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La stabilita statica dei velivoli 1. Un nuovo modello del velivolo

1 Un nuovo modello del velivolo

La bussola della sezione

Fino ad oggi, per calcolare le prestazioni velocita di crociera, salita, autonomia, decolld
ci e bastato trattare il velivolo come un punto materiale: tutta la massa concentrata
nel baricentro, tutte le forze applicate li. Era un modello onesto e ci ha portato lontand.
Ma ora vogliamo rispondere a una domanda diversa: se una ra ca disturba I'aeroplana,
I'aeroplano torna da solo al suo assetto oppure se ne va per conto suo? Per rispondere, il
punto materiale non basta piu: un punto non puo ruotare. Ci serve un corpo rigido estesp,
con i suoi assi, i suoi momenti e le sue super ci di controllo. In questa sezione costruiamo
il nuovo modello e ssiamo il linguaggio assi, rotazioni, convenzioni sui segni che

useremo per tutto il resto della monogra a.

1.1 Dal punto materiale al corpo rigido

Quando in quarta abbiamo scritto I'equilibrio del volo livellato, L = W e T = D, stavamo
facendo un'ipotesi silenziosa ma pesante: che portanza, peso, spinta e resistenza fossero tutte
applicate nello stesso punto, il baricentro. Con quell'ipotesi le forze possono al massimo
accelerare il velivolo, ma non possono mai farlo ruotare: la rotazione nasce dai momenti, e
una forza applicata nel punto rispetto al quale calcoliamo i momenti ha braccio nullo.

La realta e diversa, e lo sapete gia dall'esperienza dei modellini: la portanza dell'ala nasce
sull'ala, la deportanza del piano di coda nasce in coda, a metri di distanza dal baricentro.
Ognuna di queste forze ha un braccio, quindi genera un momento. Lo studio della stabilita
€, in sostanza, la contabilita di questi momenti: dobbiamo veri care che, in volo equilibrato,
si annullino a vicenda, e che, quando qualcosa disturba I'equilibrio, la loro somma spinga il
velivolo a tornare dov'era e non ad allontanarsi.

Il nuovo modello si fonda su due scelte:

1. le equazioni di equilibrio vengono scritte rispetto a una terna baricentrica X, Y, Z so-
lidale al velivolo, detta terna assi corpo: I'origine e nel baricentro, e gli assi viaggiano
con l'aeroplano come se fossero dipinti sulla fusoliera;

2. il velivolo e trattato come corpo rigido dotato di sei gradi di liberta: tre traslazioni lungo
X, Y, Z e tre rotazioni intorno agli stessi assi.

Gli assi corpo e i nomi delle rotazioni
La terna assi corpo € cosi disposta:

" asse X (longitudinale): dalla coda verso il muso, nel piano di simmetria. La rotazione
intorno a X e il rollio (roll), angolo ;

" asse Y (laterale): lungo l'apertura alare, verso la semiala destra. La rotazione intorno
a Y é il beccheggio (pitch), angolo ;

" asse Z (verticale): nel piano di simmetria, verso il ventre del velivolo. La rotazione
intorno a Z é l'imbardata (yaw), angolo
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| momenti intorno ai tre assi hanno simboli propri, che vanno imparati subito perché |
useremo in continuazione:

M, L (momento di rollio); M y M (momento di beccheggio);
M, N (momento di imbardata):

La lettera L ha due mestieri

In questa monogra a la lettera L compare con due signicati: la portanza (lift) e il
momento di rollio (M , L). E una sovrapposizione storica della letteratura internazio-
nale, non un nostro capriccio, e il contesto scioglie sempre I'ambiguita: quando parliamo
di stabilita longitudinale, L, L ,,, Ly sono portanze; quando parliamo di stabilita laterale

e scriviamo dL=d , quella L € il momento di rollio. Nei compiti in classe, chi confonde
le due L scrive equazioni dimensionalmente sbagliate: una portanza € una forza (N), un
momento & una forza per un braccio (N m). Il controllo dimensionale ¢ il vostro salvagente.

(N

Figura 1: | tre assi corpo e le rotazioni associate. A ciascun asse corrisponde una super cie
di controllo primaria e una famiglia di stabilita.

La tabella 1 riassume la corrispondenza che governa tutto il seguito: a ogni asse € associata
una rotazione, una super cie di controllo che la comanda e un tipo di stabilita che la riguarda.
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Tabella 1: Assi, rotazioni, super ci di controllo e stabilita.

Asse Rotazione Super cie di controllo  Stabilita

X longitudinale rollio (roll) alettoni ) laterale

Y laterale beccheggio (pitch) equilibratore longitudinale
Z verticale imbardata (yaw) timone direzionale

() Se azionati su una sola semiala, anche gli spoiler possono operare come super cie di controllo laterale
(roll spoilers).

1.2 Le super ci di controllo: primarie e secondarie

Le super ci mobili di un velivolo non sono tutte uguali: alcune servono a governare la tra-
iettoria, altre a modi care le caratteristiche aerodinamiche in particolari fasi del volo. La
distinzione é cosi importante che le norme di certi cazione e i manuali di volo la adottano
come classi cazione u ciale.

Comandi di volo primari e secondari
Comandi primari (alettoni, equilibratore, timone):

" sono proporzionali e ad azionamento continuo: a meta corsa della barra corrisponde
meta de essione;

" modi cano la traiettoria generando momenti di beccheggio, rollio e imbardata;

"~ sono azionati continuamente dal pilota, devono restituirgli la giusta sensibilita di sforzo
ed essere istintivi;

" devono essere altamente a dabili: un'avaria a un comando primario € un'‘emergenza.

Comandi secondari (ipersostentatori, aerofreni, lift dumpers):

57

" hanno azionamento di tipo on/o 0 con poche posizioni preselezionate (pensate all:
leva dei ap: 0,15, 30...);

" non comandano la traiettoria: modi cano i coe cienti C | e Gy, aumentando portanza
e/o resistenza,;

" sono azionati occasionalmente (decollo, atterraggio) e sono stabili e irreversibili:
mantengono la posizione impostata senza che il pilota debba trattenerli.

