducendo la consueta coor-

dinata y (positiva) [Figura 6.7] allora Yp = y. La componente di
AV che genera la variazione di incidenza sull’ala & proprio quella
normale al piano alare ossia AV,, = —Aw k;, = yAp k; (Figura 6.7).
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Pertanto la variazione di incidenza vale:

Aay, = —Apy

o (6.38)

Da cui si ricava poi la variazione di portanza sulla striscia infinitesi-
ma:

1
d(ALy) = ipVezqawAawcw(y) dy (6.39)

La variazione infinitesima di momento aerodinamico dovuta alla se-
miala destra e pari a:

d(AMg{') = rp x d(AF,,) (6.40)
dove:

[0

d(AF,) = 0 (6.41)
—d(ALy)],
X

rp = Yy (6.42)

L Zpr ],

la componente di rollio del momento vale:

d(L57) = —yd(ALy) (6.43)
Integrando si ottiene:
1 lw/2
ALl = —§PV62q/ awAacy,(y)y dy
0
1 L /2
= —5PVeqauwlAp / cw(y)y® dy
0

Semiala sinistra
Il procedimento e identico a quello della semiala destra con l'unica

differenza che in questo caso occorre tener presente che Y,, = —y, per
cui:
A
Aoy = — Py
Veq
1

AESQE

|

|
S
B

lw/2
eq /0 awAOéwa (y)y dy

1 lw/2
= —5PVeqauwlAp / co()y? dy
0
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Pertanto la variazione di momento di rollio per I’ala w:

lw/2
ALy = ALY + AL = —pVega,Ap / cw(y)y® dy
0

Quindi:
AL = ALy, + ALy,
A
ACE — %
5,0‘/6(151111 wi

_o__ =&
V;qul lwl

Per cui la derivata e:
oC,
dp

. Contributo degli impennaggi verticali Come gia dimostrato nel caso della
F,, su una striscia infinitesima la variazione Aj3 vale:

Avp (Zac,,, —2)Ap
AB = - 1 6.45
B i ., (6.45)

Pertanto la variazione di portanza laterale sulla singola striscia di timone
vale:

1
d(AQy) = QPVquafAﬁcf dz (6.46)

Dallo schema in Figura 6.4 si evince che la variazione infinitesima di
momento aerodinamico ¢ la seguente:

d(AMGf) =rp X d(AFf) (647)
dove:

i 0

d(AFy) = |—d(AQy) (6.48)
L 0 b
X

rp = Yp (6.49)

2P ],

Dove si ricorda. che:
Xp = XACwl — X

Yp =Yac,, (6.50)
ZP = ZACwl —Z
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Ap lw, /2 lwy /2
[awl / Cuwy (y)y2 dy + Gy / Cuwy (y)yZ dy
0 0

;. /M (v)y*d " sy d
= oy Cuwy, \Y)Y Y + [227) / Cwa\Y)Y Y
eq/ . V:?qswllwl ' 0 ' : 0 *

(6.44)



Pertanto la componente di rollio del momento vale:

Iy 1
ALy = [ SoVaSserardnZac., —2)d:

Integrando:

Acf:/ SPVESrerarAB(Zac,, — 2)dz
0

Quindi:
1 by )
ALy = —§pVqupSfcfaf/ (Zac,,, —2)"dz;
0
lr
AL = 2ALy= fpVqupSfcfaf/ (Zac., —2)%dz;
0
AL
ACc = To5c 7
§pVequ1lw1
1,
agcyAp [V 2
= -2 (Z—ZACw ) dz
Swll'lUlVeq 0 !
Infine:
9C, agey [V 2
—_— =-2—— -7 d 6.51
( 9p €q>f Sy lw, Veq Jo = Acw, )" dz (651)
La derivata aac;f ¢ data dalla somma dei due contributi delle ali e degli
€
impennaggi: !
—8805 = (aaC‘ ) + (880‘ > (6.52)
P leg Pleg), Pl

Derivata N,

La derivata N, pud essere espressa nel modo seguente:

oN
dp

1
)

0Cun

2
PVequJm dp

€q €q

Tale derivata ¢ una cross-derivative ed ¢ dovuta principalmente al contributo
delle ali e degli impennaggi verticali.

1. Contributo delle ali
Le ali contribuiscono al momento di imbardata N perche, a seguito di una
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variazione di velocita di rollio Ap, varia l'incidenza sulle ali, e di conse-
guenza varia la direzione della portanza che dunque avra una componente
nel piano X — Y} che genera a sua volta una variazione del momento di
imbardata. Trascurando la variazione della resistenza e trascurando la va-
riazione del modulo della portanza, su ciascuna striscia infinitesima si ha
che: dL,, ~ dL,,,, per cui la variazione di forza aerodinamica nel piano
longitudinale d(AF},) vale circa:

d(AF,,) = dLy,, sin(Aay) >~ dLy, Aoy, (6.53)

Semiala destra

Y,

Zy

Semiala sinistra

Figura 6.8: Contributo delle ali alla derivata N,

Facendo riferimento alla Figura 6.8, per la generica ala w si ha che:

e Semiala destra
La variazione di momento aerodinamico della singola striscia e:

d(AMg%) = rp x d(AF,,) (6.54)
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dove:

d(AFy,)
d(AF,) = 0 (6.55)
L 0 b
X
rp = Y (6.56)
LZr],
la componente di imbardata vale:
ANE) = yd(AF,,) = yd(AL,)Aay, (6.57)
A
Aa, = Py
Veq
lw/2
AN = —/ Yy d Ly Aoy,
0

Dove 2 dLy ~ dLy,, = §pVZaweqCuw(y)dy per cui:

1 lw/2
AN = = Veutuaeap [ culy)s? dy
0

e Semiala sinistra. Il procedimento e identico alla semiala destra ad

eccezione del fatto che in questo caso Yp = —y, per cui:
Apy
Ao, = -—
w Vveq
L /2
ANZE = / Y d Ly Aoy,
0

Dove dL,, ~ deeq = %pVquawaequ(y)dy
per cui:

1 L /2
ANZE = —§pVeqawozqup/ co(y)y? dy
0
Si ottiene, dunque:
AN, = AN® 4 AN:®

lu/2
= _p‘/eqawaqup/ Cw(y)dey
0

2si approssima per semplicitd che: OQwey 2 Oleg
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Sommando i contributi di entrambe le ali:

AN = ANy, +AN,,

luy /2 , luy /2 ,
= —pVeqQeqAp | aw, / Cuy (W)Y” dy + Qs / Ccu, (Y)Y~ dy
0 0

AN
ACN = g
14 eqPwibw
Qg Ap b /2 Ly /2
= G, (a"“/ € W)Y dy + / Cun (y)y* dy
1Veq 0 0
Infine:
0Cx a Ly /2 Ly /2
TN — 2" (g, . 2 . / y 2
( 8p GQ>w Sw lw1‘/eq (a 1/0 ¢ 1(y)y Y+ Qu, 0 c 2(y)y Y

