Capitolo sesto

EVOLUZIONE IN UN PIANO VERTICALE

6.1. Generalita

E’ di notevole interesse pratico lo studio dell’evoluzione in un pia-
no verticale effettuata tenendo il piano di simmetria del velivolo costan-
temente nel piano della traiettoria. Tale moto, denominato longitudi-
nal-simmetrico, & caratterizzato quindi da velocita di virata nulla e da
angoli di sbandamento e di derapata entrambi nulli. Se d’altra parte la
scelta degli assi terra viene effettuata in modo da far coincidere il piano
Xe Ze col piano della traiettoria, risulta nullo anche I’angolo di virata.
Ne consegue:

d=v=8=0 (1-VI)

Lo studio del moto viene qui condotto facendo riferimento alla terna
aerodinamica che, nel caso particolare in esame, coincide con gli assi
vento.

Le espressioni (73-I1) delle componenti della velocita angolare del
velivolo intomo al baricentro si semplificano, per le {1-VI), nelle:

p=0 q=v+a r=0  (2-VD

Esse, sostituite nelle equazioni del moto [(68-III) limitatamente agli
equilibri alla rotazione e (69-III)] insieme alla {1-VI), forniscono il seguen-
te sistema di tre equazioni differenziali:
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W oo
—E—-V=—Wsen'y—D+Tcos(a—uT)

W . .
T——g—V7=Wcosy—L-—Tsen(oz—uT) (3-VD)
L(';+&)Iy=mA+m—r

nelle incognite V, v ed « funzioni della variabile indipendente tempo.
La determinazione di tali funzioni consente di definire univocamente in
ogni istante la posizione del velivolo ed il suo assetto in quanto il moto
dell’aeromobile, considerato come corpo rigido e libero da vincoli, € ca-
ratterizzato nel caso in esame da tre gradi di liberta.

Sostituendo nelle (3-VI) le espressioni (7-I1V), (9-IV), (11-IV) e
(256-IV) delle azioni esterne e tenendo in conto la definizione. (196-11I)
di densita relativa del velivolo si ottiene:

-

\Y% T ‘ pV? o
s =W cos (x—ur)—seny 2W/S 9
(T hi 4VI
. ——W—sen(a—ur)—cos'y+ 2W/S CL ( )
- .k c/b |
;(7 +a) Vi o ag (Crm +. Cmt)

cui si pud pervenire anche direttamente esprimendo le condizioni di equi-
librio fra le forze agenti nel caso in esame (fig. 1-VI). Da notare inoltre
che, per essere il piano di simmetria del velivolo verticale, I’angolo di bec-
cheggio @, definito in fig. 4-II, viene espresso dalla:

0 +uy=a+~y (5-VD)

che, per le (2-VI), conduce anche alla:

q=6 (6-VI)
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90 Sc(Cm + Cmrt) _
X, y '} e SCo

in accordo con la seconda delle (76-11) per @ = 0.
Le espressioni (5-1) dei fattori di carico relative al moto longitudinal-
simmetrico risultato fornite (fig. 2-V1) dalle:

7y
fya =— = + sen vy’ o (7-VD
£,0=0 (8-VD)
v Vs
f,a = + cos vy (9-VD)
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Esse, in virtu delle (4-VI), sono esplicitabili anche in termini di forze pro-
pulsive ed aerodinamiche:

[, = P 10-V1
xa = T Ty cos (a—put) wis P (10-VD)
T pV?
f0 = W sen (a—pp) + WCL (11-vD
L’accelerazione angolare:
q=0=v+a (12-VI)

puo, infine, essere espressa in funzione dei fattori di carico a mezzo delle
relazioni sopra riportate (6.4.).

6.2. Moto longitudinal-simmetrico ad angolo di volta costante
Il moto longitudinal-simmetrico ad angolo di volta costante:
v=0 (13-VI)

¢ caratterizzato da due soli gradi di liberta; esso risulta quindi determinato

a mezzo di un sistema di due equazioni differenziali:
4

\Y% T pV?
—z—= W cos(a—uT)—sen7—WCD
4 (14-VD)
. k§ ¢/b ,
o —T(Cm +Cn1)

nelle funzioni incognite V(t) ed a(t).
La legge di variazione dell’angolo di barra:

e = 8, (1) (15-VD)
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che soddisfa la (13-VI) viene richiesta solamente per tenerne conto nella
valutazione del coefficiente di resistenza. Date le modeste escursioni an-
golari della barra che caratterizzano I’evoluzione in esame, é sufficiente
riferirsi al valore costante fornito dall’espressione approssimata:

1
5, =— Cor (Cmy T Cmaa+Cry b5 +Chit) (16-VD)

che si ricava dalla seconda equazione del sistema (14-VI) per « costante.