Il caso ibrido degli spoiler

Gli spoiler (diruttori) sono I'eccezione che aiuta a capire la regola. Aperti sSimmetricamente
su entrambe le semiali dopo il contatto in pista (lift dumpers), distruggono rapidamente |a
portanza per caricare le ruote e rendere e cace la frenata: azionamento on/o, funzione
aerodinamica ) comando secondario. Azionati su una sola semiala, in modo proporzionale
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al comando di rollio, integrano gli alettoni generando un momento M stessa lamiera, ma
funzione di comando primario (roll spoilers). La classi cazione, come vedete, non riguarda
il pezzo di metallo ma il mestiere che sta facendo in quel momento. Sui liner moderni
(A320, B 737) entrambe le funzioni convivono sugli stessi pannelli.

Figura 2: Classi cazione delle super ci di controllo: primarie (1 3), primarie/secondarie (4),
secondarie (5 7).

1.3 Convenzioni sui segni: il contratto che rmiamo ora

Lo studio della stabilita &€ pieno di segni: momenti positivi e negativi, de essioni positive e
negative, derivate che devono risultare minori di zero. Se non ssiamo ora le convenzioni, ogni
equazione dei sezioni successive diventera una fonte di dubbio. Firmiamo quindi il contratto.

Convenzioni sui segni (da imparare a memoria)

" Rotazione a cabrare (muso in su): > 0, momento di beccheggio M > 0 (cabrante);
muso in giu: momento picchiante, M < 0.

" Rollio che abbassa la semiala destra: > 0, momento L > 0 (attenzione: L
momento, non portanzal).

~ Imbardata con il muso che ruota a destra: > 0, momento N > 0.

" De essioni positive delle super ci e loro e etti:

+ a!+LI+ + e! MI + NI
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La de essione positiva dell'equilibratore (bordo d'uscita in basso) genera un momento
picchiante; quella positiva del timone (a sinistra) un'imbardata a sinistra.

Vale la pena tradurre queste convenzioni nel linguaggio della cabina, perché é cosi che le
ricorderete:

"~ volantino a destra (o barra a destra) ) alettone destro in alto, sinistro in basso ) la
semiala destra si abbassa: +;

"~ barra indietro ) equilibratore ruotato in alto ( e <0) ) rotazione a cabrare: +;

" piede sinistro avanti ) timone a sinistra ) il muso ruota a sinistra:

Figura 3: | versi positivi delle rotazioni intorno ai tre assi corpo e le super ci che le comandano.

Barra indietro, , negativo, momento positivo

Un errore frequentissimo al colloquio d'esame: confondere il segno della de essione can il
segno del momento che produce. Tirare la barra signi ca de ettere I'equilibratore versp
l'alto, cioe < O; il momento che ne nasce & pero cabrante, M > 0. | due segni sono
opposti per costruzione: + ¢! M. Se durante un esercizio vi trovate e € M dello
stesso segno, fermatevi: avete quasi certamente sbagliato una convenzione.
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1.4 Che cosa cambia nelle equazioni

Con il punto materiale bastavano le equazioni di equilibrio delle forze. Con il corpo rigido,
poiché le forze aerodinamiche e propulsive non sono piu applicate nel baricentro, dobbiamo
aggiungere le equazioni di equilibrio dei momenti intorno ai tre assi. |l sistema completo,
che analizzeremo nella prossima sezione, comprende dunque sei equazioni: tre di forze e tre
di momenti. E scopriremo subito una cosa che ai progettisti costa notti insonni: soddisfare
I'equilibrio non basta. Anche una matita in equilibrio sulla punta soddisfa le equazioni della
statica per un istante.

Il raccordo: cosa portiamo con noi

Abbiamo sostituito il punto materiale con un corpo rigido a sei gradi di liberta, descritto
nella terna assi corpo: tre traslazioni e tre rotazioni (rollio , beccheggio , imbardata ),

comandate dalle tre super ci primarie (alettoni, equilibratore, timone) secondo convenziorn
sui segni che abbiamo ssato una volta per tutte. | momenti L, M, N intorno agli assi
X, Y, Z sono i nuovi protagonisti. Nella prossima sezione scriviamo le loro equazioni di
equilibrio e diamo nalmente la de nizione precisa di stabilita statica: la useremo, identica,

per tutto il resto del percorso.
|\ J

2 Equilibrio e stabilitda: due cose diverse

La bussola della sezione

Una pallina sul fondo di una conca e una pallina in bilico sulla cima di una collina sono
entrambe in equilibrio: la somma delle forze € nulla in tutti e due i casi. Eppure ci diamg
solo della prima. In questa sezione trasformiamo questa intuizione da giardino in una
condizione matematica precisa una derivata con il segno giusto e la applichiamo al
velivolo. Alla ne avremo i due mattoni su cui poggia l'intera monogra a: le equazioni di

equilibrio e il criterio dM=d < 0.
\§ J/

2.1 Le equazioni dell'equilibrio statico

Consideriamo un velivolo in volo rettilineo uniforme e simmetrico. Perché lo stato di moto
si mantenga, devono annullarsi le risultanti delle forze lungo i tre assi corpo e i momenti
risultanti intorno agli stessi assi. Il piano di simmetria del velivolo permette pero di separare
il problema in due famiglie che non si parlano tra loro ( nché il volo resta simmetrico):

Equazioni dell'equilibrio statico

Equilibrio longitudinale (tutto avviene nel piano di simmetria XZ):
F, =0; F,=0; My M=0:
Equilibrio latero-direzionale (tutto cio che esce dal piano di simmetria):
Fy =0; My L=0; M , N=0:
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Le prime due equazioni longitudinali le conoscete gia dalla meccanica del volo: sono, in
volo livellato, la T =D e la L =W del punto materiale. La novita vera e la terza, M = O:
il momento di beccheggio risultante di tutte le forze rispetto al baricentro deve annullarsi,
altrimenti il velivolo ruota intorno all'asse Y e l'assetto non si mantiene.

