Note di meccanica del volo
Davide Micheli
Modelli di Pressione vicino a un'Ala 

La figura  è un grafico che mostra come si comporta la pressione vicino a un'ala. Tutte le pressioni sono misurate relativamente alla pressione atmosferica nella corrente libera. Le zone in blu, per esempio indicano pressioni negative rispetto all'ambiente, mentre quelle rosse indicano pressioni positive rispetto all'ambiente. Le linee di divisione fra pressione e depressione sono anch'esse indicate nel disegno 
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: Pressione vicino a un'ala

La pressione e la depressione create dall'ala si misurano agevolmente in multipli della pressione dinamica. Essa è generalmente indicata col simbolo Q. Studiando questa figura si possono imparare un sacco di cose. Per primo, si vede che il primo quarto circa dell'ala genera metà della portanza. Un'altra cosa da notare è che la depressione sul dorso è assai più importante della pressione sotto l'ala. in figura , L'ala sta volando con un angolo di attacco di 3 gradi,un ragionevole valore di "crociera" . 

In questa situazione, non c'è quasi pressione sotto l'ala; in verità c'è quasi più depressione. La sola ragione per cui l'ala regge il peso dell'aereo è che c'è molta più depressione sul dorso dell'ala. ( C'è una piccola pressione positiva sulla parte posteriore del ventre dell'ala, ma resta il fatto che la depressione sul dorso fa più del 100% dello sforzo necessario a sostenere l'aeroplano.) 

Ad angoli di attacco più alti, sul ventre dell'ala si generano pressioni positive (più alte di quella atmosferica ), ma sempre meno pronunciate delle depressioni che si sviluppano sul dorso. 
Curvatura delle Linee di Flusso

La figura.  mostra cosa succede vicino all'ala quando cambiamo l'angolo di attacco:
 si può vedere che come cambia la velocità, cambia anche la pressione. [image: image1.png]



figura. : Flusso e pressione vicino all'ala

Vien così fuori che dato il campo di velocità, risulta determinabile il campo di pressione. Ci sono due modi per calcolarlo, sappiamo che l'aria ha una massa muovendosi avrà una quantitaà di moto. Se le particelle d'aria seguono un percorso curvo, su di esse deve agire una forza risultante, secondo, le leggi di Newton 

La pressione da sola non da alcuna forza risultante; è necessaria una differenza di pressione cosicchè un lato della particella venga premuto più dell'altro. Per cui la regola è questa: Dove le linee di flusso sono curve, la pressione ha un gradiente, ossia cambia da punto a punto secondo una determinata direzione 

Si può vedere nelle figura che le linee di flusso a curvatura stretta corrispondono ad alti gradienti di pressione e viceversa. 

Volendo conoscere la pressione in ogni punto, si può partire da qualche parte e sommare i cambiamenti, punto a punto lungo il percorso che si segue. Questo metodo è matematicamente tedioso (ma tanto chi lavora è un computer..), ma funziona. Funziona persino in situazioni in cui il principio di Bernoulli non è immediatamente applicabile. 

Il Principio di Bernoulli 

Discutiamo ora un secondo modo con cui la pressione è legata alla velocità, detto principio di Bernoulli. nei casi in cui questo principio è applicabile (la maggior parte), questo è di gran lunga il metodo più semplice ed elegante. 

Il principio di Bernoulli deriva dalla legge di conservazione dell'energia. Esso prende in considerazione l'energia cinetica dell'aria in movimento e l'energia potenziale immagazzinata nell'elasticità dell'aria. Proprio come l'energia può essere immagazzinata in una molla arrotolata, così l'energia viene immagazzinata nell'aria compressa. 

La pressione, indicata con Pressure, P, è (per definizione) una forza per unità di area, il che equivale dimensionalmente a energia per unità di volume: 
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P =pressione =energia potenziale per unità di volume (1)

Evidentemente poi, l'aria in movimento possiede energia cinetica come ogni massa che si muove
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½  v² = Energia Cinetica per unità di volume (2)

dove v è la velocità locale, e  (la lettera greca "rho" ) è la densità (massa per unità di volume) 

Combinando quanto sopra, si conclude: 

P + ½  v² = Energia Meccanica per unità di volume (3) 

Adesso facciamo l'ipotesi approssimativa di ignorare altre forme di energia non meccanica (reazioni chimiche, calore prodotto dall'attrito, etc..), e di non aggiungere altra energia all'aria tramite pompe, eliche, o che altro. Allora, basandoci sulla legge che l'energia totale non può cambiare, concludiamo che l'energia meccanica di una particella d'aria che passa vicino all'ala resta costante. 

Ora, se il termine a destra di equation 3 è una costante, vuol dire che quando una particella d'aria aumenta la sua velocità, deve diminuire la sua pressione, e viceversa. Questa relazione viene detta Princio di Bernoulli 

	Alta velocità vuol dire bassa pressione, e viceversa,

	per ogni data particella d' aria.


Il principio di Bernoulli non si può applicare se nel processo hanno un peso importante altre forme di energia che non siano l'enegia cinetica e quella potenziale di pressione. In particolare, nello "strato limite" molto vicino alla superficie di un'ala, l'energia viene costantemente dissipata (trasformata in calore) per attrito. Fortunatamente, lo strato limite è in genere molto sottile (eccetto vicino allo stallo), e se lo ignoriamo del tutto il principio di Bernoulli ci da delle risposte essenzialmente corrette. 

Equazioni del volo sul piano di simmetria
Definizioni
· L'assetto, che si definisce come l'angolo tra la fusoliera e l'orizzonte. 

· L'angolo di rampa, che è semplicemente l'angolo tra la traiettoria di volo e l'orizzonte. 

· L'angolo di calettamento dell'ala, che è l'angolo con cui le ali sono collegate all'aereo
Queste quantità sono collegate all'angolo di incidenza da una semplice formula: 
	Angolo d'Assetto + Angolo di calettamento = Angolo di Rampa + Angolo d'Incidenza
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Estendendo i flaps si ottiene l'aumento di vari gradi dell'angolo di calettamento5 dell'ala. Bisogna essere sempre ben consci della regolazione dei flaps che si stà utilizzando, ed è altrettanto necessario essere in grado di riconoscere la differenza tra "angolo d'assetto" e "angolo d'assetto più angolo di calettamento dell'ala". Qualsiasi sia la regolazione dei flaps, a quella regolazione corrisponderà sempre lo stesso angolo di calettamento dell'ala, mentre l'angolo d'incidenza dipende solo dall'assetto e dalla direzione di volo
Supponiamo d’ora in poi per semplicità che l’angolo di calettamento sia nullo.

Definito il piano di simmetria allora è possibile scrivere le quattro componenti canoniche delle forze agenti ( spinta, portanza , peso, resistenza) come mostrato:
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In generale l’asse di simmetria del velivolo non è orientato come la velocità lungo la traiettoria.

Per quanto assetto ed angolo d'incidenza siano correlati, essi non sono esattamente la stessa cosa. L'assetto si misura rispetto all'orizzonte mentre l'angolo d'incidenza si rapporta al vento relativo. Bisogna essere cauti in tutte le situazioni in cui il vento relativo non è parallelo all'orizzonte
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Lo scopo principale di questo capitolo è chiarire i concetti di portanza, resistenza, trazione e peso  Nei libri di testo per piloti vengono essi vengono chiamati anche le quattro forze .

Il vento relativo che agisce sull'aereo produce una certa quantità di forza che è denominata la forza aerodinamica totale. Questa forza può essere suddivisa in due componenti principali, denominati portanza e resistenza. 

· La portanza è la componente della forza aerodinamica perpendicolare al vento relativo (che è una direzione parallela ma con verso opposto al vettore velocità dell’aereo, o direzione di volo). 

· La resistenza è la componente della forza aerodinamica parallela al vento relativo (ovvero opposta alla velocità dell’aereo o direzione di volo). 

· Il peso è la forza diretta verso il basso dal centro di massa dell'aereo verso il centro della terra. È proporzionale alla massa dell'aereo moltiplicato la accelerazione del campo gravitazionale. 

· La trazione è la forza prodotta dal motore. È diretto in avanti lungo l'asse del motore (che è solitamente più o meno parallelo all'asse longitudinale dell'aereo). 