Con tale semplificazione lo studio del moto pud essere agevolmente con-

dotto accoppiando alla prima delle (14-VI) la:
pV?
2W/S

sen (x—ut)y—cosy+ CL=0 (17-VD)

W
deducibile dalla seconda delle (4-VI) in virtu delle (13-VI). La (17-VI)
consente di ricavare la legge di variazione del coefficiente di portanza del
velivolo durante il moto. A tale scopo ¢ da osservare che il termine
sen (a — pt) che figura nell’equazione in esame é funzione del coefficiente
di portanza secondo [I’espressione approssimata (valida per le normali
incidenze di volo —sen o = @, cos e = 1):

CL Lésas +CLae5e \
sen(a@—ut)=—-cosur — cos ur -senur  (18-VI)

/

ottenibile dalla (59-IV) ove si trascurino i termini in o. Sostituendo la
(18-VD) nella (17-VI) si ricava:

T /Crs 85 +Cry, e

CcosuT +senut

cos y + W \ C
La
C, = ~ 19-VI
L pV? N T COS UT ¢ )
2W/S w Ciy

valida per pt qualsiasi. Per i velivoli di tipo convenzionale la cui sostenta
zione € cottenuta esclusivamente a mezzo deila portanza, i valori di ut so-
no molto piccoli e la (19-VI) pud essere ulteriormente semplificata. Il
pit delle volte ’angolo o — ut & cosi piccolo da rendere trascurabile la
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componente della spinta secondo I’asse Z,: in tali casi la (19-VI) si sem-
plifica nella:
C2W/S
CL= _—;_)VT cos 7y (20-VD)
L’integrazione al passo della prima delle (14-VI) puo essere agevol-
mente condotta applicando 1 metodi numerici illustrati in 5.3.; tuttavia
nel caso in esame risulta pit conveniente assumere come variabile indi-
pendente, azniché il tempo, la quota di volo h in quanto cid consente di
assumere come funzione incognita V? in luogo di V. Infatti, sostituendo
nella citata espressione la:

sen vy d

- 4 2 1.

\'% 3 dh V%) (21-VD
si ottiene:

sen vy d 2) = p(V?2 2V

2¢g dh V5 =1(V%) 22-VD)

avendo posto:

pV?
2y — — _ - 23-
f(vV?) W cos (¢—puT) —senvy WS Cp (23-V]D)
Entro un dislivello di quota:
Ah=hp,; —hg (24-VD)

sufficientemente piccolo € lecito assumere T, p, « € Cp costanti e quindi
considerare il secondo membro della (23-VI) come funzione della sola
velocita di volo. Sotto tale ipotesi € possibile separare le variabili h e V2
nella (22-VI):

- 251
b (25-VD)

arey G
f(V?) ~  pseny < >

Quest’ultima, integrata fra le quote hy ed hy,, porge:



log f(VZ )=log (V2 Co Ah o)
og f(Vy,;)=log f(Vy) pseny b (26-V1)
Posto:
Cp Ah
logK = (27-V1)
uosen vy b
la (26-VI) fornisce:
f(VE)
f(VlZH] ) = K | (28-VI)
che, per la (23-V1), conduce alla:
Vi ooaws [T L
V]2<+1 = + i cos (@—pp) —seny, (1 —=—1)(29-VI)
K p Cp l_ w IR K

a mezzo della quale € possibile determinare la velocita alla fine dell’inter-
vallo di quota (24-V1) entro cui ¢ lecito supporre T, p, a e Cp costanti.
Prefissato quindi un passo Ah suffici€ntemente piccolo (dell’ordine di qual-
che centinaio di metri) le relazioni (19-VI) e (29-V1), insieme ailla (27-VI),
consentono di determinare, per passi successivi, le caratteristiche del
moto longitudinal-simmetrico corrispondente ad un prefissato valore del-
I’angolo di volta. :

Tale determinazione assume particolare importanza nel caso di
volo in discesa (y <0 Ah < 0) molto ripida. In tal caso I’evoluzione viene
denominata affondata o picchiata e, se la traiettoria € verticale
(y=-90°), picchiata in candela o semplicemente candela.

Durante l’affondata vengono raggiunti dal velivolo i piu elevati
valori della velocita equivalente e del numero di Mach; di qui la notevole
importanza dello studio di tale evoluzione. Il valore della pendenza viene
fissato dai regolamenti in relazione alla classe del velivolo.

La fig. 3-VI riporta i risultati del calcolo relativo ad un’affondata
in candela eseguita da un velivolo a reazione le cui caratteristiche aerodi-
namiche e propulsive sono definite nelle figure 4-VI e 5-VI rispettiva-
mente.
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6.3. Moto longitudinal-simmetrico ad angolo di volta variabile

La traiettoria descritta dai velivoli per passare da una condizione di
volo iniziale ad una finale caratterizzata da differenti valori dell’angolo
di volta, viene denominata volta di raccordo.