Ma ed e il punto centrale di tutta la monogra a

Non basta I'equilibrio!

Non é su ciente che siano soddisfatte le equazioni dell'equilibrio statico: tale equilibrio
deve anche essere stabile. Un velivolo puo volare con M = 0 ed essere, come la matita
sulla punta, pronto a divergere alla prima ra ca. L'equilibrio € una fotogra a dell'istante;

la stabilita € una previsione su cio che accade subito dopo il disturbo.

2.2 Stabile, instabile, indi erente: la pallina e il velivolo

Riprendiamo la pallina, perché é il modello mentale giusto.

" Equilibrio stabile: pallina sul fondo della conca. Se la sposto, nasce una forza di richiamo
che la riporta verso il fondo.

" Equilibrio instabile: pallina sulla sommita del dosso. Se la sposto, nasce una forza che
la allontana ancora di piu.

" Equilibrio indi erente: pallina su un piano orizzontale. Se la sposto, resta dove I'ho
messa: nessuna forza di richiamo, nessuna di fuga.

Trasferiamo l'immagine al velivolo. Supponiamo che una ra ca verticale (gust) investa
I'aeroplano e ne aumenti I'angolo di attacco di una quantita . La distribuzione delle
pressioni cambia, e sul velivolo nasce una variazione di momento di beccheggio M. Tre casi:

" se M < 0 (picchiante), il momento tende a ridurre I'angolo di attacco, cioe a cancellare
il disturbo: equilibrio stabile;

“se M > 0 (cabrante), il momento aumenta ancora : il disturbo si autoalimenta,
equilibrio instabile;

" se M =0, il velivolo resta nel nuovo assetto: equilibrio indi erente.

2.3 La de nizione di stabilita statica

De nizione

La stabilita statica é la tendenza del velivolo a ritornare nel suo stato di equilibrio iniziale
una volta che ne sia stato allontanato da una qualsiasi causa perturbatrice, sia estépe
esempio una ra ca) sia interna (per esempio la de essione di una super cie di controllo).

Notate due cose in questa de nizione. Primo: si parla di tendenza, non di ritorno e ettivo.
La stabilita statica ci dice solo che, nellistante del disturbo, nasce un momento nel verso giusto;

9
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Figura 4: L'analogia della pallina: equilibrio stabile, instabile e indi erente, per la pallina e
per il velivolo disturbato da una ra ca.

non ci dice nulla su come avverra il ritorno se dolcemente o con oscillazioni che crescono.
Quest'ultima domanda appartiene alla stabilita dinamica, che € materia universitaria: noi ci
fermiamo, consapevolmente, alla tendenza iniziale. Secondo: la causa perturbatrice puo essere
anche interna il pilota stesso che muove un comando. Un velivolo stabile resiste anche al
pilota: ecco gia un'anticipazione del con itto tra stabilita e controllabilitd che incontreremo

nel sezione 6.

2.4 La condizione matematica: una derivata con il segno giusto

Qui e dove il concetto di derivata, che avete costruito in matematica, diventa uno strumento
di progetto. Consideriamo il caso longitudinale e assumiamo la completa linearita delle forze
e dei momenti aerodinamici rispetto alle variabili del moto: signi ca che, nel campo di assetti
che ci interessa, il momento di beccheggio € una retta in funzione dell'angolo di attacco,
dM
MO =M o+ 5= (1)

dove My € il momento ad =0 e dM=d € la pendenza, costante, della retta.

La condizione di stabilita che abbiamo raccontato a parole positivo deve generare
M negativo si scrive allora in un rigo:

Criterio di stabilita statica longitudinale

dMm . . . d
9 =M <0 0, in forma adimensionale, de =Cn <O0; (2)

10
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dove il coe ciente di momento di beccheggio € de nito come

M

Con = 1V 2sc

®3)

conc = corda media aerodinamica dell'ala (sezione 3).

Perché proprio la derivata? La dimostrazione

Il criterio (2) non € una convenzione: si dimostra, e la dimostrazione & un'applicazione
diretta di cio che sapete sulle funzioni lineari (o, se preferite, dello sviluppo al primp
ordine). Sia trm l'assetto di equilibrio, cioeé M( triv ) = 0. Una perturbazione porti

'assetto a trv + . Il momento nel nuovo assetto, usando la linearita (1), vale
dM dM
M + )=M +— = —
( rRv * ) (I—{£m¥ g g
=0

I momento residuo dopo il disturbo € dunque proporzionale al disturbo stesso, con costante
di proporzionalith dM=d . Ora imponiamo che sia un momento di richiamo, cioé di segno
opposto al disturbo, e controlliamo entrambi i versi:

“raca a cabrare, > 0: serve M < 0 (picchiante, che riabbassi il muso) )
dM=d <O0;

" raca a picchiare, < 0: serve M > 0 (cabrante, che rialzi il muso) ) di nuovo
dM=d <O0.

Un'unica condizione copre entrambi i casi: € la potenza del segno della derivata. No-
tate anche il parallelo perfetto con la molla: F = kx richiama se k > 0; qui
M = (dM=d) richiama se dM=d < 0. La derivata dM=d &, a tutti gli e etti, la
rigidezza aerodinamica in beccheggio del velivolo.

Fermiamoci sulla de nizione (3), perché e il primo posto in cui la corda media aerodinamica
entra in scena, e vale la pena smontarla pezzo per pezzo. |l denominatore & costruito cosi:

A

%V 2 ¢ la pressione dinamica g: ha le dimensioni di una pressione (Pa = N®ne rap-
presenta I'energia cinetica per unita di volume della corrente la moneta con cui l'aria
paga tutte le forze aerodinamiche;

" moltiplicando per la super cie S si ottiene qS, che ha le dimensioni di una forza (N): € con
guesto che si adimensionalizzano portanza e resistenza,€£L=(qS) e Cp = D=(qS);

" un momento perd e una forza per un braccio (Nm): serve una lunghezza in pit a denomi-
natore, e per i momenti di beccheggio la scelta universale éc.