(6.58)

2. Contributo degli impennaggi verticali
Prendendo la componente di imbardata dall’equazione 6.47 si ha che:

d(ANy) = —=Xp d(AQy) (6.59)

dove si ricorda che Xp = X 40, — x, mentre.

w1y

AP(ZACU,I — Z) )

Ap=— 6.60
B V. ; (6.60)
Quindi integrando si ottiene che:
A./V} = —/O iveqafoAﬁ(XAcwl - a:) dz
lsq Ap(Z —z
= / §V62qaf6fp(+wl)(XAcwl 7$) dz
0 eq

1 by
= §pVeqafoAp/ (XACwl — x)(ZAcwl —z)dz
0

Inoltre dalla Figura 6.6 si evince che:

r =a(z) =z tan(Ay)
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Pertanto:

1 by
ANy = ngeqafcpr/ (Xac,, — 2 tan(Af))(Zac,,, — 2)dz
0
Ly
AN =2AN; = PVeqafcpr/ (Xac,, — 2z tan(Ay))(Zac,, — 2)dz
0
A
ACy = %
§pveqsw1lw1
ly
= Vm /0 (Xacy, — 2 tan(Af))(Zac,, — 2)dz
la derivata 676} ¢ dunque:
eq
60]\[ arCyf /lf
— =—7 7 X —z tan(A¢))(Z —2)d
< ap eq>f V;qullwl 0 ( ACu ‘ an( f)>( ACu Z) ?
(6.61)
In definitiva:
0 Cyn _ <3C'N ) +<5CN ) (6.62)
Op |eq P leq) P leg)

6.1.3 Derivate rispetto ar

Derivata F,

OF,

1 0Cq
or

2p eq

€eq €q
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Vista dall’alto

Veq

x>0

AC,,|. Z\

Profilo della striscia infinitesima del timone

AV
\ﬂ:]eq
P
AF;
Figura 6.9: Contributo degli impennaggi alle derivate rispetto alla velocita di

rollio r
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Anche questa derivata € dovuta principalmente al contributo dei due impen-
naggi verticali. Una variazione di velocita di imbardata produce, infatti una
variazione di velocita del punto P del timone pari a AV p e di conseguenza una
variazione del vento relativo AV = —AVp.

Dalla formula dell’atto di moto rigido:

AVP = Aw X rp; (663)
A’U,p 0 Xp
dove AVp = |Avp | ,Aw= 1|0 erp=|Yp
Awp b Ar b ZP b
—Au
Ponendo AV = | —Av | e tenendo conto che: AV = —AV p si ottiene che:
—Aw b
Au=-YpAr
Av=XpAr (6.64)
Aw =0

Introducendo le coordinate z e z (positive) & possibile dedurre che:

XP:XACu,l — X
Yp =Yac

w1y

(6.65)
Zp = ZACwl —Z

Per cui AVp, = —Avp j, = (ZACwl — 2)Ap jp
La velocita del vento che effettivamente investe la striscia V,, € data dalla somma,
tra la velocita V4 e la variazione AV dovuta alla rotazione di imbardata 3.

V=V, +AV (6.66)

E’ ragionevole ritenere che la componente di AV che contribuisce maggiormente
alla variazione dell’angolo di sideslip ¢ la seconda ossia:

Av=XpAr
La variazione Af; pertanto vale:

Av  Ar(Xac,, —2)

Aff == 6.67
= v . Vg (6.67)
La variazione di portanza laterale sulla singola striscia di timone vale:
1
d(AQy) = 5pViqarABey dz (6.68)

3per quanto riguarda il modulo della velocita & ragionevole supporre che |V| > [V¢q| = Veq
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Integrando si ottiene la variazione di portanza laterale del singolo timone e:

1 by
AQf = ipqu/o afAﬁfo dZ

Tenendo conto che:

= ztan(Ay) (6.69)
Allora:
1 b
AQy = fpVeqcfafAr/ (Xac,, —ztan(Ay))dz
2 0 —
ly
AQ = 2AQf:pVeqcfafAr/ (Xac,, — ztan(Ay))dz
0
AQ afcgAr by
ACq = =2 X — ztan(Ay))d
© T TVASe Ve Jo a0 TR
Pertanto:
60@ AQ agcy /lf
= =2 X — ztan(Ay))d .
or eq %pquswl Vequl 0 ( ACur ‘ an( f)) ‘ (6 70)

Derivata N,

ox
or

0Cy

1 2
= §P‘Qq5wllw1 or

€q

€q

Anche questa derivata dipende solo dagli impennaggi verticali, pertanto si cal-
cola il momento generato dalla singola striscia di timone:

d(AMgy) =rp x d(AFy) (6.71)
dove:
[ 0
d(AFp) = | =d(AQy) (6.72)
L 0 b
_Xp XACwl — X
rpr = Yp = YACwl (673)
LZpr], ZaC,, — %],
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Pertanto la componente di imbardata vale:

A./\/f = —/ ngEQquafAﬂ(XAcwl—x)dZ
0
1 by )
= —§pVeqcfafAr/0 (Xac,, — ztan(Af))* dz
x
lr
AN = QANf:—pVequafAr/o (XACMI—ztan(Af))Zdz
AN afoA’l“ L
ACy = +——— =— 7/ (Xac, —ztan(A;))%dz
%pvezqswllwl Veqswllw1 0 ! !
Pertanto:
aCN afcy /lf 2
=—-2— X — ztan(Ayf))"d 6.74
ar |., VoS s (Xac,, —ztan(Ay)) dz (6.74)

Derivata L,

o
or

0C,

1 2
= ip‘/:iqswllwl or

€q

eq
Si procede analogamente a quanto fatto per N, considerando stavolta la com-
ponente di rollio del momento:

ALy = /0 iprquafAﬁ(ZAcwl—Z)dZ

1 e
= GVecsarr [ (Xac, — ztan(s) (Zac, =) dz
0 N——

ly
AL = 2Aﬁf = pVequafAT/ (XACwl — ztan(Af))(ZACwl — Z)dZ
0

AL agcgAr by
A = =2 X —ztan(Ar))(Z —z)d
Ce = pame =2kl [ e, — () Zacy, — i

Pertanto:

ocC arc L
I s /0 (Xac,, — ztan(Ag))(Zac,, —2)dz  (6.75)
eq eqPwi bw,
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6.2 Derivate di controllo

6.2.1 Derivate di controllo della dinamica longitudinale
Derivata F;

Considerando che : F,, = —D:

9D 1 _,. 9Cp
. = gs. oV 5y

eq
Derivata F;_
Considerando che : F, = —L:

9L 1, A0y
Foo =75, = o g5,

€q

Derivata M;,

0Cm

_ L1 0
Ms, = §PV6q5w10w1 0.

eq

6.2.2 Derivate di controllo della dinamica latero - direzio-
nale

Derivata F;

Dal momento che: F,; = — % si ha che:
" leq
1 0Cq
Fysr = _ip‘/;?qswl Fra
T eq

Si procede analogamente al caso dell’equilibratore, ossia si considera il parame-

tro : g
Tr3D = Si;’rr (676)

Dove 7, ¢ il rudder power effectiveness del profilo bidimensionale (Appendice

A)
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Vista tridimensionale

profilo del timone

gi / A

Figura 6.10: Forze generate dalla variazione di deflessione dei timoni

Allora la variazione della portanza laterale dell'impennaggo verticale dovuta
ad una variazione della deflessione del timone vale:

1, I og Sr
AQf = —ipVeqSTACQf = §pVequ STCTT afA(ST
~—
AQ = 2AQ;
1
= —2§pV62quafTT3DA(5T
AC _ AQ _ _2SfafTT3DA5T
< %PVquSwl Sy
Da cui: 0c 05
Q| _ _22f%Trsp
55| = o (6.77)

€eq
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Derivata Nj,

0Cy
90y |y

1
N5r = ip‘/e2qswll'w1

Considerando che il timone ¢ posizionato al centro dell'impennaggio verticale e
che dunque la posizione del centro aerodinamico dell’intero impennaggio verti-
cale non varia a seguito di una deflessione del timone, allora & possibile ripetere
lo stesso procedimento utilizzato per il calcolo delle derivara A, pertanto:

(Xac,, +Xac,,)
ANf = - 9 AQf

(Xac, +Xac,, )1
= - : . ipvgqsf(fafﬂ’sDAéT)

2
AN = 2A/\/f
1
= (XACM + XACWQ )iprquafngDAér
AN (Xac,, +Xac,,)
ACy = = = ) rap A0y
o %p‘/;?qswl lw1 Swllwl fafT °r
Da cui: 5 (X X )
Cy Ac,, T Xac,
7 I S B A (678)
T leq w1 w1
Derivata L,
I 0C¢
Ls, = ip‘/eqs'wllwl a9, y

Si procede analogamente a quanto fatto per N, considerando stavolta la com-
ponente di rollio del momento:

(Zac,, +Zac,,)

ALy = 5 AQs
(Zac,, +Zac,,) 1
= 5 2 §pl/'62qu(—afTT3DA5r)
AL = 2AL;
1
= —(ZACwl + ZAC'w2)§pVe2quafTT3D A6,
AL (Zac,, +Zac.,,)
AC = - — =L ~2 S T A(ST
‘ %P‘Q%;Swllwl Sy by Tt
Da cui: z 7 )
0C, AC,, tZac,,
= _ Srasty 6.79
06, eq Sy lw; FOAfTrsp ( )
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Derivata L;,

1 0C,
Ls, = §PVe2qullw1 Do
a leg
Per quanto riguarda la deflessione dell’alettone Ad, si considera:
e Per la semiala sinistra Ad, > 0 se la deflessione dell’alettone ¢ verso ’alto;

e Per la semiala destra Ad, > 0 se la deflessione dell’alettone ¢ verso il basso

Semiala sinistra Y,

Zy

Y,

Xy

Zy

Figura 6.11: Forze generate sulla striscia infinitesima in seguito alla variazione
di deflessione degli alettoni
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In questo modo, un comando di alettone positivo genera un momento di rollio
positivo?. Ricordando inoltre che 'alettone & posizionato solamente sull’ala wy,
si ha che per una striscia infinitesima di ala in cui e presente l'alettone:

e Per la semiala destra: Indicando con ACY, la variazione del coefficiente
di portanza della singola striscia infinitesima si ha che:

1
d(ALw) = 5pVegACL cu, (y) dy (6.80)

ACL, = Gy, TaAdy
Dove anche in questo caso il parametro 7, ¢ l'alieron effectiveness del
profilo bidimensionale.

La variazione infinitesima di momento aerodinamico dovuta alla striscia
appartenente alla semiala destra ¢ pari a:

d(AMg?") = rp x d(AF,,) (6.81)
dove:

[ 0

d(AF,) = 0 (6.82)
| —d(ALy) b
X,

rp = |Yp (6.83)

L Zp b

In particolare, facendo riferimento alla coordinata ¥ si ha che:

la componente di rollio del momento vale:

d(LZ}z) =Y d(ALw) (685)
Integrando:
dz 1 2 /2
ALY = =5V TaAGa cu (Y)y dy
(lwl _la)/2

e Per la semiala sinistra il ragionamento ¢ analogo al precedente, tuttavia,
per le convenzioni adottate occorre tener presente che:

ACL, = =y, TaAdg

48i ricorda inoltre che il comando di alettone & antisimmetrico
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e che :
Yp=—y (6.86)

Pertanto il momento di rollio ¢ dato da:

ur1/2
Aﬁffl:—fp awlraAé/ cw, (Y)y dy
w1 _l )/2
Quindi:
AL = AL +ALE
lw, /2
= —2 p awlTaA(s/ Cw1 )ydy
(lwy —1a)/2
AL 2, TaAS, o1/
AC, = =-—— a/ cuy (Y)y dy
5PV Sw, L, Swilwy S, —1ay2
In definitiva:
60[, 2au117-a /lwl/2
=2 cuw, (Y)y dy (6.87)
oalog  Swrlwr Jau, —1y2
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Capitolo 7

Stabilita dinamica

La stabilita dinamica ¢ la proprieta del velivolo di ritornare nelle condizioni di
equilibrio in seguito ad una perturbazione iniziale. Nella trattazione linearizzata
della dinamica del velivolo e stato possibile ricavare sia per la dinamica longitu-
dinale che per la dinamica latero-direzionale, la relativa formulazione agli stati,

ossia il seguente sistemas:
Ax = AAx + BAS (7.1)

dove:

o Ax(t) &1l vettore che contiene le variazioni delle variabili di stato rispetto
alla condizione imperturbata (ossia alla condizione di trim);

Ad(t) ¢ il vettore che contiene le rispettive variazioni delle variabili di
controllo;

e A ¢ la matrice di stato del sistema
e B ¢ la matrice di controllo

Ai fini della stabilitd non si considerano le variazioni dei comandi in quanto in
questa trattazione si valuta la stabilita a comandi bloccati, pertanto la soluzione
del sistema ha la forma seguente:

Ax(t) = Axpe™ (7.2)
dove Axy = Ax(0). Sostituendo la 7.2 nell’equazione di partenza si ottiene che:
AAxy = AAxg (7.3)

ossia A e Ax( sono rispettivamente gli autovalori e gli autovettori della matrice
A. In generale A € C
A=ntiw con w >0 (7.4)

In particolare:
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e 7 ¢ indice dello smorzamento (se n < 0) o amplificazione (se n > 0) del
sistema.

e w ¢ la frequenza del sistema smorzato o amplificato. Se w = 0 il sistema
non presenta oscillazioni.