La manovra relativa prende il nome di ripresa o richiamata nel
caso in cui I’angolo di volta finale € maggiore di quello iniziale. La mano-
vra del pilota ¢ quella di tirare a sé la barra (manovra a cabrare) in
modo da ridurre la portanza del piano orizzontale di coda. Si ottiene cosi
un momento baricentrico cabrante che produce una rotazione del veli-
volo in senso tale da provocare un aumento di incidenza della velatura
principale e quindi un incremento di portanza atto ad incurvare la traiet-
toria in senso tale da incrementare I’angolo di volta. La manovra de-
scritta & caratterizzata da valori positivi del fattore di carico normale
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(9-VI) se la ripresa € effettuata, come di consueto, sul ventre del velivolo.
Per i velivoli acrobatici la manovra pud essere eseguita sul dorso del ve-
livolo; I'azione del pilota € quella dispingere in avanti la barra (manovra
a picchiare) e evoluzione risulta caratterizzata da valori negativi del
fattore di carico normale. Se I'angolo di volta finale ¢ minore di quello
iniziale, la manovra prende il nome di imbarcata e viene ottenuta azio-
nando la barra a picchiare; essa € quindi caratterizzata da valori del fattore
di carico normale inferiori all’'unita.

Sotto determinate condizioni (velocitd iniziale sufficientemente
elevata ed escursione angolare della barra sufficientemente ampia), insi-
stendo il pilota nella manovra a cabrare, il velivolo descrive una traietto-
ria curva compiendo un’intera rotazione in modo da ritrovarsi dopo un
giro completo al valore iniziale dell’angolo di volta. Questa figura acroba-
tica dicesi gran volta dritta ed ha luogo a coefficienti di portanza e
quindi (11-VI) a fattori di carico normali positivi. Sotto le medesime
condizioni iniziali, insistendo il pilota nella manovra a picchiare, il veli-
volo esegue un’altra figura acrobatica denominata gran volta rove-
scia; essa ha luogo a coefficienti di portanza e valori del fattore di carico
normali negativi o prevalentemente tali.

In ogni caso la traiettoria descritta dal velivolo e le grandezze ad essa
relative si determinano integrando il sistema delle tre equazioni differen-
ziali (4-VI) per assegnate condizioni iniziali e data legge di manovra.
Quest’ultima esplicita 'azione esercitata dal pilota sia sulla superficie
di governo longitudinale attraverso la legge della barra (15-V1) che sul
gruppo moto-propulsore tramite-la legge di variazione della spinta:

T=T(t) (30-VD)

o dei parametri (regime del motore, passo dell’elica) che la definiscono.

La legge della barra viene assegnata quando si desidera studiare le
evoluzioni che il velivolo € in grado di compiere in relazione ad una de-
terminata manovra del pilota (corrispondente, ad esempio, alla massima
escursione angolare dell’equilibratore o al massimo sforzo di barra). Al-
le volte interessa invece studiare la fase di transizione da una condizione
di volo ad un’altra conseguente a sostanziali modifiche della configura-
zione del velivolo. Tale é ad esempio il caso dello studio del decollo e
della successiva fase di conversione alla configurazione di volo a sosten-
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tazione aerodinamica di un VTOL a spinta inclinabile. In tal caso, oltre
alle (15-V1) e (20-V1) occorre definire anche la legge:

Ky = pp(t) (31-V1)

relativa all’inclinazione della spinta.

Quando invece interessa conoscere le possibilita evolutive dei veli-
voli in relazione alla sopportazione fisiologica del pilota o ai carichi agen-
ti sulle strutture viene assegnata, in luogo della (15-VI), la legge della
sopportazione:

fra = fa(0) (32-VI)
cosi come si fa ricorso alla legge della sostentazione:
CL=CL(t) (33-VI)

per lo studio della manovrabilita longitudinale del velivolo a coefficiente
di portanza costante e, in particolare, al coefficiente di portanza massima.
Talvolta, infine, vengono assegnate leggi miste come accade, ad esempio,
quando si desidera esaminare le estreme possibilitd di manovra di un
velivolo:

f.a=n per CL<Cr.
(34-VI)
C.= CLmax per f,a<n

prescindendo dall’entita delle escursioni angolari della barra e degli sforzi
di pilotaggio occorrenti.