Queste sono le definizioni ufficiali:

 
La figura.1 mostra l'orientamento delle quattro forze quando l'aereo effettua una discesa in "volo-lento" con assetto cabrato e motore che eroga potenza. 

Similmente, la figura.2 mostra le quattro forze durante una discesa ad alta velocità. L'angolo d’attacco è molto più ridotto, e ciò e congruo con la maggiore velocità relativa 

Per concludere, la figura.3 mostra durante una cabrata. L' angolo di attacco, la portanza e la resistenza hanno la stessa grandezza della figura 4.2
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Figura.1: Le Quattro Forze – Discesa a bassa velocità 
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Figura.2: Le Quattro Forze – Discesa ad alta velocità
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Figura.3: Le Quattro Forze – Cabrata 
Si noti che le quattro forze sono definite facendo riferimento a tre sistemi coordinati differenti: infatti la portanza e la resistenza sono definite facendo riferimento al vento relativo, mentre la gravità è definita in rapporto alla terra e la trazione è definita in relazione all'orientamento dell'aereo. 
Le proiezioni di queste forze lungo il riferimento costituito dagli assi velocità V e portanza L sono:
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Le equazioni relative al bilancio delle forze in gioco, per il volo sul piano di simmetria dell’aereo, espresse sul riferimento appena citato sono:
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se α=0  cioè lasse x è diretto come la velocità allora e le equazioni si riducono a 
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pertanto il disegno diviene il seguente
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La situazione più importante nella ci si preoccupa particolarmente  delle forze che agiscono sull’aereo è durante la virata. Durante una virata con elevato angolo di bank, il vettore della portanza risulta essere inclinato a sinistra o a destra della verticale. Per sostenere il peso dell'aereo e permettere che l'aereo effettui la virata, la portanza deve essere significativamente più grande del peso. Ciò ci conduce alla nozione di fattore di carico , successivamente discusso 
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Il fatto fondamentale è che la trazione è solitamente quasi uguale (ed opposta) alla resistenza e la portanza è solitamente quasi uguale (ed opposta) al peso moltiplicato il fattore di carico.

Fattore di carico e Portanza
In volo, trascurando il consumo di carburante, la portanza L è uguale al peso moltiplicato per il fattore di carico ηc.

· L=portanza = ½ ρV2 × area × coefficiente di portanza = ½ ρV2 × S × CL
· La quantità ½ ρV2 è chiamata pressione dinamica,
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Se la velocità rispetto all’aria diminuisce, il coefficiente di portanza deve aumentare. Questa relazione è illustrata in figura
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Relazione tra Coefficiente di Portanza ed Angolo d’Incidenza

Consideriamo ora un fatto nuovo: il coefficiente di portanza è una funzione dell’angolo d’incidenza. Questa relazione è illustrata in figura sotto. Notare che per angoli d’incidenza piccoli, il coefficiente di portanza è sostanzialmente proporzionale all’angolo d’incidenza. L’angolo d’incidenza che dà il massimo coefficiente di portanza è chiamato “angolo d’incidenza critico” ed è evidenziato sulla figura.
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 Coefficiente di portanza rispetto all’angolo d’incidenza
Combinando i due grafici si può allora risalire ad unn dato valore del coefficiente di portanza CL, a partire da un dato angolo di incidenza α, o viceversa come mostrato in figura:
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La velocità rispetto all’aria è in relazione all’angolo d’incidenza 

Vediamo che ad un particolare valore di V, come VNE, corrisponde un particolare coefficiente di portanza che, a sua volta, corrisponde ad un certo angolo d’incidenza. Lo stesso si può dire della maggior parte dei valori di V, come VY. La cosa funziona anche alla rovescia: ogni angolo d’incidenza corrisponde ad una particolare velocità (supponendo di conoscere la portanza prodotta).
esistono una serie di angoli di incidenza vicini all'angolo critico che producono tutti quasi lo stesso coefficente di portanza (ciò in quanto la curva del coefficente di portanza rispetto all'angolo di incidenza è quasi piatta, in alto). Tutti i valori del coefficente di portanza in questo intervallo corrispondono all'incirca alla stessa velocità — detta VS, velocità di stallo.

Se il peso varia allora a parità di CL  varia anche la velocità per ottenere quel CL.. Per esempio ricavando la Velocità V allora si osserva che se il peso si riduce della metà sarebbe necessario un decremento di velocità del 30% circa:
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Resistenza

La figura  mostra una situazione dove l'aria che fluisce lungo una superficie genera una gran quantità di resistenza di attrito. Infatti la zona dove l'aria in rapido movimento è vicino alla superficie esterna risulta essere molto estesa. Al contrario, ci sarà pochissima resistenza di pressione perché la zona frontale è estremamente ridotta.
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Figura : Orientamento del flusso d’aria e Resistenza d’Attrito

La resistenza di attrito è proporzionale alla viscosità del fluido. Fortunatamente, l'aria ha una viscosità piuttosto bassa, in modo che, nella maggior parte delle situazioni, la resistenza di attrito è piccola in confronto alla resistenza di pressione. Al contrario, la resistenza di pressione non dipende tanto dalla viscosità quanto dalla densità totale dell'aria
 
La resistenza di attrito e la resistenza di pressione creano una forza proporzionale all’area interessata ed al quadrato della velocità relativa. La parte della resistenza di pressione che un'ala produce dipende dalla quantità di portanza prodotta. Questa parte della resistenza è chiamata resistenza indotta. Il resto della resistenza — tutto tranne la resistenza indotta — è chiamata resistenza parassita


La parte della resistenza parassita che non è dovuta all’attrito è chiamata resistenza di forma perché è estremamente sensibile alla forma dell'aereo
Coefficienti 

È spesso conveniente scrivere la forza della resistenza come numero adimensionionale (il coefficente di resistenza) moltiplicato un insieme di fattori che caratterizzano la situazione : 

Resistenza = ½ V 2 × area × coefficiente di resistenza = ½ V 2SCD 
dove la ( lettera greca "rho") è la densità dell'aria, la V è la vostra TAS (True AirSpeed) e la superfice è quella dell'ala (eccettuata l'area della fusoliera ecc.). 

Similmente, esiste un coefficente di portanza : 
Portanza = ½ V 2 × area × coefficiente di portanza = ½ V 2SCL  

Una cosa piacevole circa queste equazioni è che il coefficente di portanza ed il coefficente di resistenza dipendono come3 già visti dall'angolo dell'attaccoIl coefficiente di portanza è un rapporto che misura quanto efficacemente un’ ala è in grado di trasformare la pressione dinamica disponibile in una aspirazione utile diretta sopra l'ala. Un profilo alare tipico può realizzare un coefficente di portanza intorno a 1,5 senza flap; anche con i flap è difficile realizzare un coefficente di portanza maggiore di 2,5 circa. 

La figura sotto mostra come i vari coefficenti dipendono dall'angolo dell'attacco. La parte di sinistra della figura corrisponde alle più alte velocità relative (angoli dell'attacco più bassi). Si noti che la curva del coefficiente di portanza è stata ridotta di un fattore dieci per farla adattare al grafico. Gli aerei sono macchine realmente buone a produrre molta portanza con poca resistenza. 

Nel range che corrisponde al volo normale (diciamo 10 gradi di angolo di attacco o meno) possiamo fare le seguenti approssimazioni, che chiamerò il modello-base Portanza/Resistenza 
· il coefficente di portanza è proporzionale all'angolo dell'attacco, 

· il coefficente di resistenza indotta CD è proporzionale al quadrato dell'angolo dell'attacco 

· il coefficente di resistenza parassita CD0 è essenzialmente costante. 
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Ad angoli di attacco più alti (che si avvicinano o superano l'angolo di attacco critico) queste approssimazioni non sono più valide.