Tuttavia, ai fini pratici, nel caso di modi periodici, & piu utile rappresentare il
sistema in termini di frequenza naturale w, (ossia frequenza del sistema non
smorzato) e in termini di coefficiente di smorzamento &, tenendo presente che:

n = —fwp (7.5)
w = wpy1-8 (7.6)

Da cui si ricava che:

2
n n n
Wy = ——tuw, /l+ 1-— 7.7
/772 +w2 /772 +w2 ( /n2 +w2> ( )

¢ = 7% (7.8)
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7.1 Stabilita dinamica longitudinale

La dinamica longitudinale & generalmente caratterizzata da due modi periodici
ossia:

e Modo di corto periodo (short period) caratterizzato da un’alta frequenza
di oscillazione ed elevato smorzamento

e Modo fugoide (o di lungo periodo) caratterizzato da una bassa frequenza
di oscillazione e uno smorzamento relativamente ridotto

7.1.1 Risultati ottenuti

Di seguito si presentano i risultati ottenuti per le tre configurazioni
Configurazione 1

Autovalori della dinamica longitudinale
T T

2
14 12 -1 08 0.6 04 0.2 0

Re())

Figura 7.1: Autovalori della dinamica longitudinale nella Configurazione 1

w=[SN)] n=RA)  wn 3
Modo Autovalore A
[rad/s] [1/s]  [rad/s] [
Corto periodo (short period) -1.2867+-1.59451 1.5945 -1.2867  2.0489 0.6280
Fugoide (lungo periodo) -0.049943+-0.183731 0.18373 -0.049943 0.1904 0.2623

Tabella 7.1: Autovalori della dinamica longitudinale nella Configurazione 1
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Configurazione 2

Autovalori della dinamica longitudinale
T T

*

=¥

12 -1 0.8 0.6 0.4 0.2 0

Re(N)

Figura 7.2: Autovalori della dinamica longitudinale nella Configurazione 2

w=I[SWN)| n=RA)  wm 3
Modo Autovalore )\
[rad/s] [1/s] rad/s] [
Corto periodo (short period) -1.3864+-2i 2 -1.3864 2.4335 0.5697
0.1895 0.2755

Fugoide (lungo periodo) -0.0522154-0.18216i 0.18216 -0.052215

Tabella 7.2: Autovalori della dinamica longitudinale nella Configurazione 2
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Configurazione 3

Autovalori della dinamica longitudinale
* T T

Re(\)

Figura 7.3: Autovalori della dinamica longitudinale nella Configurazione 3

w=I[SN[ n=RA)  wn §
Modo Autovalore A
[rad/s] [1/s]  [rad/s] [
Corto periodo (short period) -2.2583+-4.9402i 4.9402 -2.2583 54319 0.4158

Fugoide (lungo periodo) -0.055248+-0.184981  0.18498i  -0.055248

0.1931 0.2862

Tabella 7.3: Autovalori della dinamica longitudinale nella Configurazione 3
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7.2 Stabilita dinamica latero-direzionale

La dinamica longitudinale & generalmente caratterizzata da due modi aperiodici
e un modo periodico ossia:

e lo Spiral mode, un modo aperiodico poco smorzato che in certi casi puo
anche essere amplificato

e il Roll mode, un modo aperiodico altamente smorzato

e il Dutch roll mode, un modo periodico poco smorzato

7.2.1 Risultati ottenuti

Di seguito si presentano i risultati ottenuti per le tre configurazioni
Configurazione 1

Autovalori della dinamica latero-direzionale
T T T T T

Figura 7.4: Autovalori della dinamica latero-direzionale nella Configurazione 1

w=[N)| n=RN) Wn 3
Modo Autovalore \
[rad/s] [1/s] [rad/s] -]
Dutch Roll Mode -0.10275+-1.54511 1.5451 -0.10275 1.5485 0.0664
Roll Mode -4.4 0 -4.4 non definito  non definito
Spiral Mode 0.0040999 0 0.0040999 non definito non definito

Tabella 7.4: Autovalori della dinamica latero-direzionale nella Configurazione 1
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Configurazione 2

Autovalori della dinamica latero-direzionale

T T T %* T

Figura 7.5: Autovalori della dinamica latero-direzionale nella Configurazione 2

=[SV n=RA) wn 3
Modo Autovalore )\ w=[3(
[rad/s] [1/s] [rad/s] ]
Dutch Roll Mode -0.11975+-1.90731 1.9073 -0.11975 1.9111 0.0627
Roll Mode -6.7558 0 -6.7558 non definito  non definito
Spiral Mode 0.0040891 0 0.0040891 non definito non definito

Tabella 7.5: Autovalori della dinamica latero-direzionale nella Configurazione 2
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Configurazione 3

Autovalori della dinamica latero-direzionale

r %*

Im(X)

Figura 7.6: Autovalori della dinamica latero-direzionale nella Configurazione 3

w=[SA)| n=RA) wy, 3
Modo Autovalore A
[rad/s] [1/s] [rad/s] [
Dutch Roll Mode -0.1944+-2.5748i 2.5748 -0.1944 2.5822 0.0753
Roll Mode -6.2345 0 -6.2345 non definito non definito
Spiral Mode 0.0071472 0 0.0071472 non definito non definito

Tabella 7.6: Autovalori della dinamica latero-direzionale nella Configurazione 3
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Capitolo 8

Dimensionamento delle
superfici di comando

8.1 Dimensionamento dell’equilibratore

I parametri caratteristici dell’equilibratore sono due:

Ce
w

e Il rapporto = ossia il rapporto tra la corda dell’equilibratore e la corda
2
dell’ala ws ;

e Il rapporto llE ossia il rapporto tra la lunghezza dell’equilibratore e 'a-

pertura alare dell’ala ws ;

Il criterio adottato per il dimensionamento dell’equilibratore consiste in uno
studio multiparametrico in cui I'analisi non si limita esclusivamente all’effetto
dei parametri caratteristici dell’equilibratore ma si estende allo studio dell’effetto
di altri parametri come, ad esempio:

e il calettamento dell’ala wq (i, )
e la posizione orizzontale e verticale del centro aerodinamico dell’ala ws
(ossia rac,, € zac,,)
Il procedimento che si segue per I'analisi multiparametrica ¢ il seguente:

1. si calcola la deflessione dell’equilibratore in condizioni di trim per tutto i
range di velocita previsto dall’inviluppo di volo [Vsiair; Vinas|;