6.3.1. Integrazione delle equazioni del moto longitudinal-simmetrico
per assegnata legge della barra

Risulta conveniente assume come funzioni incognite le seguenti:

V(t) a(t) 6(t) (35-VI)
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le cui ultime due sono legate all’angolo di volta vy tramite la relazione
(5-VI). Le relazioni (30-1V), (59-1V) e (94-1V), in virtu della (6-VI1), for-
niscono le seguenti espressioni dei coefficienti aerodinamici che figurano
nelle equazioni del moto (4-VI):

Cp =Cpo + K(Craa+ Cpry 85 + Cpy 80" (36-VI)

CpL =Croa+ Cpy 8 + Cry 8 + (Croa + Cpy6) "7CT (37-VI)

Cm.=Cm0+Cmaa+cmssas+cm56<se+(cméa+cmqé+cm5ez‘se)7—;—<38—vn

nella prima delle quali sono stati trascurati i termini relativi alle derivate
dinamiche. Sosgituendo tali relazioni nel sistema (4-VI) ed esplicitando
quindi V, o e 6 si perviene, in virtd anche delle (5-VI) e (196-111), alle:

\" T P 2 m
- =-W—-—cos(a-uT)—sen(0+ux—a) - Z—W/S— CDO*‘K(CLa‘r"CI.éS’Ss+CL;~,¢58)

S

2

./ c/b vV T _ Y
G} I—T—CLq —_ - —W—sen(a—uT)+cos(0+pX-a)+—mE—(CLaa+ CLas'Ss*CLaeBe)
Y% K g <
a—= —
& 1 c/v C
+ L -
 4u a
(39-VI)
2 _ —-
ky c/b . . . - c
L6 V2 = 2. Cm]“"cmo"’crnaa"'Cmas°s+Cmée‘se"'(Cm&a'*cmqe*‘cm‘sc‘Se) —ZV

nell’ultima delle quali compare il coefficiente di momento baricentrico
dovuto alle azioni propulsive, anch’esso esplicitabile in funzione di V ed
« in relazione al tipo di propulsione impiegato ed alle caratteristiche del-
I'impianto [relazioni (311-1V) e (335-IV) per quanto concerne gli effetti
diretti per velivoli ad elica ed a getto rispettivamente].

Per assegnata legge della barra il sistema (39-VI1) costituisce un lega-
me funzionale fra le variabili del moto esprimibile a mezzo delle:
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f\'/=f,(v,a.e)

i
!

(a=1(V.a6.6) : (40-V1)

O=fV.a & 6)

Esso viene integrato al passo avvalendosi dei metodi esposti in 5.3. ed illu-
.strati in 5.4.2. Noti i valori dei parametri del moto ¢ relative derivate al
tempo t: -

V, «

L% 0V, o 6,6, (41-VI)

3 k

si procede alla determinazione diV « 6 e 6 al tempo t + At:

{qu =V, + VAt
i .
|0 T o T oadt
) (42-V1)
f@k*l =6, + 6 At
sL@k+1 =9k + 6 At
valutando i gradienti V o 0 e 0 a mezzo di formule approssimate dipen-
denti dal particolare metodo adottato: i valori di Vi,1. axs1 € Ok rela-
tivi al tempo t + At vengono infine ottenuti risolvendo le equazioni del
moto considerate come equazioni algebriche simultanee al passo k + 1:

6

k+1)

(v =
‘Vk"‘l —fl(vk*'l'ak*'l’

J&k-tl =f2(vk+l‘ak+1’6k+1 -ék+1) (43-V1)

L9k+1 =V %y % Bip)
Cosi, ad esempio, il metodo di Eulero assume:
V=V, a=a 6=0, 6=6,  (44-VI)

mentre I’adozione di una formula Runge-Kutta del quarto ordine con-
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duce alle:

[V = (V1 4+ 2V 4 29T VY g

a=(ad + 2o + 21 + V)6
) (45-VI)

6= (6" + 20" + 201 + 61V )6

6= (@ + 261 + 261 + 1V )6
W .

in cui figurano valori dei parametri di volo relativi a varie approssima-
zioni da calcolare a mezzo delle:

vi=vy, Vvi=v ozl=ozk &l=&k

k k
L (46-VI)
1- 31 = 4 I =
0'=6, 6'=6, 0'=9,
VIl=v, +Viay?2 =0 +alAt/2
. L (47-VD)
6" =6, +6'At/2 ol=6, +6'At/2
(Vi =, (VI ofl_ g
Ll =1, (VI ol gl glny (48-V1)
o = £, (VI off gl g1y
i .
vil=v +VIAt/2 o= +allAt/2
(49-VI)

oM =6, +61At/2 oM =6, +06"At/2
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(-
! yvill = f] (V[II. alll‘ 6][1_)