Il coefficiente di resistenza parassita e la resistenza indotta diventeranno velocemente molto grandi. Non ci saranno rapporti semplici di proporzionalità. I dettagli non sono di molto interesse per la maggior parte dei piloti, per il seguente motivo: si tende a recuperare uno stallo non appena esso si verifica, cosicchè non si passa molto tempo nel regime di stallo. 
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Figura  Coefficenti versus Angolo di Attacco 

Forze

La figura sotto mostra le forze corrispondenti. Vediamo che mentre il coefficente della resistenza parassita è più o meno costante, la forza della resistenza parassita aumenta con la velocità relativa. Se qualcuno vi dice che il "la resistenza è... una funzione della velocità relativa" dovete chiedergli se per "resistenza" si riferisce al coefficiente di resistenza, alla forza di resistenza, o (come discusso sotto) alla potenza della resistenza.
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Figura : Forze versus Velocità 

Possiamo inoltre vedere nella figura che la curva della forza della portanza è perfettamente costante, che è quanto ci si aspettava, poiché la figura è stata costruita usando il principio che la forza della portanza deve essere uguale al peso dell'aereo; è un discorso parallelo a quando ho convertito l'angolo di attacco in velocità relativa. 
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Il punto più basso nella curva della forza della resistenza totale corrisponde alla V L/D e dà il miglior rapporto Portanza/Resistenza.. 

Lo Stallo

Con lo stallo si verificano un numero particolare di cose, inclusa la perdita del vertical damping. 

*   Definizioni:

· Lo stallo avviene all'angolo di attacco critico. 

· L'angolo di attacco critico è il punto oltre il quale all'aumento dell'angolo di attacco non corrisponde un ulteriore aumento della portanza. 

· Il regime di non stallo si riferisce ad angoli di attacco inferiore all'angolo di attacco critico, il regime di stallo si riferisce ad angoli di attacco superiori all'angolo di attacco critico. 

Lo stallo avviene in un punto particolare della curva del coefficiente di portanza.. Vale la pena esplorare la relazione. La figura.5 mostra due curve: la velocità verticale con la velocità, ed il coefficiente di portanza con l'angolo di attacco. C'è una profonda correlazione fra coefficiente di portanza e velocità, se il CL è piccolo l'aereo deve volare ad alte velocità per sostenere il suo peso. 
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Figura 5: Curva della potenza correlata alla curva del coefficiente di portanza


Il coefficiente di portanza ha un massimo, quindi la velocità ha un minimo. Per la velocità questo minimo è chiamato velocità di stallo ed indicato con VS. 
Volare oltre lo stallo?
Ora siamo nella posizione di rispondere alla domanda che spesso causa molta confusione: possiamo volare "oltre" lo stallo? Alcune persone rispondono affermativamente, altre negativamente. La risposta dipende dalla curva cui ci riferiamo. 

· Sì, è definitivamente possibile volare ad un angolo di attacco più alto dell'angolo di attacco critico (Potrebbe richiedere abilità sovrumane per superare le caratteristiche patologiche della manovrabilità a questo regime, ma in via di principio è possibile mantenere un angolo di attacco "stallato" indefinitivamente). 

· No, non è possibile sostenere il volo a velocità inferiori a quella di stallo. 

In figura 5, il coefficiente della curva di portanza non finisce allo stallo, semplicemente piega verso il basso. Egualmente la curva di potenza non finisce con lo stallo, ma torna indietro e in basso a forma di gancio. La forma a gancio di quest’ultima è correlata alla piega verso il basso della prima.

Lo possiamo dire in un altro modo: nel regime di stallo, la portanza diminuisce con l’aumento dell’angolo di attacco, sicchè la velocità richiesta per sostenere il peso dell’aeroplano deve aumentare mentre l’aeroplano è sempre più stallato
Nel regime di stallo l’aereo ha un alto coefficiente di resistenza che tende ad aumentare. Quindi serve moltissima potenza per mantenere il volo livellato in questo regime. 


Tuttavia, anche in regime di stallo, le ali producono abbastanza portanza da sostenere il peso dell’aeroplano. La portanza non va a zero nello stallo. Piuttosto il coefficiente di portanza raggiunge il suo massimo allo stallo


In certi aeroplani lo stallo si verifica improvvisamente, perché c’è un angolo piuttosto brusco nella curva del coefficiente di portanza, come mostrato nella figura.6. Appena sotto l’angolo critico di attacco, c’è un buon vertical damping, appena sopra esiste un forte vertical damping negativo. 
[image: image24.png]Cofficente.

@i Portanza

Angolo di Attacoo

| E—
‘Regime Non | Regime
Stallato i Stallo





Figura.6: Pessimo comportamento allo stallo

VIRATE
Spirali in picchiata 

La gente pensa di sapere da che parte è l’alto, ma non è vero. I canali semicircolari nel vostro orecchio interno vi dicono quale è l’alto per alcuni secondi, ma dopo di questo non si può più giudicare senza vedere con gli occhi. 

Se potete vedere l’orizzonte, questo vi dice da che parte è l’alto. Se potete vedere la terra sotto di voi, questa vi dice in che direzione state virando. Se avete un orizzonte artificiale ed un indicatore di virata e siete in grado di utilizzarli siete “a cavallo”. Ma supponiamo che stiate volando in nube, o sopra una zona non illuminata in una buia serata con cielo coperto. Se si allontana lo sguardo dagli strumenti, non si può avere idea su da che parte sia l’alto, o da che parte si stia virando. 

Prima o poi l’ala si inclinerà e questa inclinazione andrà aumentando abbastanza rapidamente (a causa della tendenza all’accentuazione dell’inclinazione (overbanking),). 

Sintesi 

Il risultato viene definito una spirale in picchiata, con l’appropriato nomignolo di spirale funebre. Ad eccezione dell’impatto contro un ostacolo, la spirale in picchiata è praticamente l’unico modo di distruggere inavvertitamente un aeroplano.

La seguente sotto-sezione fornisce un sintetico quadro della situazione; 
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Figura : Le forze in una virata accentuata 

Durante il volo livellato, la forza di gravità diretta in basso viene esattamente cancellata dalla portanza prodotta dalle ali, che deve dunque essere pari ad una tonnellata. 

Nella virata, invece, le ali devono produrre forza sufficiente non solo per sopportare il peso dell’aereo (verticalmente), ma anche per cambiare la direzione del moto dell’aeroplano (orizzontalmente). Le forze in gioco possono essere cospicue. In una virata a 60° raddoppia la richiesta di portanza, mentre in una virata a 75° essa diventa quattro volte.
Per semplicità supponiamo una virata su un piano con angolo di inclinazione sull’asse di rollio di  (=60°.
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Pertanto a parità di CL, a causa della virata, per mantenere la portanza e così bilanciare il peso si ha che la velocità è dovuta aumentare di 1.41 volte la velocità del volo rettilineo
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Figura : Le forze in una virata molto accentuata 
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Figure : Fattore di carico rapportato all’angolo d’inclinazione 

La velocità trimmata aumenta in modo drammatico, come illustrato nella figura sotto. In una virata a 60°, l’aeroplano tenderà a mantenere una velocità che è all’incirca il 141% della sua velocità trimmata ad ali livellate. In una virata a 75%, la velocità trimmata è pres’a poco il doppio del normale. In ogni aeroplano che io conosca, partendo da una velocità di crociera e poi raddoppiandola, ci si troverà molto al di là della VNE (velocità “never-exceed”). Questo crea l’immediato rischio di cedimento strutturale, specie se poi si fa qualche fesseria, come ad esempio tirare la barra a cabrare. 
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Figura - Velocità trimmata rapportata all’angolo d’inclinazione 

A causa della intrinseca tendenza ad aumentare l’inclinazione (overbanking), l’angolo di virata continuerà a salire. La velocità, il rateo di discesa ed il fattore di carico aumenteranno di conseguenza. 
Angoli ed Assi e Momenti
Sono solitamente nominati in questo modo:

Assi:  Imbardata, Beccheggio, Rollio (yaw, pitch, roll)
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	Terminologia usata
	    
	Vecchia Terminologia

	asse di beccheggio
	    
	asse trasversale

	stabilità sull’asse di beccheggio
	    
	stabilità longitudinale

	asse di rollio
	    
	asse longitudinale

	stabilità sull’asse di rollio
	    
	stabilità laterale

	asse di imbardata
	    
	asse verticale

	stabilità sull’asse di imbardata
	    
	stabilità direzionale


Il termine assetto descrive l’orientamento degli assi dell’aereo rispetto alla Terra. L’assetto è definito da tre angoli: l’angolo di prua,  l’angolo di assetto e l’angolo di inclinazione
Per posizionare l’aereo in un determinato assetto, partendo da un aereo in volo livellato (cioè con gli assi X e Y orizzontali) e con la prua rivolta a Nord. Quindi:

· Si rota l’aeroplano attorno al suo asse di imbardata di un angolo pari all’angolo di prua specificato. Un angolo positivo corrisponde ad una rotazione in senso orario visto dall’alto, in modo che un angolo di prua di 090° corrisponde ad una prua ad Est, ed un angolo di prua di 180° corrisponde ad una prua ad Sud. 