2. si osserva per diversi valori dei parametri precedentemente menzionati se
la deflessione dell’equilibratore necessaria per trimmare il velivolo rimane
ragionevolmente lontana dalla deflessione corrispondente al fondocorsa del
comando di equilibratore, in accordo con i requisiti di manovrabilita che
devono essere soddisfatti in tutto il range di velocita specificato. Si assume
una deflessione di fondocorsa dell’equilibratore pari a circa £20 deg
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Di seguito si presentano i risultati ottenuti:

ce

deflessione dell’equilibratore in condizioni di trim per vari valori della rapporto di cordr -

Y e T e
10 o C{Tz 2
r — FCT; =0.3
cC:z =04
5L - - -limite minimo
- - -limite massimo
=
L
= 0-
5
-10
_15 L L L L L ]
40 50 60 70 80 90 100

Vim/s]

Figura 8.1: Deflessione dell’equilibratore necessaria per trimmare il velivolo al

variare delle velocita di volo per diversi valori del rapporto di corde =
w2

deflessione dell’equilibratore in condizioni di trim per vari valori del rapporto di lunghezze lL’

wy

20
_ll_ —0.2
__________________________________ wy N I |
_ll_ =0.3
.
101 = =04
s
— =05
wy
— = =038
— 0 Lo
g Il
% - - -limite minimo
S 10 - - -limite massimo

_30 1 1 1 1
40 50 60 70 80 90 100

Vim/s]

Figura 8.2: Deflessione dell’equilibratore necessaria per trimmare il velivolo al

variare delle velocita di volo per diversi valori del rapporto lle
wy
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deflessione dell’equilibratore in condizioni di trim per vari valori del rapporto di superfici

25 5
wy
—35 =0.9
Suy
S
S_wl —0-7 L
Suy
—35 =0.6
Suy
— — 5. =0.5
g Sup =04
= Su
'{;C - - -limite minimo
- - -limite massimo

“10F
_15 L L L L L J
40 50 60 70 80 90 100

Vim/s|

Figura 8.3: Deflessione dell’equilibratore necessaria per trimmare il velivolo al
variare delle velocita di volo per diversi valori del rapporto di superfici ng
wy

deﬂeé%one dell’equilibratore in condizioni di trim per vari valori della posizione longitudinale del centro aerodinamico dell’ala w2

_IAC’W =3 m
—Tc,, =3.15m
60 Tac,, =4m
—ac,, =5bm
—Z4c,, =6 m
401 - - -limite minimo
= - - -limite massimo
=,
.@5
20 -
oL

Figura 8.4: Deflessione dell’equilibratore necessaria per trimmare il velivolo al
variare delle velocita di volo per diversi valori di zac,,,
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—Z4c,, =1lm

10+ —Zz4c,, =13 m
zAc,, =14 m
—zac,, =1.8 m
5 - - -limite minimo
. - - -limite massimo
>
)
=0
5L
10k
_15 L L L L L J
40 50 60 70 80 90 100
Vim/s|

Figura 8.5: Deflessione dell’equilibratore necessaria per trimmare il velivolo al

variare delle velocita di volo per diversi valori di zac,,,

8.2 Dimensionamento del timone

Il dimensionamento del timone consiste nel settaggio di due parametri:

e il rapporto Z—; ossia il rapporto tra la corda del timone e quella dell’intero

impennaggio verticale;
e Il rapporto f—r ossia il rapporto tra la lunghezza del timone e la lunghezza

dell’intero impennaggio verticale;
Il criterio che si adotta per il dimensionamento € quello di verificare che in
condizioni prossime allo stallo il timone sia in grado di equilibrare il velivolo a

seguito di una raffica di intensita, Avgyst = 0.2Vi14. Dal momento che si vuole

che la velocita del velivolo Vg rimanga nel piano di simmetria deve essere che:
Avg = 0 per cui facendo riferimento alle 4.5: Av = Avgyst 7% = 0.2Vgtan

che corrisponde all’incirca ad un’angolo di slideslip pari a circa AS = 15deg

A questo punto si fa riferimento alle formule linearizzate ricavate nel capitolo 4.5
interpretando lo scostamento AN come variazione del momento di imbardata

rispetto alle condizioni di equilibrio in seguito alla raffica laterale.

AN = DN A PN aps M) Ar PV g+ 2N As s1)
ov eq dp eq or eq 096, eq 00, eq

considerando nulle Ap, Ar, Ap, Ad,, e che le derivate vanno calcolate in

condizione di stallo si ha che:
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AN = 37/\f Av + oN JAY (8.2)
v stall 86T stall
Inoltre Av = Vo AB, per cui:
ON ON
AN = — VstallAﬁ‘f' e Aér (83)
81} stall 667" stall

Affinche il velivolo rimanga in condizioni di equilibrio anche in seguito alla raffica
deve essere che N'= AN = 0, per cui:

ON
o tall
57‘ = A(Sr = - 8./1\}/' = ‘/;tallAﬁ
9or stall
1 OCN
§p‘/stallswllw1 9B tall
= T ool VstanAB
= N
5PV ta1Sw: luy 30r | rall
OCuNn
— _MAB
0 Cxr
9or stall
1—0
— 5AB
Tr,3D

Dove nell’ultima equazione sono state usate le formule 6.13 e 6.78. E’ impor-
tante notare che I'unico parametro che influenza il risultato & proprio il fattore
Tr3p (rudder effectiveness) il quale dipende, nel caso del timone, solamente dal
rapporto 2—;

I risultati ottenuti sono riportati di seguito:
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Deflessione §, dell equilibratore richiesta per una variazione dell angolo di sideslip A = 15deg

80
— k=05
70 — k=075
7
60 57 =0.8
— =09
b
<50 —r =1
< - - -limite massimo del timone

qui

e

< 30

Figura 8.6: Deflessione del timone necessaria per equilibrare il velivolo in seguito
ad una raffica di intensita pari a 0.2 Van

8.3 Dimensionamento degli alettoni

Il dimensionamento degli alettoni consiste nel settaggio di due parametri:

e Il rapporto cfj ossia il rapporto tra la corda dell’equilibratore e la corda
dell’ala w; ossia quella sulla quale sono installati gli alettoni;

e Il rapporto l,le ossia il rapporto tra la lunghezza dell’equilibratore e 1’a-

1
pertura alare dell’ala wy ;

Il criterio che si adotta per il dimensionamento degli alettoni fa riferimento alla
massima variazione della velocita di rollio di regime Apy,q, (rispetto condizioni
di equilibrio) che si ottiene in seguito ad un comando di alettone di intensita
pari alla massima escursione possibile Adg e = 20 deg.