Il risultato € un numero puro, e questo e il vero guadagno: ,Cnon dipende dalle dimensioni
del velivolo né dalle condizioni di prova. Il G misurato su un modello in galleria del vento
a 30m=s é (in similitudine) lo stesso del velivolo vero a 500 km=h: & per questo che tutta la

11
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letteratura ragiona in coe cienti. Quando invece servono i Nm veri per dimensionare la
struttura della coda, per esempio si torna indietro moltiplicando: M = C , q Sc.

2.5 Trimmaggio: I'equilibrio ha un nome

La condizione di equilibrio longitudinale M = 0 ha un nome tecnico che sentirete in ogni
hangar e in ogni cabina: condizione di trimmaggio. Si dice che il velivolo & trimmato
a un certo assetto (o, equivalentemente, a una certa velocita). Sul graco M , il punto di
trimmaggio & semplicemente l'intersezione della retta (1) con l'asse orizzontale: I'angoi@u
per cui M = 0.

Il graco M e lo strumento visivo piu potente di tutta la monogra a: impariamo subito
a leggerlo.

My Equilibrio stabile M s Equilibrio instabile

+ +
TRIM - >0
M TRIM
<0
d /

M rEquilibrio indi erente

Figura 5: Il graco M nei tre casi. Il punto di trimmaggio € l'intersezione con l'asse ; il
segno della pendenza decide la stabilita.

Guardate il caso stabile: la retta parte da un valore positivo di M ad =0 e scende. E
essenziale che parta da un valore positivo! Se la retta avesse pendenza negativa ma intercetta
negativa, non taglierebbe mai lI'asse per > 0: il velivolo sarebbe stabile ma non trimmabile
a un assetto portante. Da qui la coppia di condizioni che chiude la sezione:

Condizioni necessarie e su cienti

A nché il velivolo sia equilibrato a un assetto utile ( triv > 0) e stabile, devono valere
contemporaneamente:

dMm
— <
d

La prima € la stabilita (pendenza negativa); la seconda € la possibilita di equilibrio @
incidenza positiva (intercetta positiva). Vedremo nella sezione 4 che un'ala da sola, con un

0 e Mg>0 4)
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La stabilita statica dei velivoli 2.6 La mappa completa: longitudinale, direzionale, laterale

pro lo convenzionale, non riesce a soddisfarle entrambe: € il motivo per cui gli aeropla'ni
hanno la coda.

A\ J

Esempio 2.1 leggere una retta M

Un velivolo in prova presenta, a una data velocita, un momento di beccheggio che varia
linearmente con l'assetto: ad =0 si misura M = +1500 Nm (cabrante), ad =6 si
misura M = 0. Domande: (@) il velivolo é stabile? (b) qual é I'assetto di trimmaggio? (c)
che cosa accade se una ra ca porta l'assetto a8

Risposte. (b) L'assetto di timmaggio e per de nizione quello a momento nullo: gy =

6 . (@) La pendenza € dM=d = (0 1500)=(6 0) = 250 Nm per grado: & negativa,

il velivolo & stabile, e inoltre My = +1500 Nm > 0: entrambe le condizioni (4) sono
soddisfatte. (c) A =8 il momento vale M = 1500 250 8 = 500 Nm: picchiante,
dunque riporta il muso verso il basso, versorrm . |l disturbo viene contrastato: e la
stabilita in azione.

N J

Stabile non signi ca fermo

Molti immaginano che un velivolo stabile resti inchiodato all'assetto di trimmaggio. No: |a
stabilita statica garantisce solo la nascita del momento di richiamo. Il velivolo disturbatg
oscillera intorno all'assetto di equilibrio, e il modo in cui queste oscillazioni si smorzano (o
meno) e appunto la stabilita dinamica. La distinzione € la stessa che c'e tra dire la mollg
tira indietro e descrivere il moto armonico che ne segue.

|\

2.6 La mappa completa: longitudinale, direzionale, laterale

Prima di addentrarci nei calcoli, fermiamoci a guardare l'intero territorio dall'alto. Lo studio
della stabilita di un velivolo sembra un argomento vasto e frammentato momenti, angoli
greci, derivate, superci ma in realtd € un solo ragionamento, ripetuto tre volte. Questo
paragrafo & la mappa: se in qualunque punto della monogra a vi sentirete persi, tornate qui.

Il velivolo puo ruotare intorno a tre assi, e a ciascuna rotazione corrisponde una famiglia
di stabilita:

" Stabilita longitudinale (beccheggio, asse Y). E la stabilita del muso che si alza e si
abbassa. Il disturbo & una variazione dell'angolo di attacco (una ra ca verticale, una
turbolenza); la risposta del velivolo & il momento di beccheggio M. Vive interamente nel
piano di simmetria, e per questo si studia da sola, separata dalle altre due. A garantirla
il piano di coda orizzontale; a comandarla € I'equilibratore.

" Stabilita direzionale (imbardata, asse Z), detta anche stabilita di rotta. E la stabilita
del muso che punta nella direzione del moto, come una banderuola nel vento. Il disturbo é
I'angolo di derapata (vento al traverso, colpo di pedaliera); la risposta e il momento di
imbardata N. A garantirla € la deriva; a comandarla € il timone.

"~ Stabilita laterale (rollio, asse X), che molti testi italiani chiamano stabilita trasversale:
i due termini sono sinonimi, e conviene saperlo perché li incontrerete entrambi. E la
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La stabilita statica dei velivoli 2.6 La mappa completa: longitudinale, direzionale, laterale

stabilita delle ali che tornano orizzontali dopo un'inclinazione. E la piu sottile delle tre: il
disturbo apparente € I'angolo di rollio , ma il velivolo non sente direttamente sente
la derapata che l'inclinazione provoca facendolo scivolare di lato. A garantirla € l'ala, con

la sua geometria (diedro, freccia, posizione sulla fusoliera); a comandarla sono gli alettoni.