· Si rota l’aeroplano attorno al suo asse di beccheggio di un angolo pari all’angolo di assetto specificato. Un angolo positivo corrisponde ad un assetto a muso in su. 

· Si rota l’aeroplano attorno al suo asse di rollio di un angolo pari all’angolo di inclinazione specificato. Un angolo positivo corrisponde ad una rotazione in senso orario visto da dietro
	
	asse Z
	asse Y
	asse X

	Rotazione
	imbardata
	beccheggio
	rollio

	Angolo
	prua
	assetto
	inclinazione


Coppie e Momenti intorno agli assi

"Coppia" e "Momento" sono due nomi di una stessa cosa. In particolare,

· Un momento di rollio è una coppia attorno all’asse di rollio. 

· Un momento di beccheggio è una coppia attorno all’asse di beccheggio. 

· Un momento di imbardata è una coppia attorno all’asse di imbardata

Un esempio: il carburante ed il carico causano un momento di beccheggio che dipende dal loro posizionamento longitudinale. Analogamente, genereranno un momento di rollio se saranno caricati asimmetricamente verso destra o verso sinistra
I momenti principali intorno agli assi sono:

	MOMENTO
	ASSE
	CAUSA
	nota

	Lβ
	x
	Angolo di derapata β intorno a z
	Variazione Momento intorno all’asse di rollio: : stabilità statica laterale

	Lr
	x
	Velocità angolare r intorno a z
	“

	Lp
	x
	Velocità angolare p intorno a x
	“

	Nβ
	z
	Angolo di derapata β intorno a z
	Variazione Momento intorno all’asse di derapata: stabilità statica direzionale

	Nr
	z
	Velocità angolare r intorno a z
	“

	Np
	z
	Velocità angolare p intorno a x
	“

	Mα
	y
	Angolo di assetto α intorno a y
	Variazione Momento intorno all’asse di beccheggio: stabilità statica longitudinale


	Mq 
	y
	Velocità angolare q intorno a y
	“

	Mά
	y
	Velocità angolare p intorno a x
	Effetto non stazionario nello studio dei moti transitori sul ritardo del DownWash



[image: image31]
Lβ<0
In pratica non esiste una stabilità laterale intrinseca in quanto le forze aerodinamiche giacciono sul piano verticale x,z e dato un angolo  (  nulla interviene a riportare il velivolo nella configurazione originaria.

Si considera il momento di rollio dovuto ad Lβ intorno all’asse x a causa della presenza di  un angolo di derapata β>0

Esso tende a portare  l’asse z su y.

Esistono 3 contributi principali: 

· Angolo diedro;

· Ali a Freccia;

· Ali in posizione alta sulla fusoliera;

Angolo Diedro:
La parola viene dal greco, letteralmente "due aerei", e sta a significare che le due ali non sono complanari, come mostrato in 
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In presenza di diedro, qualsiasi flusso d'aria non coordinato laterale colpirà la parte inferiore di un'ala e la parte superiore dell'altra, come mostrato in figura sotto. Ciò significa che un'ala sarà spinta verso l'alto, mentre l'altra verso il basso. Provando tutti gli angoli tra il vento relativo e le ali, si troverà invece che l'angolo di attacco aumenta sull'ala sopravento, e diminuisce nell'ala sottovento. La differenza di portanza produce un momento di rollio. Il processo per mezzo del quale un flusso d'aria scoordinato produce un momento di rollio viene chiamato un accoppiamento scivolata-rollio; il diedro ne costituisce un buon esempio.
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nel disegno sotto è riportata la scomposizione vettoriale delle forze che determinano il momento di rollio, si noti che sull’ala sopravento l’angolo di incidenza aumenta di Δα, viceversa l’ala sottovento vede il suo angolo di incidenza rispetto al vento relativo ridursi di Δα.

Poiché la portanza, in condizioni di prestallo, aumenta all’aumentare dell’angolo di incidenza ne risulta una maggiore portanza sull’ala sopravento rispetto a quella sottovento.

[image: image34]
la componente orizzontale della portanza (Lorizz), se esiste un certo braccio dal centro di massa G del velivolo, produce una coppia che tende a disporre il velivolo con la prua orientata secondo V, ovvero tende ad annullare automaticamente la derapata β:
Altri miti sul diedro riguardano i vettori portanza delle due ali. La risposta giusta è la stessa: in assenza di scivolata ( cioè di derapata beta) il diedro non ha effetto. Finchè l'aria proviene dal davanti, i vettori portanza sono disposti simmetricamente, come mostrato in figura .
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Figura : Vettori portanza simmetrici
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Ali a freccia:

Se si mette un aereo con ala a freccia in scivolata, l'ala che si trova più avanti produce più portanza. Quell'ala (l'ala sinistra nella figura) presenta effettivamente una maggiore esposizione al flusso dell'aria.
E' un errore diffuso ritenere che l'aumentata esposizione spieghi la maggiore portanza. L'errore consiste nel trascurare il fatto che, mentre presenta maggiore esposizione, essa necessariamente presenta una corda inferiore. A parità di altri fattori, la portanza è proporzionale alla superficie alare, e si sa che durante la rotazione tale area non cambia. La spiegazione corretta ha più a che fare con la direzione del flusso dell'aria. L'aria che scorre lungo il profilo alare non produce portanza.
La portanza è dovuta alla componente normale al bordo di attacco dell’ala

L'idea chiave è che la componente nella direzione della corda del flusso dell'aria è maggiore per l'ala di sinistra. (la portanza è proporzionale all’angolo di attacco del vento sull’ala. L’ala più avanti ha un angolo di attacco maggiore e dunque risulta una portanza maggiore)
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 Un aereo con ali a freccia in scivolata

dal punto di vista vettoriale si ha la seguente: 


[image: image39] 
dal disegno appare evidente che la componente efficace sull’ala destra è maggiore di quella sull’ala sinistra:
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si deduce che l’ala B si alza e come nel caso del diedro produce una componente orizzontale di portanza che moltiplicata per la distanza del centro di massa, produce un momento che tende ad annullare l’angolo di derapata β

Ala in posizione alta sulla fusoliera
Il diedro è solamente una delle ragioni per cui un aeroplano può avere un accoppiamento scivolata-rollio. Un aereo ad ala alta può avere una certa quantità di accoppiamento scivolata-rollio a causa degli effetti di interferenza. Cioè, quando l'aereo è in scivolata, la fusoliera interferisce con il flusso dell'aria sull'ala. Come mostrato nelle figure sotto, le linee di flusso devono curvare leggermente, per fluire attorno alla fusoliera. Ciò crea una spinta verso l'alto alla radice dell'ala sopravento, e verso il basso alla radice dell'ala sottovento. Questo crea un momento di rollio che tende a sollevare l'ala sopravento.
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 Redirection — Aereo ad ala alta in scivolata (1)
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 Redirection — Aereo ad ala alta in scivolata (2)

Come mostrato sotto, per un aereo ad ala bassa l'effetto è al contrario. C'è una ascendenza alla radice dell'ala sottovento ed una discendenza alla radice dell'ala sopravento. Questo contribuisce ad una quantità di accoppiamento scivolata-rollio negativa.
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 Redirection — Aereo ad ala bassa in scivolata (1)
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 Redirection — Aereo ad ala bassa in scivolata (2)


Un effetto di interferenza connesso è mostrato in figura sotto. Una fusoliera che si muove lateralmente attraverso l'aria è un oggetto molto poco allineato con le linee di flusso dell'aria. Sottovento rispetto ad un simile oggetto, ci si aspetta di trovare una grande e disordinata turbolenza. L'aria in turbolenza produce una portanza inferiore, quando fluisce sull'ala.
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 Turbolenza — Aereo ad ala alta in scivolata
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 Turbulence — Aereo ad ala bassa in scivolata


Dal momento che l'aria più importante per l'ala viene dal davanti e dal basso, questo tipo di interferenza è più pronunciato in un aeroplano ad ala alta; la fusoliera si trova in una posizione più forte per disturbare il flusso d'aria rilevante
La rilevanza dell'effetto di turbolenza è molto difficile da prevedere. Dipenderà non solo dalla forma della fusoliera, ma anche dai dettagli della finitura della superficie. Dipenderà anche in maniera molto poco lineare dalla velocità relativa e dall'angolo di scivolata.