Per semplificare la trattazione si fa riferimento ad un modello semplificato del
Roll Mode riportato di seguito:

oL

95| A (8.4)

Ap +

€q

€q

In condizioni di regime (¢t = t;cgime) si ha che:

Ap(tregime) = Apma:v = Pmazx
A5(1 (tregime) - Aéamaz

Pertanto, sostituendo queste condizione nell’equazione 8.4 si ottiene

oL oL

a Pmax + =

Aaamaz =
dp 004 0

€q

eq
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Da cui:

oL
0
— A6
Pmax oL amax
P eq
1 2 oC,
§p‘/eqsw1lw1 06, qu5
- 1 V28 EYeR amax
2PVeqRwilwr g, eq
9C,
0dgq
T eapg
90, amax
dp eq

ac,

Si ricordi che la derivata T dipende da V., per cui I’analisi va effettuata per

eq
tutti i range di velocita. Si procede variando i parametri in questione fintanto

che ppqx raggiunge un range di valori compreso tra 20 deg/s e 100 deg/s
I risultati ottenuti sono riportati di seguito:

Velocita di rollio massima al comando di alettone d,,, = 20 deg per un rapporto di corde ;* = 0.3
wy

- - -limite minimo
|

_300 1 1 1 1 |
40 50 60 70 80 90 100

Vim/s]

Figura 8.7: Velocita massima di rollio in condizioni di regime al variare della
velocita di volo e per un rapporto di corde == = 0.3

Ca
Cwq
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Velocita di rollio massima al comando di alettone d,,,, = 20 deg per un rapporto di corde - = 0.4
oy

-50
-100
2150
= = =02
wy
£-200 1 |— - =0.3
wy
= e —04
-250 + —zl_ =0.5
wy
___éfzzof
300 | Ly
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Figura 8.8: Velocita massima di rollio in condizioni di regime al variare della

velocita di volo e per un rapporto di corde ‘= = 0.4
w1

Velocita di rollio massima al comando di alettone d,,,, = 20 deg per un rapporto di corde ;~ = 0.5
wy

Pmaz|deg/s]

-250

-300

- - -limite minimo
_350 T | | L L
4
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Vm/s]

Figura 8.9: Velocita massima di rollio in condizioni di regime al variare della

velocita di volo e per un rapporto di corde ‘= = 0.5
wy
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Capitolo 9

Dimensionamento del
sistema propulsivo

9.1 Bilancio delle potenze

Linea dell’ orizzonte

Figura 9.1: Schema delle forze agenti sul velivolo in fase di salita
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In questa sezione ci si pone 'obiettivo di ricavare il bilancio di potenze per il
velivolo in condizioni di crociera e pil in generale in condizioni di salita uniforme.
Considerando ’equazione del bilancio di forze 4.16 e moltiplicandola scalarmente
per la velocita del velivolo Vg, si ottiene:

dv
T~VG+W~VG+F-V(;:TtG~VG (9.1)

Dal momento che gli angoli di incidenza sono molto piccoli, allora & possibile
esprimere le componenti della forza aerodinamica applicando le 5.2 e¢ 5.3 (la
portanza laterale ¢ nulla dal momento che nel caso in esame il moto avviene nel
piano di simmetria) e inoltre & possibile ritenere la velocita del velivolo quasi
parallela all’asse X3, per cui:

—-D
F = —-Diy+-Qjs—Lky=1| 0
—L b
Vu
Vg = Vaip=10
0

b

Facendo riferimento allo schema in Figura 9.1, la forza peso W puo essere
espressa come:

—mgsin(y)
W = —mgsin(v)ip + mg cos(vy)ky = 0
mgcos() |,

Svolgendo i prodotti scalari si ottiene I’equazione di bilancio delle potenze ed
indicando con Vg = |[Vgl:

dV3

TVg — DVg —Vgsiny — DVg =m T

(9.2)

In condizioni di salita uniforme:

Ve = Va.,
T = T,
D = D

Supponendo che il velivolo operi in aria calma, allora la velocita del vento re-
lativo che investe il velivolo & uguale ed opposta alla velocita del baricentro del
velivolo stesso, ossia: Vg = —V, in particolare sono uguali i moduli delle velo-
cita: [Vg| = |V| = V = Vi per cui il bilancio di potenze in condizioni di salita
uniforme diventa:

TeqVeq = Vegmgsin(y) — DegVeq = 0 (9.3)
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Il termine T,,Veq € noto come Potenza propulsiva o potenza disponibile e gene-
ralmente viene indicata con IIr mentre il termine D, Ve, rappresenta la potenza
esercitata dalla resistenza aerodinamica e di solito viene indicata con IIp. La
differenza tra Il e IIp viene definito eccesso di potenza. In pratica, in condi-
zioni di salita uniforme, I’eccesso di potenza permette al velivolo di guadagnare
quota, in particolare se v = Odeg (ossia in condizioni di crociera), l’eccesso di
potenza deve essere nullo, e pertanto il termine I assume proprio il significato
di Potenza necessaria. Per calcolare la potenza propulsiva richiesta in fase di
salita & necessario determinare la resistenza D4, e quindi ¢ necessario aggiun-
gere all’equazione del bilancio di potenze, le equazioni di equilibrio delle forze e
del momento di beccheggio:

e Equilibrio delle forze lungo ’asse X,
Teq = mgsin(y) + Deg (9.4)

Osservazione: Si nota immediatamente che 1’equazione appena ricavata ¢
ridondante in quanto non € altro che una riformulazione dell’equazione di
bilancio di potenze

e Equilibrio delle forze lungo 'asse Z;,

Ley = mgcos(y) (9.5)

e Equilibrio del momento di beccheggio

Meg =0 (9.6)
Quindi:
C _ _mgcosy
o o
Meq =

A questo punto si procede in maniera identica a quanto discusso nel paragrafo
4.4 per il calcolo delle condizioni di trim, ossia si calcolano e, € de,, da cui
successivamente si ricava Cp,, e di conseguenza:

1
Deq = gpve%lswchcq

9.2 Dimensionamento dei propulsori

L’obiettivo € quello di determinare la potenza propulsiva richiesta in fase di
salita modo tale da riuscire a determinare la potenza dei tre motori elettrici
installati sul velivolo, infatti, la fase di salita & quella piu esigente dal punto di
vista della richiesta di potenza erogata dai motori, pertanto il dimensionamento
effettuato in questo modo garantisce il corretto funzionamento dei propulsori in
tutte le altre fasi del volo.
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I propulsori installati sul velivolo sono tre e sono costituiti da fan intubati cia-
scuno dei quali & azionato da un motore elettrico [12].