4 (lell = fz(vlll‘ OZI”. 91[1. ém) (50-V])

i

Le[]l = f3 (VI”, aIII~ dll[. BIH)

vV =V, + vilAt otV =0 + oAt
) . , ' (51-VD)
ot =6, +6"MAt 6™ =6, +6MAt '
c.
! VIV = (VIV oY g1V
%dlv =f2(vIV‘O:lV~61V-6'lV) (52_\/‘1)

Léw =£,(VIV olV oV élv)

La conoscenza dei valori medi di V., « e 6 relativi a ciascun passo
At consente infine di determinare la traiettoria del velivolo attraverso il
calcolo delle componenti dello spostamento del suo baricentro sugli
assi terra:

AXe =V cos (6 + uy — a) At
(53-Vl)
Az,

—Vsen (6 + uy — a) At

la seconda delle quali permette inoltre di tener conto delle variazioni del-
la densita dell’aria durante 'evoluzione.

Il procedimento di integrazione al passo del sistema (39-VI) é stato
applicato, a titolo di esempio, allo studio del moto di richiamata del ve-
livolo preso in esame in 6.2. e caratterizzato dai seguenti parametri aero-
dinamici:
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La legge di manovra ipotizzata ¢ definita in fig. 6-VI con inizio alla quota
di 4.000 metri nelle condizioni di volo pre-manovra relative all’affondata
in candela esaminata in 6.2.

I risultati del calcolo sono riportati nelle figure 6-VI e 7-VI la prima
delle quali si riferisce in particolare alla fase iniziale del moto caratteriz-
zato da accelerazione angolare § diversa da zero. La figura 8-VI riporta
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infine la traiettoria descritta dal velivolo parametrata in termini di fatto-
re di carico normale (9-VI).

6.3.2. Integrazione delle equazioni del moto longitudinal-simmetrico
per assegnata legge della sostentazione

Il procedimento di calcolo precedentemente illustrato si semplifi-
ca notevolmente se viene assegnata la legge della sopportazione (32-VI)
o quella della sostentazione (33-VI) in luogo di quella della barra (15-VI).
In entrambi i casi infatti occorre risolvere un sistema di due sole equazio-
ni differenziali nelle due funzioni incognite: velocitd di volo ed angolo di
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volta. In particolare, per assegnata legge della sostentazione. ci si avvale
delle prime due delle (3-VI) che, in relazione ai modesti valori delle inci-
denze normali di volo, possono con buona approssimazione scriversi nel-
la forma:

-

\% T pV?
. = W (cos uyp - asenp) - seny— WS Cp
4 (54-VD)
Vy T ‘ R pV? c
. = (a cos HT -+ Sen Hp) = COS 7y wis L

con CD esprimibile a4 mezzo della (30-1V) ed «a calcolabile tramite la:

CL ~(Cre b, + Crs.0,)

= 55-V1
o4 L ( )

a

dedotta dalla (59-1V) trascurando i termini dinamici.
[l sistema di equazioni differenziali cui si perviene:

ir V T C]_ - (CLbSSS + CLbcae)
" Y [:cos Ko + CL. sen uT:J +
pV?
, -- sen 7—_2—\_V7-S—(CD° + KCTH)
% (56-VI)
| Vy T r C = (Cprg8s + Cpy.0e)
< = W i_ CLQ COS Uy — Sen yT] +
pV?

— COos 71'———2 WIS 'CL

esplicita, per assegnata legge della sostentazione (33-VI). Ve 7 in funzio-
nediVery:



V=¢,(V,7)
(57-Vl)

Y=, (V,7)

La sua integrazione numerica comporta 'impiego delle metodologie di
calcolo illustrate in 6.3.1.

6.3.3. Integrazione delle equazioni del moto longitudinal-simmetrico
per assegnata legge della sopportazione

In questo caso risulta conveniente far riferimento al sistema di equa-
zioni:

(v T Cp = (CLgy8s + Cpg5c) ]
S W cos pp + CL, sen “TJ +
g V2
—Sen Y T Hwrg (Cp, +KCM)
Vy
< g = fza —cosy (58-VI)
T rCLssss + CLéeac
. - f,a + W .. Ci. Ccos pp + sen pp
L - pV? T COS UT

+

2W/S w CL.
dedotto dal sistema (56-V1) sostituendo alla seconda equazione la (9-VI)
ed introducendo una terza relazione — ricavabile dalla (11-VI) — che espri-
me il coefficiente di portanza in funzione del fattore di carico e della
pressione dinamica di volo.