In generale, gli effetti di interferenza significano che (per ottenere un'adeguata quantità di accoppiamento scivolata-rollio) gli aerei ad ala bassa tipicamente hanno bisogno di un maggior diedro rispetto agli aerei ad ala alta (la posizione alta dell’ala produce un momento negativo di rotazione attorno all’asse longitudinale dell’aereo. Questo momento aumenta con il valore dell’angolo di derapata beta. Se un aereo è ad ala bassa per migliorare la manovrabilità allora si può intervenire sulla stabilità aumentando l’angolo diedro dell’ala bassa). 
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Nβ>0
È un momento che si genera intorno all’asse z ed è dovuto alla presenza di un angolo di derapata β>0, per esempio causato da una raffica trsversale.
Il momento deve essere maggiore di zero in quanto deve annullare la derapata cioè deve portare l’asse x su y. Pertanto il momento deve tendere ad orientare il velivolo nella direzione della raffica
È importante mantenere minimo l’ angolo di scivolata , ovvero assicurarsi che l’aereo stia puntando nella stessa direzione in cui si sposta , nell’aria. È importante per diverse ragioni: 

· Efficienza: se vuoi virare a sinistra non ha senso lasciare che la manovra inizi con una grande e inopportuna imbardata a destra. Inoltre, tutto quello scivolamento provoca molta resistenza inutile. 

· Comfort: i passeggeri detestano essere sbatacchiati da una parte all’altra. In molti aerei da addestramento, il pilota siede talmente vicino al fulcro (il centro di massa) che non si rende conto dell’effetto che l’imbardata può avere, dalla sua posizione. 

· Sicurezza: mentre se stalli in volo coordinato il muso semplicemente picchia dritto, se provi a stallare in volo sufficientemente scoordinato, andrai in vite (vedi cap. 18) o in un brusco rollio , da cui è molto più difficile recuperare. 

Mantenere un angolo di imbardata nullo richiede un uso coordinato di alettoni e timone, così che i piloti parlano di “angolo di scivolata nullo” o “buona coordinazione” in maniera quasi equivalente

Esistono due contributi principali per un momento positivo :

· La coda

· Il drag (resistenza aerodinamica) maggiore sull’ala sopravento.

Un momento negativo è invece accentuato dal contributo del flusso d’aria proveniente dall’elica:

· Helical Propwash 

Coda 
La Figura mostra una situazione in cui la direzione dell’aereo è stata disturbata dal suo normale allineamento con il flusso dell’aria. Ci sono molti modi in cui ciò può accadere, compresa una raffica di vento, un breve scoordinamento dei controlli, eccetera. 
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risposta ad un angolo di imbardata


In questa situazione, il vento relativo è incidente il piano di deriva e sul timone secondo un certo angolo. Come qualsiasi altro profilo alare, la combinazione deriva/timone produce portanza in funzione dell’angolo di attacco, di modo che produrrà una forza (e quindi un momento torcente) che tende a riallineare l’aereo con il vento. Diremo che l’aeroplano ha una buona stabilità sull’asse verticale. 

In linguaggio colloquiale, la stabilità sull’asse verticale è detta anche `` tendenza a fare la banderuola ”. Ovvero, l’aereo tende ad allinearsi al vento relativo, proprio come fa una banderuola.
Dal punto di vista vettoriale si ha la seguente:

il centro di pressione aerodinamica della fusoliera si trova avanti al centro di massa del velivolo. Allora in corrispondenza di una derapata con angolo β positivo si ha una rotazione negativa attorno all’asse z che tende ad amplificare la derapata β.

Pertanto la necessità di stabilità richiede che Nβ>0. questo può essere realizzato attraverso le superfici di coda.
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Drag sull’ala sopravento
Gli effetti aerodinamici relativi al momento attorno all’asse x (diedro, freccia, ala alta), producono una maggiore portanza sulla semiala sopravento, e quindi anche una maggiore resistenza indotta rispetto all’altra ala.

L’ala sopravento è quindi più frenata rispetto all’altra ala, questo provoca una rotazione positiva intorno all’asse z che porta x su y tendendo così ad annullare la derapata con angolo β, cioè a contribuire ad Nβ>0.

Helical Propwash 

Una delle primissime cose che la gente nota quando inizia ad imparare a volare è che ci vuole timone destro (a volte molto timone destro) per fare in modo che l’aereo vada dritto, all’inizio della corsa di decollo. La fisica della situazione è illustrata in figura 
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 Momento imbardante dell’elica


Sarebbe bello se l’elica si limitasse a prendere l’aria e buttarla indietro, ma non è così. Il profilo delle pale dell’elica ha necessariamente un po’ di resistenza, per cui trascina un poco l’aria nella direzione di rotazione. Quindi il flusso dell’elica segue una traiettoria elicoidale (destrorsa), ruotando mentre passa lungo l’aereo. 

C’è poi da notare che praticamente in tutti gli aeroplani la coda ed il timone si sviluppano verso l’alto, non verso il basso, sporgendo sopra la linea mediana del flusso di aria mossa dall’elica. Ciò significa che l’helical propwash colpirà la parte sinistra della coda, spingendola a destra, obbligando il muso ad andare a sinistra, il che a sua volta significa che servirà timone destro per compensare. 

In crociera gli effetti del momento imbardante dell’elica non si notano, perché i progettisti dell’aereo hanno previsto la situazione. La coda ed il timone sono stati installati con un piccolo angolo rispetto all’asse, in modo tale da essere allineati con il flusso d’aria effettivo, non con l’asse dell’aereo. 

Lr>0
È un momento che si genera intorno all’asse x per effetto di una rotazione con velocità angolare r intorno all’asse z.
Questo momento tende a portare l’asse y su z ed è pertanto positivo.


[image: image51]
La velocità lineare agli estremi alari si trova dal ridotto vettoriale tra la velocità angolare ed i relativi bracci di azione delle coppie:
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pertanto l’ala A ha una velocità istantanea concorde con la V0 e la somma risulta maggiore rispetto alla velocità dell’ala B.
Essendo la portanza direttamente proporzionale alla velocità dell’ala:
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allora segue che l’ala A più veloce si alza e l’ala B, più lenta rispetto alla velocità lungo la traiettoria, si abbassa.

Pertanto ad una rotazione positiva attorno all’asse z l’aereo risponde con una rotazione positiva attorno all’asse x.

Nr<0
La differenza di velocità delle due estremità alari dovuta ad una rotazione r intorno all’asse z, provoca una maggiore portanza e quindi contemporaneamente una maggiore resistenza aerodinamica sull’ala più veloce rispetto al vento relativo lungo la traiettoria.

Questa resistenza si oppone al momento di rotazione intorno all’asse z e tende a portare
l’asse y su x 

[image: image54]
Lp<0 (Roll Dumping)
Per comprendere la situazione utilizzeremo la stessa logica della sezione precedente. Ricordiamo, l’angolo di attacco è l’angolo fra un vettore di riferimento attaccato all’ala, (mostrato in rosso in figura) e la direzione del volo nell’ala. Sebbene il muso del velivolo si sposti verso l’avanti, l’estremità alare sinistra si muove avanti ed in basso, mentre la destra si muove avanti ed in alto. Ciò significa che l’estremità sinistra sta lavorando ad un aumentato angolo di attacco, mentre la destra con un angolo ridotto
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In qualsiasi situazione normale (es. non stallata), questa differenza in angolo di attacco si traduce in una maggiore portanza dell’ala che scende rispetto a quella che sale. Queste forze si oppongono al movimento di rollio. Questa situazione la descriviamo dicendo che il movimento di rollio del velivolo è attenutato considerevolmente.