Le ultime due condividono lo stesso disturbo () e si in uenzano a vicenda: per questo si
parla spesso, cumulativamente, di stabilita latero-direzionale.

Il metodo universale in quattro passi

Qualunque sia la famiglia, lo studio della stabilita statica segue sempre lo stesso protocollo:

1. Individua il disturbo: la variabile che la perturbazione modi ca ( per il beccheggio,
per imbardata e rollio).

2. Scrivi il momento che il velivolo sviluppa intorno all'asse in esame, sommando i
contributi di tutti i componenti (ala, fusoliera, impennaggi).

3. Deriva il momento rispetto al disturbo: & qui che entra I'analisi matematica che avete
studiato.

4. Guarda il segno della derivata: se il momento che nasce si oppone al disturbo, i
velivolo é stabile; se lo asseconda, € instabile; se € nullo, & indi erente.

Tutto il resto corde medie, punti neutri, rapporti volumetrici, angoli diedri sono gl
strumenti per eseguire bene i passi 2 e 3.

(& J/

Tabella 2: La mappa della stabilita statica in una tabella.

Longitudinale Direzionale Laterale (trasversale)
Asse / rotazione Y / beccheggio Z | imbardata X / rollio
Disturbo (via )
Momento M N L
Criterio dM=d <0 dN=d >0 dL=d <0
Chi la garantisce  piano di coda orizz. deriva ala (diedro, freccia, posizione)
Chi la comanda equilibratore timone alettoni
Immagine mentale  freccia impennata banderuola pallina nella conca

Un'ultima avvertenza sui segni dei criteri, che a prima vista sembrano incoerenti (perché
due minore di zero e un maggiore di zero ?). Non c'e nessuna incoerenza sica: in tutti
e tre i casi la condizione dice la stessa identica cosa il momento deve opporsi al disturbo.

| segni diversi sono solo il ri esso delle convenzioni geometriche ssate nella sezione 1: con

guelle convenzioni, opporsi a + in imbardata richiede un N positivo, mentre opporsi a
+ in beccheggio richiede un M negativo. Chi memorizza i segni senza la sica li confonde;
chi memorizza la sica (il momento raddrizza) li ricava al volo.
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La stabilita statica dei velivoli 3. La corda media aerodinamica

Il raccordo: cosa portiamo con noi

Abbiamo separato I'equilibrio longitudinale (f, = 0, F, = 0, M = 0) da quello latero-
direzionale (, = 0, L = 0, N = 0) e, soprattutto, abbiamo distinto l'equilibrio dalla
stabilita: la prima e un'uguaglianza (M = 0, il trimmaggio), la seconda e una disugua
glianza su una derivata (dM=d < 0). Le condizioni per avere entrambe, con assetto utile,
sono dM=d <0 e Mg > 0. Prima di veri care chi riesce a soddisfarle ci serve pero l'unita
di misura con cui si misurano le posizioni sul velivolo: la corda media aerodinamica. E i

tema della prossima sezione.
(N J

3 La corda media aerodinamica

La bussola della sezione

Prima di chiederci dove debba stare il baricentro perché il velivolo sia stabile, dobbiamo
deciderci su un punto piu elementare: con quale righello misuriamo le posizioni lungo I'agse
longitudinale? La risposta dell'ingegneria aeronautica € la corda media aerodinamica,|c
(in inglese mean aerodynamic chord, MAC). In questa sezione la de niamo, ricaviamo pgr
intero le formule per l'ala trapezia una derivazione che & un ottimo allenamento di
analisi impariamo la costruzione gra ca da tavolo da disegno e chiariamo la di erenza,
cruciale, tra centro aerodinamico e centro di pressione.

J

Ve

3.1 Perché serve una corda media

Su un'ala rettangolare non c'é nulla da mediare: la corda é la stessa a ogni stazione lungo
I'apertura. Ma le ali vere sono rastremate: la corda alla radice @ maggiore della corda
all'estremita ¢, e la corda locale c(y) varia lungo l'apertura b. Quando allora scriviamo il
coe ciente di momento C,,, = M=( % V 2Sc), quale corda usiamo?

Non una media qualsiasi. La corda media aerodinamica e de nita in modo che l'ala tridi-
mensionale possa essere sostituita, ai ni del momento di beccheggio, da un'ala rettangolare
equivalente di cordac: € una media pesata, in cui ogni stazione dell'apertura conta in pro-
porzione alla corda locale perché le stazioni con corda maggiore hanno piu super cie e
generano momenti maggiori.

Per convincersene basta riscrivere la deRnizione (che daremo tra un attimo) in una forma
piu trasparente. Poiché la supercie e S = 2§=2c(y) dy, si ha

Z p=2 Z p=p
2 cly)dy c(y) c(y)dy
c= 20 = Yz ;
b=2

> ofy) dy

a numeratore c'e la grandezza da mediare (la corda c) moltiplicata per il peso (ancora c, cioé
I'area cdy della striscia elementare); a depominar_t,ore la somma dei pesi. E la stessa identica
struttura della media pesata dei voti: v = vip= p;, dove qui il credito di ogni striscia
d'ala e la sua area. Le stazioni larghe vicino alla radice pesano di piu; le punte sottili contano
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La stabilita statica dei velivoli 3.2 L'ala trapezia: la derivazione completa

poco ed é giusto cosi, perché e vicino alla radice che si genera la parte del leone di portanza
e momento.

De nizione di corda media aerodinamica

Zb_

=2
MAC ¢ = 2 c(y)? dy: (5)
S o

Il quadrato sotto il segno di integrale € il peso: siintegra la corda moltiplicata per sé
stessa, cioé ogni striscia elementare di ala c(y) dy contribuisce con la propria corda c(y).
Il fattore 2 tiene conto delle due semiali; S € la super cie alare totale.