Sostituendo la terza delle (58-VI) nella prima si perviene ad un siste-
ma di due equazioni differenziali che, per assegnata legge della sopporta-
zione (32-VI), fornisce V e 7 in funzione di V e 7:

V=¢,(V,7)
(59-VI)

y=p3(V, )
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6.4. Moto di beccheggio

Lo studio del moto longitudinal-simmetrico dei velivoli conseguente
ad una brusca manovra dell’equilibratore evidenzia due distinte fasi del-
I’evoluzione aventi caratteristiche genera]i ben definite. La prima, denomi-
nata moto di beccheggio. ¢ generalmente di breve durata ed € caratte-
rizzata da forti variazioni dell’accelerazione angolare ¢ dell’angolo di inci-
denza mentre I'angolo di volta varia lentamente ¢ la velocita rimane pra-
ticamente costante. La seconda fase, nota col nome di moto di regime.
¢ caratterizzata da accelerazione angolare nulla o quasi e da modeste va-
riazioni dell’angolo di incidenza. . '

Lo studio del moto di beccheggio pud percio esser condotto ponen-
do nelle (39-VI):

V=0 (60-V1)

ed integrando quindi un sistema di due equazioni differenziali in luogo
di tre. Analogamente il moto di regime pu0 essere studiato introducendo
nelle (39-V1) le semplificazioni derivanti dalle condizioni:

6=« =0 (61-VI)

A queste due fasi corrispondono condizioni di carico ben definite, deno-
minate complementari e fondamentali rispettivamente.

La definizione delle condizioni di carico complementari richiede la
conoscenza della legge di variazione, nel tempo. dell’accelerazione ango-
lare cui € sottoposto il velivolo; da essa si puo, tra I’altro, dedurre la legge
di variazione del carico aerodinamico sul piano orizzontale di coda dovuto
alla manovra del pilota, detto appunto, carico di manovra.

E’ quindi di particolare interesse ricercare I’espressione dell’accele-
razione angolare in funzione dei fattori di carico nel moto di beccheggio.
A tale scopo, sostituendo nella seconda delle (2-V1) i valori di v ed &« ot-
tenuti dalle (9-VI) e (11-VI) rispettivamente ¢ tenendo inoltre presente
I’ipotesi espressa dalla (60-V1), si ottiene:

g za
9=y (fza —cosy) + — v (62-VI)
Cp

W cos (a-uT) +—,Z—“7/-S—

a
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avendo trascurate la variazione della spinta propulsiva. Derivando ulte-
riormente la (62-VI) rispetto al tempo si perviene alla:

C-iz :/ (f2a +')"Sen7)+

T pV? - T .:
WCOS(Q‘#T)‘*mcLa f,a +—W-sen(a—p7)atu

T N pvz 2
W cos (@ — ut) 2W/S Cr,

che, per le (7-V1), (9-VI) ed (11-VI), fornisce la ricercata espressione del-
I’accelerazione angolare del moto di beccheggio:

2
. g
qQ=— <_\7_> (fza — COs ) fxa +
T

i . W sen(a—put) fza

fra +

A\ T + q c 3
W cos (@ —pt) W/s La‘

1 .
+ f,a (64-V1)

CL

cos (a—pt) +

N
Ww/S a

Normalmente I’angolo (¢ — u1) € molto piccolo. inoltre i valori del
fattore di carico tangenziale sono relativamente bassi mentre il rapporto
(g/V)? tende rapidamente a zero al crescere della velocita di volo; conse-

guentemente |’ espressione approssimata dell’accelerazione angolare nel
moto di beccheggio:

g - 1
—f,, +

Y fza T q

w T Twis (e

fornisce valori molto prossimi a quelli calcolati tramite la (64-V1).

£, (65-V1)

qs
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6.4.1. Moto di beccheggio prodotto dalla manovra cabra-picchia

Durante le evoluzioni caratterizzate da valori estremi del fattore di
carico normale in presenza di forti accelerazioni angolari di beccheggio
si possono verificare condizioni di carico particolarmente critiche sulle
strutture dei velivoli, principalmente sul piano orizzontale di coda e sul-
la fusoliera. E’ quindi di enorme interesse pratico lo studio del moto dei
velivoli sotto ’azione di manovre dell’equilibratore tali da portare il ve-
livolo a raggiungere siffatte condizioni di volo. Esse vengono raggiunte
in tempi generalmente modesti, per tale motivo risulta lecito considerare
I’evoluzione come un moto di beccheggio ed assumere quindi valida la
ipotesi espressa dalla (60-VI).

Le condizioni di carico piu gravose si verificano per effetto di una
brusca manovra a cabrare seguita da brusca manovra a picchiare. Durante
tale manovra viene ipotizzata la massima rapidita del movimento sia a
cabrare che a picchiare della barra:

Se = (8¢ )y (66-VI)

compatibilmente con I’elasticita e I'inerzia della trasmissione di comando.
La manovra della barra a cabrare sarebbe tale, per rapidita ed ampiezza,
da portare successivamente il velivolo al superamento del massimo fattore
di carico normale se non venisse seguita da una tempestiva e brusca con-
tromanovra a picchiare. Viene ipotizzato che il tempo t, intercorso fra
gli inizi della manovra e della contromanovra sia tale da portare il velivolo
a raggiungere ma non a superare il massimo fattore di carico normale con-
sentito. Si ammette cio¢ la possibilitda di errore da parte del pilota pur-
ché l’azione correttiva venga eseguita giusto in tempo per portare il veli-
volo al contorno dell’inviluppo delle condizioni di volo consentite. Per
tale motivo la manovra descritta viene anche denominata manovra
pentita.