Un piccolo aereo monomotore ha un’inerzia così piccola intorno all’asse di rollio che la si nota a fatica. Quindi il rateo di rollio è sempre proporzionale alla deflessione degli alettoni. Il compito degli alettoni è superare il roll camping. Un aereo bimotore ha un’inerzia in rotazione decisamente superiore (poiché ha i motori montati sull’ala e magari anche delle tip alari di estremità). Si può notare che non risponde altrettanto velocemente alla deflessione degli alettoni. Per iniziare un rollio bisogna superare questa inerzia, durante questo periodo l’accelerazione rotazionale è proporzionale alla deflessione degli alettoni. Eventualmente il rateo di rollio aumenta al punto dove il roll damping diventa efficace, cioè quando la differenza in angolo di attacco fra le due estremità alari previene un’ulteriore accelerazione ed il rateo di rollio finale è proporzionale alla deflessione degli alettoni.
Ovvero il rateo di rollio accelera solo inizialmente in quanto immediatamente dopo il roll damping smorza l’ulteriore accelerazione ed il rateo di rollio finale è proporzionale alla deflessione degli alettoni
Vettorialmente si ha la seguente:
A causa di un momento con velocità angolare p positiva intorno all’asse x, il velivolo risponde con una rotazione negativa intorno all’asse x che porta l’asse y su z tendendo ad annullare la rotazione causata da p.
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Le componenti di ΔV, si sommano vettorialmente alla velocità V0 lungo la direzione del versore x ottenendo due velocità relative con direzioni non giacenti sui piani coordinati di riferimento mobile.

L’angolo di incidenza dell’ala B è aumentato di Δα mentre per l’ala A che si stava alzando a causa di p è diminuito di  Δα.

Poiché la portanza in regime di pre stallo cresce con l’angolo d’incidenza α , allora l’ala B che si sta abbassando è sottoposta ad una maggiore incidenza (α+Δα) e quindi ad una maggiore portanza verso l’alto rispetto all’ala A.
Questa portanza provoca una coppia intorno all’asse x che si oppone alla velocità angolare p di rollio iniziale.

Np<0
La velocità indotta agli estremi alari da p, oltre ad aumentare in modulo la portanza a destra (ala B) o diminuirla a sinistra (ala A), ne varia anche la direzione.

Infatti la portanza è ortogonale alla nuova V, esattamente si inclina in avanti sull’ala destra ed indietro su quella sinistra:

[image: image58]
l’effetto di p intorno ad x è pertanto quello di provocare una coppia negativa intorno all’asse di imbardata z, che tende a portare l’asse y su x.
Stabilità longitudinale  (intorno all’asse di beccheggio y), piccole variazioni (di lungo periodo) dal volo rettilineo uniforme: FUGOIDE
Consideriamo un moto di riferimento che sia rettilineo uniforme orizzontale caratterizzato da velocità ed angolo di incidenza pari a (α0,V0). 
Supponiamo ora una variazione di velocità: V=V0+ΔV con ΔV>0, questo eccesso di velocità si traduce in  un eccesso di portanza rispetto al peso del velivolo che provoca una curvatura della traiettoria verso l’alto.
Riscriviamo le equazioni di volo semplificate supponendo che l’angolo di incidenza α0=0.
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per ipotesi la spinta  T  è indipendente da quota e velocità cioè   T=T0=costante; 
viceversa sia il drag D che la portanza L le consideriamo dipendente dal delta di velocità ed indipendenti dall’assetto  che rimane costante:
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si trascurano le variazioni della coppia in quanto si suppone l’assetto costante, pertanto consideriamo solo le prime due equazioni, e sostituendo le variazioni si hanno le seguenti:
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· dalla prima equazione segue se γ=δΨ aumenta allora vi è una contemporanea riduzione della velocità in quanto la derivata della velocità si riduce; quando Ψ massimo, allora δV’ è minimo
· dalla seconda equazione segue che Ψ ha un massimo quando la sua derivata δΨ ’ è nulla ovvero quando δV=0.

Allora si può immaginare la seguente situazione temporale:
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derivo la prima equazione e vi sostituisco la seconda:
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Se   Lv>0  e  Dv>0    allora  il moto tenderà ad un moto oscillatorio smorzato che tende al volo di riferimento.
Il calcolo di Lv  e  Dv   è facilmente ottenibile, supponendo che nel caso subsonico le due grandezze non dipendono dalla velocità:
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pertanto l’equazione nella derivata seconda si può riscrivere come:
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il periodo di oscillazione naturale è:
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nel caso di velocità M>0.5 allora i coefficienti aerodinamici iniziano a dipendere dalla velocità ed in particolare il CD0 cresce.

Il contributo negativo dello smorzamento potrebbe essere prevalente e da questo segue una instabilità del moto fugoide ( in genere blanda e correggibile dal pilota che per via del lungo periodo può avvertirla e correggerla).
Oscillazioni fugoidi 

Come abbiamo visto, è bene che l’aereo dimostri molta stabilità dell’angolo di incidenza; questo è relativamente facile da ottenere. 

Infatti, il desiderio dell’aeroplano di ritornare al suo angolo d’incidenza trimmato è talmente forte, che in genere ritorna troppo in fretta ed oltrepassa la misura. Per dirla in termini un poco più tecnici, gli aeroplani essenzialmente non hanno mai tanto smorzamento sufficiente sull’asse di beccheggio quanto si desidererebbe. 

Si può fare un esperimento per conto proprio e con relativa facilità. Trimmate l’aereo per un volo rettilineo e livellato ad una velocità ragionevole. Tirate indietro la barra, finché l’aereo rallenta di circa 20 Km/h, quindi lasciatela andare. L’aeroplano non solo tornerà alla sua condizione trimmata (assetto, velocità all’aria ed angolo di incidenza), ma picchierà ed accelererà in modo eccessivo. Ovviamente, l’aereo stesso “si accorgerà” di questo entro breve tempo, pertanto cabrerà e rallenterà nuovamente – ma sforerà di nuovo nell’altro senso. Questo è illustrato nella figura . Questi fenomeni sono definiti oscillazioni fugoidi. Dopo pochi cicli le oscillazioni si esauriranno e l’aeroplano tornerà alla sua condizione trimmata precedente. 
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Figura : Oscillazioni fugoidi

Più il baricentro si sposta in avanti, più si guadagna in stabilità, ma meno efficace risulterà lo smorzamento sull’asse di beccheggio, pertanto le fugoidi risulteranno più marcate 

Fortunatamente, le oscillazioni fugoidi sono talmente lente da poter essere facilmente arrestate. Se al punto (1) della figura si picchia per livellare l’assetto, l’aereo sarà alla quota, velocità ed assetto corretti -- e la fugoide sarà finita. Parimenti, se al punto (3) si cabra per livellare l’assetto, la fugoide si interromperà istantaneamente. Se iniziando al punto (2) si livella l’assetto, l’aereo impiegherà un attimo ad accelerare alla sua velocità trimmata, bisognerà mantenere la trazione sulla barra finché ciò sarà avvenuto. Allo stesso modo, iniziando al punto (4) si potrà spingere la barra fin quando l’aereo non avrà rallentato alla sua velocità trimmata. 

Ci si può attendere l’insorgenza di una fugoide ogni qualvolta la velocità o l’assetto dell’aeroplano vengono alterati dalla condizione trimmata di equilibrio. Una brusca azione sui comandi la causerà certamente. Inoltre, se si rilasciasse il controllo dei comandi, una serie di correnti ascendenti o discendenti potrebbe facilmente innescare una fugoide (se non si fa attenzione all’assetto). Questo comporta delle escursioni di quota e di velocità più ampie di quelle che vi sarebbero state se fosse si fosse mantenuto un assetto livellato. 

Il 19 Luglio del 1989, il motore n° 2 di un DC-10 si disintegrò, danneggiando i sistemi idraulici che attivano gli equilibratori. I piloti riuscirono a portare la bestia fino all’aeroporto di Sioux City, controllandolo con le sole manette n° 1 e n° 3, gli unici controlli ancora disponibili. Ogni modificazione della potenza provocava alcuni cicli di oscillazioni fugoidi. A questi piloti non era mai stato insegnato nulla a proposito di fugoidi; dovettero quindi affrontarle “sul campo” (così per dire). Il comandante di questo volo, Al Haynes, ha tenuto alcune conferenze raccontando la sua esperienza. Esiste anche un videotape, la cui visione è altamente raccomandabile. 