(N J/

Veri ca di buon senso: l'ala rettangolare

Prima di lanciarci nell'ala trapezia, controlliamo la formula su un caso in cui conosciamo
gia la risposta. Per un'ala rettangolare c(y) = ¢ costante e S = bc:

2 ,b
C= e, czdy—a:czé—c.

La corda media di un'ala a corda costante & la corda: la formula supera il collaudo. E
una buona abitudine, che ritroverete in tutta lI'ingegneria: prima di darvi di una formula
nuova, fatele fare una domanda di cui conoscete gia la risposta.

- J

3.2 L'ala trapezia: la derivazione completa

L'ala trapezia e il caso di gran lunga piu importante nella pratica: la corda varia linearmente
dall'attacco all'estremita. Introduciamo il rapporto di rastremazione

G
= — 0< 1) 6
c ( ) (6)
e scriviamo la legge lineare della corda:
" 4
- y .
cy=c 1 @) o (7)

Controllate gli estremi, sempre: per y = 0 (radice) la parentesi vale 1 e ¢ 5;cpery = b=2
(estremita) la parentesi vale e c= c, =c;. La legge e giusta.

Derivazione dic per l'ala trapezia

Poniamo per comodita k =1 e u = y=(b=2), cosicché dy = (b=2)du e la (7) diventa
c=c¢,(1 ku). La super cie del trapezio &

_Gre, _G(@+)

S
2 2

16



La stabilita statica dei velivoli 3.2 L'ala trapezia: la derivazione completa

Sostituiamo nella de nizione (5):

" #
1 _b& (1 ku) ¥t be _
(1 ku)zdu—§ T0_%1(1 k) 3 :

Oral k= ,quindil (1 k) 3=1 3=(1 )2+ + 2), e il fattore (1 )=k
sempli ca il k a denominatore:

Lo 2b°
T S2 o

_ b+ + % _bg@+ + ? 2
- 3S - 3 c(l+ )b

Da cui la formula nale, che va conosciuta a memoria:

ZNIE N

S 3 e (®)

9%
]

La posizione lungo I'apertura della stazione in cui la corda locale vale esattamentec si otti
ne ponendo c(yac ) =c nella (7). Svolgiamo il conto per intero, perché € un buon esempio
di come le formule da memorizzare nascano da pochi passaggi di algebra. Imponiam

it

#
Ymac _g 1+ + 2_
b=2 3" 1+

¢ 1 (1)

Sempli chiamo ¢ e isoliamo il termine con yac :

1) Ymac _ 4 21+ + 2 3(1+) 2(1+ + _ 1+ 2 2
b=2 3 1+ B 3(1+) ©3(1+)

Il numeratore si fattorizza: 1+ 2 2= (1 )(1+2) (vericatelo sviluppando il
prodotto). Il fattore (1 ) si sempli ca con quello a primo membro:

Ymac _ 1+2
b=2 3(1+) "’
da cui, moltiplicando per b=2:
b1+2
Ymac = 61+ (9)

Anche qui, collaudo immediato: per =1 (ala rettangolare) la (8) dac = %c, g =cela
(9) da ymac = b=4, il centro della semiala. Tutto coerente.

c non é la corda media geometrica

La corda media geometrica &,c= S=b = (¢, + c()=2 per l'ala trapezia: la semplice media
aritmetica. La corda media aerodinamica € sempre un po' piu grande (tranne che per
I'ala rettangolare, dove coincidono), perché la media pesata privilegia le stazioni di corda
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maggiore. Con =0;5: ¢g =0;75¢ mentrec 0;778c,. La dierenza e piccola ma non
€ un errore di conto: & concettuale. Usarg @l posto dic nel calcolo del centraggio € un
errore che si paga.

| J

Esempio 3.1 la MAC di un addestratore

Ala trapezia di un velivolo da addestramento: corda di radice, = 2;40m, corda di
estremita g = 1;20m, apertura b = 10;80 m.

Rapporto di rastremazione: =c=¢ = 1;20=2;40 = 0;5.
i ;
Supercie: S = 5 thb = ? 10;80 = 19;44n3; allungamento AR = =S =
116;64=19;44 = 6,0.
Corda media aerodinamica, dalla (8):

2 1+05+025 175 _
Cc= § 2,40 1+—0,5—1,60 1’50—1,867m

Posizione lungo l'apertura, dalla (9):

10;80 1+2 05 2 .
Yvmac = 6 1+05 =1;80 1;5—2,400m.

c = 1,867 m alla stazione yac = 2;400 m dalla mezzeria. Veri ca incrociata: la corda

locale in quella stazione, dalla (7), vale ¢(2;40) = 2;40[1 0;5 2;40=5;40] = 1;867 m =c
| conti chiudono. (Valori confermati anche per integrazione numerica diretta della (5).

. J

3.3 La costruzione gra ca al tavolo da disegno

Prima dei calcolatori, la MAC dell'ala trapezia si trovava con riga e matita, con una costruzione
elegante che vale la pena conoscere € tuttora il modo piu rapido per veri care un risultato
ed e un classico delle prove gra che.

Costruzione gra ca della MAC (ala trapezia)

Sulla semiala disegnata in pianta:

1. siprolunga la corda di radice oltre il bordo, di una lunghezza pari alla corda di estremita
G

2. si prolunga la corda di estremita, dal lato opposto, di una lunghezza pari alla corda di
radice G;

3. si uniscono i due punti cosi ottenuti con una retta;
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La stabilita statica dei velivoli 3.4 Centro di pressione e centro aerodinamico

4. si traccia la retta che unisce i punti di mezzo delle corde di radice e di estremita (la
linea delle mezze corde);

5. l'intersezione delle due rette individua la stazionewyac : la corda locale in quella
stazione e la MAC.

A\ J

Figura 6: Calcolo gra co della corda media aerodinamica per l'ala trapezia.

Provate la costruzione sull'esempio numerico precedente, in scala 1:50: troverete l'interse-
zione a 4;8cm dalla mezzeria del disegno, cioeé 2;40m in scala reale esattamenteyjhy
calcolato.