L’esecuzione angolare della barra & limitata dal valore massimo:

8e = (8e), . (67-VI)

definito, in relazione alla pressione dinamica di volo, dal fondo corsa
a cabrare della trasmissione di comando o dal massimo sforzo musco-
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lare esercitabile dal pilota. Ne con-
Se segue che la legge della barra ri-
' ;*r:j;; sulta essere di tipo triangolare (fig.
9-VI) o trapezoidale (fig. 10-VI)
a seconda che, durante il 'tempo
8 / \ t,, I'ampiezza della manovra a ca-
(3¢)max brare risulti contenuta o meno en-
tro il limite espresso dalla (67-VI).
0 0, 0,2 0,3t In relazione al loro rilevante in-
teresse pratico sono state condotte
Fig. 9-VI numerose indagini teoriche e speri-
mentali che hanno consentito di
pervenire ad una migliore cono-
Se[— Z—l scenza delle leggi di variazione del
| S¢max N\ fattore di carico normale e dell’ac-
£ N celerazione angolare dovute alla ma-
BT y, N novra descritta. Poiché il valore li-
mite (67-VI) dell’angolo dell’equi-
P4 _ libratore viene raggiunto piuttosto
raramente, la legge di manovra pre-
sa a base di questi studi € quella
Fig. 10-VI di tipo triangolare riportata in

fig. 9-VIL.
La risposta del velivolo in termini di incremento del fattore di ca-

rico normale: '

N
Padl

Afza =fz2 — a0 (68-VI)

¢ costituita da una funzione (fig. 11-VI), caratterizzata da un massimo
in corrispondenza di un tempo t, sensibilmente maggiore di t; e da un
flesso nel ramo ascendente nell’intorno di t,. Essa é esprimibile analiti-
camente a mezzo di una relazione del tipo:

Af,, = K, tFbeKet (69-VI)

con K, dipendente dal valore estremo (Afy,) . - dell’incremento del fat-

tore di carico normale e con Ky e K. funzioni del tempo t, necessario per
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Fig. 11-VI

raggiungere detto valore estremo.
Derivando infatti la (69-VI) rispetto al tempo si ottiene:

. K, A
Af,, = Afy, 5 Kc) (70-VI)
che, per essere:
(Af,, ey, =0 (71-VI)
porge:
t, = Kp/Ke (72-VI)
Inoltre, essendo:
(Af,, e, = (Afza) (73-VI)

la (69-VI) pud essere espressa nella forma pii significativa:
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Afza t Kb Kp(1-t/t3)
—_— = ( ) e (74-VI)
(Af,.) t,

max

dalla quale, a mezzo di successive derivazioni rispetto al tempo. si dedu-

cono le:
Af, Af,, K, t
= —1 (75-VD
(Afza) (Af) ., U t
.
t 1 t
t Ky t

(76-VI)

Af,, Af,, <Kb >2 <
(Afza)p,,  (Afza) . \ b

Sostituendo queste ultime nella (60-V1I) si perviene alla seguente espressio-
ne per ’accelerazione angolare:

q 1
e vg K, + —= - K, (77-VD)
za t2 + 2
max < W W/S CLQ) 13

dove le .costanti K, e K, risultano essere funzioni di Ky, e t/t, secondo le:

1 t X Ky -y
K, =K ("t—/tz—— 1) < G > e (78-VD)

1 - 1/K 2 S\ ke
> +1 < ) T g9y
(t/t2) t/t, -] 1,

Da calcoli eseguiti su diversi tipi di velivoli assumendo una legge di mano-
vra triangolare ¢ risultato che il tempo t, — necessario per raggiungere il
massimo incremento del fattore di carico normale — varia pressoché linear-

e |

-
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Fig. 13-VI

ca longitudihale e dalla pressione dinamica d
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mente col tempo t, — ne-
cessario per raggiungere la
massima escursione angolare
dell’equilibratore — secondo
la:

t, =025+ 1,15t, (80-VI)

per velivoli caratterizzati da
elevato margine di stabilita
statica longitudinale, poco
caricati ed in volo ad eleva-
te pressioni dinamiche e:

t, =038 +1,30¢t, (81-VI)

per velivoli aventi basso mar-
gine di stabilita statica longi-
tudinale, molto caricati ed in .
volo a basse pressioni dina-
miche (fig. 12-VI). Tutti i
casi di pratico interesse risul-
tano compresi entro il campo
definito dalle (80-VI) ed
(81-VI). '
Circa i1 valori del coef-
ficiente Ky, detto dagli ame-
ricani fattore di forma,
¢ risultato, da prove di volo
eseguite su un gran numero
di velivoli, la sua dipenden-
za da t,, dal carico alare,
dal margine di stabilita stati-
i volo. La legge di dipendenza