Se vi sembra strano il termine “fugoidi”, avete pienamente ragione. Le origini del termine sono molto divertenti. Apparentemente Lanchester (che fu il primo ad analizzare queste oscillazioni) voleva coniare un nome di fantasia, con origine greche. Partì quindi dal termine inglese “flight”, che però avrebbe sfortunatamente costituito un’omonimia. Da qui, andò a finire sul termine greco per “fleeing” (fuggire) invece di "flying" (volare). La stessa radice “fuge” (fughé) è giunta fino a noi, ad esempio, nei termini “fuggitivo” e “centrifuga”. Così, un termine che doveva significare “oscillazione aeronautica” vuol dire in effetti “oscillazione fuggitiva”. Interessante
Stabilità longitudinale ( intorno all’asse di beccheggio y), piccole variazioni (di corto periodo) dal volo rettilineo uniforme 
A questa stabilità statica e dinamica partecipano fondamentalmente tre momenti:

· Mα,
· Mά
·  Mq.

Per arrivare a discutere dei momenti elencati si introduce il concetto di piccole variazioni del moto rettilineo uniforme, ovvero variazioni di corto periodo. Queste si differenziano dalle variazioni di lungo periodo che caratterizzano per esempio il moto fugoide dovuto ad un delta di velocità senza grosse variazioni di assetto.

Nel corto periodo la causa predominante è invece una variazione di assetto senza grosse variazioni di velocità. Per esempio nel caso di una brusca richiamata si ha un moto rotatorio che aumenta l’incidenza .
Il metodo di studio utilizzato è la linearizzazione delle equazioni del volo sul piano di simmetria, intorno ad una posizione di equilibrio :
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Le equazioni del moto supponendo α0=0   sono:
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Considerando piccole variazioni e sapendo che   
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  costante,  si ha:
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La condizione di volo uniforme rettilineo orizzontale richiede che:   
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Sostituendo nelle equazioni del moto e tenendo conto che la prima equazione identicamente soddisfatta in quanto V=costante e dunque dV/dt=0, si ha:
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Espandendo e linearizzando con Taylor le forze e i momenti intorno allo stato di equilibrio del moto uniforme orizzontale si ha:
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Nella ipotesi che δγ sia piccolo allora si possono apportare le seguenti semplificazioni:
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Sfruttando le condizioni di volo uniforme rettilineo orizzontale si ha:
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E quindi si hanno 
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Per risolvere tale sistema di equazioni alle variazioni si può porre:
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Sostituendo si ha:
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Ovvero si ha:
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Le variabili sono (,   per cui il sistema si risolve trovando l’equazione caratteristica:
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Se a,b,c >0 ,  allora b2-4ac <0 

In tal caso le soluzioni sono immaginarie ed il moto diviene oscillatorio smorzato, il velivolo tende a ritornare alla posizione di equilibrio in seguito alla perturbazione.

Di seguito si discute delle 3  derivate di stabilità introdotte.
Mα<0
È la variazione secondo l’asse y, del momento aerodinamico, calcolato rispetto al centro di massa G, al variare dell’angolo di incidenza α:   Mα=dM/dα.

Il momento M=(1/2)ρV2ScCm         dove    Cm=coppia
M è positivo se è a cabrare mentre è negativo se è a picchiare.
Mα=dM/dα<0, garantisce la stabilità statica e dinamica infatti garantisce che il termine c>>0 ovvero che si abbiano soluzioni immaginarie del polinomio che risulta dalle equazioni del volo:






aλ2+bλ+c=0
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se le soluzioni sono immaginarie allora il moto è oscillatorio smorzato.

Graficamente la condizione di derivata negativa del momento fornisce immediatamente la visualizzazione di ciò che accade:
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[image: image91]
Il momento aerodinamico M del velivolo è il contributo dei momenti aerodinamici di ala (W) fusoliera (f) e coda (t):







M=Mw+Mf+Mt
Si trova che la derivata di questo momento vale:







Mα=(d-dN)(Lα+Ltα)
Dove: 

· Lα= derivata della portanza dell’ala rispetto all’angolo di incidenza α

· Ltα= derivata della portanza della coda rispetto all’angolo di incidenza α


· N= punto neutro, cioè è la posizione del centro di massa G per cui il momento M è indipendente dall’angolo di incidenza α. Questo punto è una sorta di centro aerodinamico del velivolo:
[image: image92]
 (d-dN) è chiamato margine statico, e garantisce soluzioni immaginarie ovvero moto oscillatorio smorzato. In corrispondenza di G=N si ha che c=0, in questa situazione siamo al limite di stabilità. Questo punto è anche detto munto di manovra.
La condizione di stabilità impone che un velivolo deve avere ( per ogni configurazione e fase di volo ) il punto neutro che sta dietro il centro di massa G.

Mq<0  (Vertical Dumping)

È una condizione richiesta per la stabilità longitudninale.

Corrisponde ad una variazione del momento opposta alla sollecitazione, dovuta ad un moto con velocità angolare q attorno all’asse di beccheggio che lo genera.

Generalmente si analizzano i due due punti principali che portano ad Mq<0 : 

· La coda 

· La prua

Se la coda si abbassa in seguito ad una qualche sollecitazione per esempio anche dovuta alla variazione della distribuzione del peso all’interno del velivolo, allora essa è sottoposta a due componenti di velocità: una rivolta verso la direzione della traiettoria V0, e l’altra lungo la direzione dell’asse z del peso.
La somma vettoriale fornisce una componente del vento relativo con un angolo di attacco maggiore dato da  (α+∆α)
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[image: image94]
A seguito dal maggiore angolo di attacco sulla coda della velocità del vento, ne risulta una maggiore portanza di coda ed una deportanza di prua a causa del fatto che questa si allontana e l’angolo di incidenza si riduce.
Il vertical dumping è un effetto che si ha anche sull’ala ogni volta che si crea una componente verticale di velocità verso il basso.
Origini del Vertical Damping
Normalmente l'aeroplano è in equilibrio, tutte le forze si bilanciano. Ora consideriamo le forze verticali e vediamo come l'aeroplano mantiene il suo equilibrio rispetto ad esse. 

Per vedere come l'ala reagisce inizialmente per eliminare qualsiasi forza verticale sbilancata, consideriamo lo scenario della. 

[image: image95.png]



Figura 5.1: Improvviso aumento del peso 


Inizialmente l'aereo vola in volo rettilineo, è livellato ed è trimmato correttamente. Le forze verticali sono in equilibrio. Poi immaginiamo che si verifichi un'improvvisa modifica del peso relativamente alla portanza. L'improvviso aumento della portanza rispetto al peso può avvenire per molti motivi, ad esempio la fuoriuscita di un paracadutista. Di contro un improvviso eccesso di peso rispetto alla portanza può avvenire per lo meno per tre motivi: 

· La portanza diminuisce per una perdita di velocità dovuta ad un'improvviso windshear. 

· Il carico sull'aeroplano (peso apparente) aumenta per una virata. 

· Il peso aumenta se un albatross attraversa il finestrino e ci si siede accanto. 

Poiché analizziamo la reazione iniziale, assumeremo che non c'è ancora stata nessuna modifica sull'asse del beccheggio

Per un brevissimo istante ci sarà una forza sbilanciata verso il basso. In accordo alla seconda legge di Newton, il risultato sarà un'accelerazione verso il basso: l'aereo inizierà a scendere. 

Se la forza rimanesse sbilanciata, l'aereo continuerebbe ad accelerare verso il basso. Non scenderebbe soltanto, continuerebbe ad accelerare sempre più veloce. Ma questo non è proprio quello che accade per una ragione molto interessante. Appena l'ala aumenta di velocità verticale, il suo angolo di attacco cambia. 
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Figura : Vertical Damping 


Come abbiamo discusso nella l'angolo di attacco è l'angolo con cui l'ala si muove nel vento (o il vento investe l'ala - motorelativo). Come vediamo dalla figura sotto la corrente d'aria investe l'ala con un angolo superiore durante la discesa. L'assetto dell'aeroplano non è cambiato, ma il vento relativo giunge da una nuova direzione, frontale e da sotto l'ala. A questo aumento di angolo di attacco corrisponde un aumento del coefficiente di portanza. La portanza in eccesso equilibra il peso superiore e l'equilibrio è conseguito di nuovo, pertanto non vi è accelerazione nella discesa che permane regolare

Questo fenomeno e chiamato vertical damping. Come vedremo l'aeroplano normalmente ha un vertical damping molto accentuato e questo è cruciale per il volo normale. 3 
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 Meccanismo del Vertical Damping 


Il processo è rappresentato nella. I passi successivi sono: 

· una forza non bilanciata verso il basso crea un'accelerazione verso il basso 

· l'accelerazione verso il basso porta ad un vettore velocità orientato verso il basso. 