3.4 Centro di pressione e centro aerodinamico

La MAC non serve solo ad adimensionalizzare: permette una rappresentazione bidimensio-
nale dell'ala che sempli ca tutto il seguito. L'idea é questa: la distribuzione di pressione
sull'intera ala puo essere ridotta a una singola forza portante applicata in un punto opportu-
no, piu un momento. Ma quale punto scegliere? Qui bisogna essere chirurgici, perché ci sono
due candidati e la scelta sbagliata genera confusione per mesi.

Centro di pressione vs. centro aerodinamico

Centro di pressione (c.p.): il punto in cui la risultante delle pressioni ha momento
nullo. Sembra la scelta naturale, ma ha un difetto grave: si sposta al variare dell'angolo (di
attacco (per un pro lo convenzionale arretra al diminuire di , e a portanza nulla scappa
all'in nito). Un punto di riferimento che si muove & un pessimo punto di riferimento.
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Centro aerodinamico (a.c.): il punto rispetto al quale il momento di beccheggio non
varia con l'angolo di attacco:

dM

g =0 =) M .. costante con :

a:c:

La sua posizione sulla corda € nota e ssa (almeno per assetti non elevati): in regime

subsonico
Xae, 0;25¢c; (20)

cioe al 25% della corda media aerodinamica dal bordo di attacco. In regime supersonico
I'a.c. arretra verso il 50%.

(N J/

La rappresentazione che adottiamo da qui in avanti € dunque: tutta l'aerodinamica dell'ala
equivale a una portanza |}, applicata nel centro aerodinamico a:g; piu un momento costante
Mg, intorno ad esso. Per un pro lo convenzionale (curvatura positiva) M, € negativo, cioé
picchiante: tenetelo a mente, perché nella prossima sezione questo segno decidera il destino
dell'ala isolata. Il valore adimensionale tipico &€ .. 0;03 0;10 per i pro li della serie
NACA a curvatura moderata (per il NACA 2412, ad esempio, .. ' 0;05); € nullo per i
pro li simmetrici e positivo per i pro li autostabili (re ex).

Perché l'a.c. & al quarto di corda: l'indizio della teoria

Nel corso di aerodinamica avete incontrato la teoria dei pro li sottili: essa dimostra che,
per qualunque linea media, il punto a 1=4 della corda e il fuoco del pro lo, il punto a
momento costante. Non € quindi un valore sperimentale fortunato: € un risultato esatto
della teoria linearizzata, che I'esperienza conferma con ottima approssimazione nché|lo
strato limite resta attaccato. Sullo stesso lone, il punto ai 3=4 della corda € il punto
neutro posteriore del prolo (teorema di Pistolesi) da non confondere con il punto
neutro del velivolo che incontreremo nel sezione 6.

3.5 Il centraggio si misura in %MAC

Ultima, fondamentale convenzione. La posizione del baricentro di un velivolo viene misurata
a partire dal bordo di attacco dellac, esprimendo la distanza come frazione (o percentuale)
della corda stessa:

X . . .
X cg = C—Cg (esempio: X,g = 0;30 si legge baricentro al 30% MAC). (11)
Quando nei manuali di carico e centraggio leggete che l'inviluppo del baricentro va, poniamo,
dal 18% al 35% MAC, e esattamente questa la scala di misura. La MAC e dunque il righello

di bordo del velivolo: su di essa si misurano la posizione del baricentro, quella del centro
aerodinamico e come vedremo il margine di stabilita, che é la distanza tra i due.
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La stabilita statica dei velivoli 4. L'ala isolata: un dilemma istruttivo

Il raccordo: cosa portiamo con noi

La corda media aerodinamicac € la media pesata (5) delle corde lungo l'apertura; per
I'ala trapezia vale la formula chiusa (8) con posizione (9), che sappiamo anche costruire
gra camente. Sulla MAC si colloca il centro aerodinamico ( 25% in subsonico), punto
rispetto al quale il momento e costante con  a di erenza del centro di pressione, che
si muove. E in frazioni di MAC misureremo d'ora in poi la posizione del baricentro. Con
il righello in mano, possiamo nalmente fare la domanda vera: un‘ala da sola puo essere

equilibrata e stabile?
(N J

4 L'ala isolata: un dilemma istruttivo

La bussola della sezione

Facciamo l'esperimento mentale piu semplice possibile: un velivolo fatto di sola ala. Niente
coda, niente fusoliera. Puo volare equilibrato e stabile? La risposta un no, tranne...
pieno di sfumature e una delle pagine piu istruttive di tutta la meccanica del volo: ci
costringe a maneggiare insieme le due condizioni del sezione 2 e ci spiega, per contrasto,
perché il 99% degli aeroplani ha un piano di coda. Analizzeremo tre con gurazioni: stessa

ala, esiti opposti.
(. J

4.1 Il modello e le due equazioni

Rappresentiamo I'ala come nella sezione precedente: portanza épplicata nel centro aero-
dinamico a:cy,, momento costante M, intorno ad esso, peso W applicato nel baricentro c:g:
De niamo la distanza (con segno!) tra baricentro e centro aerodinamico, misurata positiva se
il baricentro & dietro:
Xaw =X g X acy: (12)
I momento di beccheggio rispetto al baricentro e allora la somma di due contributi: il
momento proprio dell'ala e il momento di trasporto della portanza,

M=M s, +LwXa,: (13)

(Per semplicita, ma senza perdere di generalita, assumiamo che per =0 sia anchg+0,
cosicche M M 4, ; il peso, passando per il baricentro, non da momento.)