€ sintetizzata nel diagramma di fig. 13-VI nel quale sono riportate le due
curve relative ai due casi limiti cui si riferiscono ie (80-VI) ed (81-VI) ri-

spettivamente. Da questo diagramma risulta

che, per valori di t; non ec-
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(Afzz) max
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Fig. 14-VI

cessivamente piccoli, il fattore di forma € molto prossimo al valore medio
di cinque. Per tale ragione € stato proposto di assumere:

Kb =5 (8 Z-VI)

Conseguentemente i coefficienti K, e K, che figurano nell’espressione
(77-VI) dell’accelerazione angolare, cosi come I’espressione (74-VI) del-
la legge di variazione dell’incremento di fattore di carico normale, risul-
tano funzioni univoche di t/t, indipendenti dalle particolari caratteristi-
che del velivolo in esame.

Le figure (14-VI) e (15-VI) definiscono, nell’ipotesi di validita della
(82-VI), la funzione Af,, /(Af;,)nax € le funzioni K, e K, rispettivamente.
Per quanto concemne infine il tempo t, necessario per portare la barra
alla massima escursione, esso varia entro limiti molto-ristretti compresi
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fra due decimi di secondo per velivoli con peso inferiore a 5000 Kg. e
quattro decimi di secondo per velivoli il cui peso supera i 45.000 Kg.

Le relazioni (77-VI), (80-VI) ed (81-VI), insieme ai grafici di fig.
14-VI e 15-VI, consentono di valutare le leggi di variazione col tempo
del fattore di carico normale e dell’accelerazione angolare nella manovra
in esame.

E’ interessante notare che il diagramma di K, presenta due estremi:
uno positivo (6,5) e I'altro negativo (— 5,8) per valori di t/t, pari rispetti-
vamente a 0,30 e 0,85 mentre K, raggiunge due valori estremi (1,95 e
— 1,05) in corrispondenza di valori nulli di K, .

Poiché nella (77-VI) il coefficiente di K, € notevolmente inferiore a
quello di K,, la legge di variazione dell’accelerazione angolare dipende
prevalentemente da quella della funzione K,. Si puo quindi concludere
che nella manovra in esame, I’accelerazione angolare presenta un massimo
positivo poco dopo !’inizio della manovra (t/t, = 0,3) quando il fattore
di carico normale € poco diverso da quello iniziale (fig. 14-VI) seguito da
un massimo negativo che ha luogo quando (t/t, = 0,85) il fattore di ca-
rico normale ha quasi raggiunto il suo valore estremo (fig. 14-VI).

Da quanto esposto risulta inoltre che i valori estremi dell’accelera-
zione angolare — cui corrispondono i valori massimi del carico di mano-
vra a cabrare ed a picchiare — possono, in prima approssimazione, esser
calcolati rispettivamente con le:

, " 0,95¢ 6,5
Dnax =) v, * 77 oY (Afy),..  (83-VD)
] \w 7 owsThe)
™ 0,80g 5.8 T
(q)min = Vt2 - ( T . a c >t2 ; (Afza)max (84-VI)
W T wie CLe) B2 |
] W W/S B!

essendo 0,95 e 0,80 i valori di K, corrispondenti ai valori estremi di K,
(fig. 15-VI).

Per lo stesso velivolo cui si riferiscono gli esempi dei paragrafi 6.2. e
6.3.1. sono state calcolate, con 'ausilio dei grafici di figg. 14-VI e 15-VI
e della relazione (77-VI), le leggi di variazione del fattore di carico nor-
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Fig. 16-VI

male e della accelerazione angolare (fig. 16-VI) dovute ad una brusca ma-
novra cabra-picchiata tale da portare il velivolo entro 0,6 secondi al fattore
di carico normale uguale a 6 a partire dalle condizioni di affondata in can-
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dela a quota 4000 m. (fig. 3-VI). Dal diagramma di fig. 16-VI risultano i
seguenti valori estremi dell’accelerazione di beccheggio:

(@), = 145 rad.sec’?

(d)mix; =— 0,95 rad.sec™
poco diversi da quelli:

(), = 1,43 rad.sec?

(@), = — 0.89 rad.sec’?

calcolati con le (83-VI) ed (84-VI).