La potenza complessiva erogata dai motori elettrici I, e legata alla potenza
propulsiva attraverso una catena di rendimenti [13]:

I

My =——+
NPIFIDNM

(9.8)

Nella tabella & spiegato il significato dei rendimenti, mentre per una loro stima
si fa riferimento a [13]:

Simbolo Definizione Significato

potenza all’albero

Rendimento del motore elettrico

v potenza dei motori
otenza del flusso
la P . Rendimento del fan
potenza all’albero
otenza del getto
D P ) Rendimento del condotto del fan dovuto
potenza del flusso . . .
alle perdite per attrito viscoso e per sepa-
razione dello strato limite
otenza propulsiva
np P PIop Rendimento propulsivo

potenza del getto

Tabella 9.1: Rendimenti

La potenza erogata da ciascun motore elettrico I1gy; € banalmente:

15Y]

o (9.9)

gy =

dove Ny e il numero di propulsori.
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9.2.1 Risultati ottenuti

Di seguito sono riportati i risultati delle potenze richieste in condizioni di salita
al variare della velocita di volo e al variare dell’angolo di rampa:

Potenza propulsiva necessaria in salita al variare della velocita

1000
— =0 deg
— =b deg
800 L — =10 deg
g — =15 deg|-
= — =20 deg
Ko — =25 deg|
g 600~ v =30 deg
E’ ~v =35 deg|_
+
o 400
=
Il
&
= 200k
O | | | | | | | |

40 45 50 55 60 65 70 75 80

Figura 9.2: Potenza propulsiva richiesta in condizioni di salita per diverse velo-
cita di volo e per diversi angoli di rampa

Potenza necessaria dei motori complessiva in condizioni di salita

1500 -

— =0 deg
—v =5 deg
—~ =10 deg|
— =15 deg|_
— =20 deg
1000 - =25 deg|_
— =30 deg
——v =35 deg

500 ////

40 45 50 55 60 65 70 75 80
Vim/s]

I [EW]

Figura 9.3: Potenza complessiva richiesta ai motori elettrici in condizioni di
salita per diverse velocita di volo e per diversi angoli di rampa
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potenza necessaria di ciascun motore in condizioni di salita per un numero di motori pari a Ny = 3

500 -
— =0 deg
—v =5 deg
400 —v =10 deg
— =15 deg|
— =20 deg
— =25 deg|_
N 300 - — =30 deg
=, v =35 deg
H 200 &
100 —————’////
0 | | | | | | | |
40 45 50 55 60 65 70 75 80

Vim/s|

Figura 9.4: Potenza propulsiva richiesta a ciascuno dei tre motori elettrici in-
stallati in condizioni di salita per diverse velocita di volo e per diversi angoli di
rampa

Analizzando i risultati in Figura 9.4 si evince che per velocita comprese tra
40 m/s e 50 ms e per angoli di rampa compresi tra 0 deg (crociera) e 5 deg la
potenza richiesta a ciascun motore elettrico vale circa 70 kW che corrisponde
proprio alla massima potenza erogabile dai propulsori poiche 'installazione di
motori elettrici in grado di erogare una potenza maggiore sarebbero troppo pe-
santi e cio comporterebbe un peggioramento delle prestazioni e un arretramento
eccessivo del baricentro del che penalizzerebbe la stabilita del velivolo. Un pos-
sibile rimedio a questa limitazione ¢ quello di utilizzare, anche in fase di salita,
i thrusters che normalmente verrebbero utilizzati in fase di decollo/atterraggio
verticale.

121



9.3 Dimensionamento delle batterie

Le batterie equipaggiate dal velivolo sono costituite da celle agli ioni di litio con
le seguenti caratteristiche:

Simbolo Significato Valore Unita di misura
€e Energia specifica 1260000 KJ/m?
Pe Densita di energia 1440 KJ/kg
SOC,in  Stato minimo di carica residua 10 % -
(minimum state of residual char-
ge)

Tabella 9.2: Caratteristiche tecniche della batteria

Il dimensionamento delle batterie si effettua analizzando la potenza richiesta
in condizioni di crociera in quanto nelle altre fasi di volo il consumo della carica
della batteria puo essere considerato praticamente trascurabile visto lo scarso
tempo di percorrenza in queste fasi. In particolare si richiede che il velivolo
debba percorrere un Range pari a circa 250 km alla velocita di crociera Ve, yise =
250km/h ~ 70m/s, da cui si deduce che il tempo di percorrenza in crociera
pari a:

Range

=1h =3600s (9.10)

teruise = V
cruise

Dal grafico in figura 9.5 € riportato 'andamento della potenza propulsiva ri-
chiesta in condizioni di crociera ed in particolare la potenza richiesta per V =

‘/cruise;
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Potenza propulsiva necessaria al variare della velocita di crociera

160 -

— Ty
o | @250 km/h

140

80

60 | | | | | |
40 50 60 70 80 90 100

Vim/s]

Figura 9.5: Potenza propulsiva richiesta in condizioni di crociera

A questo punto occorre introdurre altri due rendimenti:

otenza elettrica effettiva .
P : Rendimento della batteria

® IlB = . -
potenza elettrica della batteria

otenza dei motori
® npg = P - ——: Rendimento del sistema elettrico di
potenza elettrica effettiva

erogazione della potenza

Anche in questo caso per la stima dei rendimenti si fa riferimento a [13]. Dunque
la potenza elettrica erogata dalla batteria Ilp ¢ pari a:
IIr

Il = (9.11)
npNrNDNIMTNPENB

L’energia erogata dalla batteria Ep in condizioni di crociera ¢ pari alla potenza
IIz moltiplicata per il tempo di percorrenza in crociere toyq;se. Luttavia occorre
sovradimensionare la capacita batteria in quanto occorre tener conto anche dello
stato di carica residuo minimo (SOC),;,) [13] al di sotto del quale la batteria
subirebbe danni irreversibili, per cui:

II teruise
EB(l - SOCm1n> = HBtcruise — EB = (1—?5‘% (912)

banalmente si ricavano la massa mp e il volume occupato dalla batteria Vg:

mp :EBpe (913)

VB = EB €Ce (9.14)
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I risultati ottenuti sono riportati in Tabella 9.3

Simbolo Significato Valore Unita di misura
Ep Energia della batteria 485067 KJ
mp peso della batteria 337 kg
Vi Volume della batteria 0.385 m3

Tabella 9.3: Risultati dimensionamento della batteria

9.4 Diametro dei fan

Il parametro utilizzato per il dimensionamento del diametro dei fan & il carico
sul disco p definito come il rapporto tra la spinta esercitata da ciascun motore
Tsy e Parea del disco attuatore Sy ossia il cerchio ideale descritto da ciascuna
pala del fan durante il ciclo di rotazione. Quindi:

_ Tsm
Sq

2
7r
La superficie del disco & pari a Sy = Ve dove d e il diametro del disco.