· il risultato della somma dei vettori velocità verticale e orizzontale causa un aumento dell'angolo di attacco. 

· l'aumento dell'angolo di attacco causa un aumento della forza verso l'alto (aumento della portanza). 

· Questo processo continua finché le due forze, quella verso l'alto e quella verso il basso non si equilibreranno. Lo stato finale è di regolare discesa, come inizialmente, senza ulteriori accelerazioni poiché le forze sono di nuovo in equilibrio. 

Se il peso in eccesso fosse rimosso, l’aeroplano tornerebbe al volo livellato con l’originale angolo di attacco. 

Questa forte attenuazione verticale è il motivo per cui quasi sempre assumiamo che la portanza equivalga il peso. Se le forze fossero squilibrate l'aeroplano accelererebbe in un senso oppure nell'altro, e l'angolo d'attacco cambierebbe fin quando l'equilibrio non fosse restaurato. In pratica l'equilibrio è raggiunto cosi rapidamente che il peso non è mai significativamente diverso dalla portanza. 

Mά<0  

Si supponga che per qualche ragione l’angolo di incidenza α vari in seguito ad una variazione di ά, allora l’ala cambia la sua posizione ed anche la circolazione del flusso di aria intorno all’ala cambia. Ci si aspetta allora che anche l’angolo di down-wash ε cambi con l’angolo di incidenza α di una quantità: 
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[image: image99]
La variazione dell’angolo di down-wash sulla coda tuttavia non è istantanea ma impiega un certo tempo di propagazione per trasferirsi dall’ala alla coda.
Questo tempo è pari alla distanza che separa l’ala dalla coda diviso la velocità del vento relativo:
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Pertanto nel periodo transitorio α aumenta mentre ε lo fa con un certo ritardo;
infatti se non ci fossero ritardi dovrebbe essere 
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 pertanto dal punto di vista della coda l’angolo di incidenza aumenta:
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A causa dell’aumento dell’angolo di incidenza aumenta il coefficiente di portanza e dunque anche la portanza di coda, tale aumento di portanza riporta il velivolo nella assetto di equilibrio iniziale nel verso delle α decrescenti.

[image: image105]
Per calcolare il decremento di ε, abbiamo :
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Allora la variazione della portanza di coda vale:
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La corrispondente variazione di momento è pari al prodotto tra portanza e distanza dt
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DCALAGE

La situazione è illustrata nella figura sotto 
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 Un aeroplano sensibile alla variazione dell'angolo d'incidenza 

Nel riquadro superiore, l'aereo sta volando livellato in aria calma. L'ala sta volando con un angolo d'incidenza normale per la crociera (quattro gradi), mentre la coda lo sta facendo con un angolo d'incidenza molto inferiore (solo un grado). 

I momenti sono in equilibrio, poiché, anche se la coda sta "riposando" (ovvero sta producendo una portanza inferiore a quella di cui sarebbe capace), la stessa viene a trovarsi molto, molto più lontana dal punto di equilibrio. Si può controllare l'equilibrio in termini matematici: la coda possiede un coefficiente di portanza pari ad un quarto ed una superficie pari alla metà, ma dispone di un braccio di leva otto volte superiore, pertanto i momenti si annullano. 

Il riquadro inferiore della figura  mostra quanto accade se l'aeroplano incontra un'ascendenza. A causa di quest'ultima, il vento relativo non arriva più esattamente di fronte, ma da una direzione più bassa di un grado rispetto all'orizzonte. Nel primo istante in cui l'aereo entra nell'ascendenza l'assetto non cambia (non ne avrebbe avuto il tempo) pertanto, almeno per un attimo, sia la coda sia l'ala avranno volato con un angolo d'incidenza di un grado superiore al precedente; rispettivamente due e cinque gradi. Questo rappresenta un incremento del 100% per la coda, ma solo del 25% per l'ala. Questo provoca un momento picchiante. L'aereo tenderà a picchiare verso l'ascendenza. Il bilancio dei momenti sull'asse di beccheggio ritornerà all'equilibrio solo quando l'angolo d'incidenza originario sarà stato ripristinato. 

Lo stesso ragionamento si applica a qualsiasi altra situazione in cui l'aereo si trovi a volare con un angolo d'incidenza differente da quello per il quale è stato trimmato. Qualsiasi incremento o riduzione dell'angolo causerà un effetto sproporzionato sulla coda . L'aereo assumerà un assetto picchiato o cabrato fintantoché sarà ristabilito l'angolo d'incidenza trimmato. 

La stabilità dell'angolo d'incidenza risulta da questo semplice principio: "quanto sta dietro vola con un angolo d'incidenza inferiore a quanto sta davanti". I progettisti di aeroplani utilizzano una definizione particolare per qualsiasi situazione in cui due superfici aerodinamiche hanno angoli d'incidenza differenti, si parla di decalage, dal termine francese per "variazione" o "disassamento". Quanto più grande sarà questo "decalage" fra ala e coda, tanto più vigorosamente l'aeroplano si opporrà ad ogni tentativo di modificare il suo angolo d'incidenza “preferito
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W =mg=peso diretto verso il centro della terra 





L = portanza perpendicolare alla direzione della velocità V 





∆portanza





ε





y





z
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x





D = Drag(resistenza) aerodinamica parallela alla velocità V ma in direzione opposta  





T = spinta del motore lungo l’asse x 
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γ= Angolo di rampa





x=Asse simmetria dell’aereo 





V=Velocità dell’aereo
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Z=Asse inerziale verso il centro della terra 





h=Asse inerziale verticale 





X=Asse inerziale orizontale 





W =mg=peso diretto verso il centro della terra 





L = portanza perpendicolare alla direzione della velocità V 





D = Drag(resistenza) aerodinamica parallela alla velocità V ma in direzione opposta  





T = spinta del motore lungo l’asse x 





  α=Angolo di incidenza 





θ=α+γ=Angolo di assetto





γ= Angolo di rampa





x=Asse simmetria dell’aereo 





V=Velocità dell’aereo





Z=Asse inerziale verso il centro della terra 





h=Asse inerziale verticale 





X=Asse inerziale orizontale 





mg*sin(γ) =Proiezione  del peso lungo l’asse velocità V 





γ





mg*cos(γ) =Proiezione  del peso lungo l’asse della portanza, perpendicolarmente alla velocità V 





Tsin(α) =Proiezione  spinta del motore lungo l’asse della portanza perpendicolare alla velocità V 





Tcos(α) =Proiezione  spinta del motore lungo l’asse V 





W =mg=peso diretto verso il centro della terra 





L = portanza perpendicolare alla direzione della velocità V 





D = Drag(resistenza) aerodinamica parallela alla velocità V ma in direzione opposta  





T = spinta del motore lungo l’asse x 





  α 





θ=α+γ





γ





x=Asse simmetria dell’aereo 





V=Velocità dell’aereo





Se γ=0   e  α=0      (	





Angolo di incidenza riferito all’aereo e non all’ala





Angolo di incidenza





Angolo di calettamento ala





Angolo di assetto





Angolo di rampa





Calettamento  ala





Asse simmetria





Velocità  V





h=Asse inerziale verticale 





L = portanza perpendicolare alla direzione della velocità V 





Z=Asse inerziale verso il centro della terra 





X=Asse inerziale orizontale 





W =mg=peso diretto verso il centro della terra 





D = Drag(resistenza) aerodinamica parallela alla velocità V ma in direzione opposta  





T = spinta del motore lungo l’asse x 





x=Asse simmetria dell’aereo 





Valore di V L/D che dà il miglior rapporto Portanza/Resistenza





Dopo il punto Y, aumentando ancora l’angolo di incidenza α, la velocità verticale di salita cresce sempre meno rapidamente mentre la componente della velocità orizzontale si riduce fino divenire insufficiente per creare la portanza che sostiene l’aereo arrivando quindi allo  stallo.
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