L'angolo di attacco assoluto: perché non perdiamo generalita

L'assunzione appena fatta merita di essere formalizzata, perché e uno strumento che la
trattatistica internazionale (Anderson in testa) usa sistematicamente. Un pro lo con cur-
vatura positiva come il NACA 2412 ha portanza nulla non a = 0, ma a un angolo
negativo: dai dati sperimentali NACA, -0 = 2;2 per il 2412. Se perd0 misuriamog
I'incidenza non dalla corda geometrica ma dalla direzione di portanza nulla, de nendo
l'angolo di attacco assoluto

a= t=o = *tJ =0}
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La stabilita statica dei velivoli 4.2 Caso 1: baricentro dietro I'a.c. equilibrata ma instabile

allora per costruzione L = 0 quando , = 0, per qualunque pro lo. Tutte le rette M

di questa monogra a vanno lette, a rigore, come rette M ,: le formule non cambiano di
una virgola (una traslazione dell'origine non tocca le derivate, e la stabilita € una deriva
ta), ma lintercetta M o acquista un signi cato preciso: € il momento di beccheggio all
portanza nulla. Nei conti pratici, quando i dati forniscono dalla corda, basta ricordare
la conversione ;= +] |=].

DD

Le due condizioni da veri care sono quelle della (4):

Equilibrio: M =M 4, +Lw X4, =0 (14)
Stabilita: (ZIM = og_w Xa, <0 (15)

Vediamo da dove esce la (15), termine per termine. Deriviamo la (13) rispetto ad applicando
la linearita della derivata (la derivata di una somma € la somma delle derivate):

dM _ dMa, , d | _dLy,
- a w a - g
© T d

d | ¢, d
=0

Xay:

w "

Il primo termine é nullo perché M, € costante con : non e un'approssimazione di comodo,

e la proprieta che de nisce il centro aerodinamico ed é esattamente il motivo per cui, tra
centro di pressione e centro aerodinamico, abbiamo scelto il secondo. Se avessimo applicato la
portanza nel centro di pressione, questo termine non sarebbe sparito (il c.p. si muove con )

e l'analisi sarebbe diventata inutiimente tortuosa. Nel secondo termine, X € una costante
geometrica (distanza tra due punti ssi del velivolo): esce dalla derivata come un numero, e
resta dL,=d moltiplicata per essa. Ed ecco il fatto che comanda tutta la sezione:

L
C:jW >0 sempre (16)
(piu incidenza, piu portanza almeno no allo stallo). Dunque nella (15) il segno di dM=d
é il segno di X, : la stabilita dell'ala isolata dipende solo da che parte sta il baricentro rispetto

al centro aerodinamico. Vediamo i tre casi.

4.2 Caso 1. baricentro dietro l'a.c. equilibrata ma instabile

Sia X,, > 0 (baricentro dietro il centro aerodinamico) e il pro lo convenzionale, quindi M, <
0.

Equilibrio: la (14) chiede LyX,, = M 4, > 0, che con X,, > 0 si soddisfa con una
portanza positiva. Esiste dunque un assetto di trimmaggio a incidenza positiva: equilibrio
si X

Stabilita: dM=d = (dL ,=d )X , > 0. Instabile O

E la matita sulla punta: il velivolo pud volare trimmato, ma alla prima ra ca che aumenta

la portanza cresce, il suo momento (braccio positivo) & cabrante, l'incidenza aumenta ancora
divergenza.
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La stabilita statica dei velivoli4.3 Caso 2: baricentro davanti all'a.c. stabile ma non equilibrata

Esempio 4.1 i numeri del caso 1

Ala dell'addestratore dellEsempio 2.1: S = 19;44 A)c = 1,867 m, pro lo NACA 2412

con Gn,, = 0;05. Volo a V = 50m=s al livello del mare ISA ( = 1;225kg=md).
Baricentro al 35% MAC, a.c. al 25% MAC: X, = 0;10c = 0;187 m.

Pressione dinamica: q = V 2 = 1531 Pa.

Momento proprio dell'ala: My, = Cn,. g Sc = 0;05 1531;25 19;44 1;867 ' 2778Nm
(picchiante).

Equilibrio: Ly = M ,,=X,, = 2778;3=0;1867 ' 14884 N, corrispondente a C =
Lw=(gS) = 0;50: un valore di crociera del tutto plausibile. L'ala vola trimmata.
Stabilitd: con pendenza della retta di portanza @' 4;9=rad (ala con AR = 6),

M
Z— =awqSX,, '49 1531;25 19;44 0;1867 '+27 200 N m=rad > O:
Positiva: basta una ra ca che aggiunga un grado di incidenza (0;017 5rad) per generare
M ' +475N m cabranti, che aumentano ancora l'incidenza. Sistema equilibrato ma

instabile.

N J

4.3 Caso 2: baricentro davanti all'a.c. stabile ma non equilibrata

Spostiamo il baricentro davanti al centro aerodinamico: K = X ¢g X 4, <0. Prolo sempre
convenzionale, M, <O.

Stabilitd: dM=d =(dL ,=d)X ,, <0. Stabile X

Equilibrio: la (14) chiede LyX4, = M 4, > 0; ma ora X,, <0, quindi servirebbe L,, < 0:
I'ala potrebbe equilibrarsi solo a portanza negativa, cioe a incidenza negativa. Ad assetti
utili ( > 0) i due momenti, M 4, <0 e Ly,X,, <0, sono entrambi picchianti: la loro somma
non puo annullarsi. Non equilibrata O (per > 0!)

Sulgraco M : retta con pendenza negativa (bene) ma intercetta My = M 4, < 0 (male):
il punto di trimmaggio cade ad trm < 0, inutilizzabile.

4.4 Caso 3: baricentro avanzato + prolo re ex il tutt'ala

Il caso 2 fallisce per colpa dell'intercetta: M = M 4, < 0. E se usassimo un prolo con
Mg, > 0? Esistono: sono i proli re ex (o autostabili ), riconoscibili dalla linea media che
si rialza verso il bordo d'uscita, come uno sci. Quel ricciolo di coda deporta leggermente la
parte posteriore del pro lo e rende il momento proprio cabrante.

Con X,, < O (stabilitd) e M 5., > O (equilibrio a > 0) entrambe le condizioni sono
soddisfatte: sistema equilibrato e stabile XX
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