(9.15)

Analogamente a quanto fatto per il dimensionamento dei motori elettrici, anche
in questo caso & necessario effettuare il dimensionamento nella fase di volo piu
critica che corrisponde proprio alla fase di salita in quanto in tal caso la spinta
generata dai propulsori € massima; tuttavia non occorre effettuare 1’analisi per
angoli di rampa superiori a 10 deg in quanto la potenza erogata dei propulsori
non sarebbe sufficiente a sostenere il regime di salita uniforme. In Figura 9.6
e Figura 9.7 sono riportati i valori di carico sul disco ottenuti rispettivamente
per v = 5deg e v = 10deg tenendo presente che i limiti imposti sulla dimen-
sione massima dei propulsori non consentono I’'installazione di fan con diametro
superiore ad 1 m
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Carico sul disco in condizioni di salita per numero di motoriNy; = 3 per v =5 deg

6000
—d=0.5m
—d =0.75 m
5000 - d=lm |
4000 -
£
Z,
<3000 -
2000 |
1000 L L L L L L L |
40 45 50 55 60 65 70 75 30

Vim/s]

Figura 9.6: carico sul disco al variare della velocita di volo in condizioni di salita
con angolo di rampa pari a 5 deg

Carico sul disco in condizioni di salita per numero di motorilNy; = 3 per v =10 deg

—d =0.5m
8000 - —d =0.75 m
d=1m [

9000 -

7000 -

6000 -

4000 &

3000 -

2000 -

1000 | | | | | | | |
40 45 50 55 60 65 70 75 80

Vim/s]

Figura 9.7: carico sul disco al variare della velocita di volo in condizioni di salita
con angolo di rampa pari a 10 deg
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Appendice A

Flap effectiveness

Superficie portante

s free

ZLLgls,20

Striscia s appartenente alla zona Striscia s appartenente alla zona
della superficie portante interessata della superficie portante non interes-
dall’equilibratore sata dall’equilibratore

Figura A.1: Modello tridimensionale di una generica superficie portante dotata
di flap
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Si consideri la Figura A.1 che rappresenta una generica superficie portante dota-
ta di un flap che non si estende per tutta la lunghezza della superficie portante.
Considerando una generica striscia infinitesima s occorre distinguere due casi:

1° Caso La striscia s appartiene alla zona della superficie portante interessata
dall’equilibratore (evidenziata in rosso nella Figura A.1)
Indicando con:

e ) la deflessione del flap

e ZLL la linea di portanza nulla della striscia infinitesima in condizioni di
deflessione nulla del flap

o ZLL|s0 lalinea di portanza nulla della striscia infinitesima in condizioni
di deflessione non nulla del flap

e o I'angolo di incidenza formato tra la direzione individuata dalla velocita
del vento relativo che investe la striscia e la linea ZLL,

e ol 'angolo di incidenza formato tra la direzione individuata dalla velo-
cita del vento relativo che investe la striscia e la linea ZLL|s5.0

si nota che I'angolo a!° & esprimibile come somma tra I'angolo di incidenza o

e 'angolo ¢ che & proprio 'angolo formato tra gli assi ZLL; e ZLLg|sx0. Tale
angolo e funzione esclusivamente della deflessione dell’equilibratore e si annulla
se § = 0. Pertanto:

af = a (s, 6) = a, +((9) (A.1)
Analogamente a quanto fatto nel capitolo 3.2.1, si esprime il coefficiente di
portanza della striscia infinitesima C,, come funzione lineare degli angoli a; e

0:

CL., = asas + bso (A.2)
Il coefficiente by = aac§5 puo essere riscritto come:
ocC
by = —
00

0CL, Das dalot
Doy Dalot 96
8C’LS 1 aagm
das 292" 9§
N O S~

R/—/ ac¢
s 1 kX

Il parametro 7 = %é un parametro costante con la deflessione § e dipende

esclusivamente dalle caratteristiche geometriche dell’equilibratore. Tale para-
metro € noto come flap effectiveness
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2° Caso La striscia s non appartiene alla zona della superficie portante inte-
ressata dall’equilibratore (evidenziata in blu nella Figura A.1)
In questo caso, in assenza di equilibratore si ha semplicemente che:

Cr, = asay (A.3)

A questo punto si calcola la portanza complessiva della superficie portante
integrando su tutta la superficie S:

L:/dL:/lpVQCLgdS (A.4)
s 52 '

Indicando con Sh,p la superficie interessata dai flap e con Skee quella non
interessata, si ha che:
S = Sﬂap + Sfree

Quindi l'integrale diventa:

1 1
L = / *pVQCLSdS—F/ *pVQCLst
Stlap 2 2

Sfree

1 1
= / ngQ(asas + bs0)dS + / §pV2(a5as)dS (A.5)
Stlap

Stree

Considerando che in assenza di svergolamento ’angolo di incidenza e uguale
lungo tutta l’apertura alare, allora as = costante = « e dato che il profilo
aerodinamico che costituisce la superficie portante ¢ sempre lo stesso allora
anche a, = costante = a. Pertanto:

1 1
L= §pv2 (aaSﬂap + aanree + bsésﬂap) = 5;0V2 ((la (Sﬂap + Sfree) +b365ﬂap)
—_———
s
(A.6)
Tenendo presente che: L = %pVQSCL, dividendo la A.6 per %pVQS si ottiene
che:

Cp = aa + b, Sf;f“’é (A.7)
Ricordando 'espressione di by si ottiene che:
S,
Cr zaa—l—ar%é (A.8)
——
T3D

Il termine m5p = T% rappresenta proprio il flap effectiveness tridimensionale
e tiene conto proprio del fatto che il flap non ricopre interamente la lunghezza
della superficie portante. Questo parametro ¢ un indica l'efficacia dei flap nel
variare la portanza complessiva dell’intera superficie portante.

Il discorso effettuato puo essere applicato:
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e all’equilibratore: in tal caso si parlerebbe di elevator effectiveness 7. ed
elevator effectiveness tridimensionale T, 3p

e ai timoni: in tal caso si parlerebbe di rudder effectiveness 7y ed rudder
effectiveness tridimensionale T¢3p

Nel caso degli alettoni non avrebbe senso definire 1'aileron effectiveness tri-
dimensionale in quanto gli alettoni non servono ad incrementare la portanza
complessiva sull’ala intera ma servono esclusivamente a creare un momento di
rollio
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Appendice B

Distribuzione delle corde

Croot

Ctip

y>0 ‘
1

Figura B.1: Distribuzione delle corde in un’ala trapezia

In un’ala trapezia la distribuzione delle corde ¢ lineare, pertanto, indicando con
cw(y) la corda della generica ala w alla posizione y si ha che:

cw(y) = co, tc1,Y (B.1)

Per calcolare le costanti cg,, e c1,, si impongono le condizioni al contorno:

Cw (y = O) = Croot, (B 2)
Cw (y = %) = Ctip,,
Da cui si ottiene che:
C0,, = Croot,,
¢ = 2Ctipw —Crootqy (BS)

w

Pertanto:
Ctipw — Crooty, (B.4)
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