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10Quaderno

Effetti dei propulsori

Inserisci qui la citazione
(anche lunga)
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10.1 Effetti della rotazione dei propulsori

Il sistema propulsivo di un velivolo, oltre al compito principale di produrre spinta, in-
fluisce sulla dinamica del volo attraverso due effetti ulteriori: la produzione di coppie
baricentriche e l’insorgere di effetti giroscopici. La nascita di momenti baricentrici dovuti
al funzionamento del motore (o dei motori) è motivata dal fatto che il vettore spinta non
è applicato al centro di massa del velivolo. L’entità di tali coppie dipende dalla direzione
di provenienza del vento relativo, dalla posizione avanzata o arretrata dei motori e, anche,
dal tipo di propulsione. In questo paragrafo tratteremo gli effetti giroscopici, che sono una
conseguenza dell’interazione dinamica delle masse rotanti del motore (o dei motori) con
il movimento del velivolo nel suo complesso.

L’effetto delle masse rotanti del gruppo moto-propulsore sul movimento del velivolo
può esser valutato introducendo nelle equazioni del moto (7.10) e (7.11) degli opportuni
termini correttivi. Si deve osservare che tali equazioni già comprendono i contributi alla
quantità di moto Q dell’aeromobile e al corrispondente momento della quantità di moto
K , derivanti dalla presenza stessa dellemasse del propulsore. Infatti, nel calcolo diQ eK

sono state contemplate tutte le porzioni materiali del mezzo volante, comprese quelle che
hanno la possibilità di muoversi rispetto ai suoi assi costruttivi, ma sottintendendo queste
ultime non in rotazione (motori non operativi e propulsori bloccati). Pertanto, i citati
termini correttivi costituiscono i contributi derivanti unicamente dal moto di rotazione di
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4 Quaderno 10 Effetti dei propulsori

dette masse intorno al proprio asse. Ciò equivale ad introdurre i due vettori

Q?
D QCQT K?

DK CKT (10.1)

che rappresentano la quantità di moto totale ed il corrispondente momento angolare totale
associati al velivolo con motori operativi [simbolo . /?], comprendenti cioè gli effetti degli
organi rotanti che producono spinta [simbolo . /T che si riferisce, in particolare, al solo
atto di moto dei propulsori nel riferimento TB, come se questo fosse fisso].

La rotazione dei propulsori, grazie alle elevate velocità angolari, non modifica sostan-
zialmente la posizione del baricentro del velivolo, la cui velocità rimane invariata. Ne
consegue che la quantità di moto dell’aeromobile non subisce variazione alcuna, avendosi
cioè dQT= dt D 0. Pertanto, l’equazione alla traslazione (7.10) non ne risulta influenzata,
avendosi dQ?= dt D dQ= dt . Di contro è il momento della quantità di moto del velivolo
K che risulta effettivamente incrementato dell’aliquota KT derivante dall’operatività dei
motori e quindi la (6.55), da cui la (7.11) discende, si modifica nella:

dK

dt
C

dKT

dt
DM (10.2)

dove, è bene ribadirlo, si è assunto un polo dei momenti coincidente con il baricentro.
La (10.2) esprime il fatto che gli effetti della rotazione dei propulsori hanno un impatto
diretto soltanto sull’atto di moto rotatorio del velivolo intorno al proprio baricentro.

A questo punto si esamini la definizione di KT che, in base alla (6.45) applicata
limitatamente alle masse del propulsore, corrisponde a quella del momento angolare
totale

KT D

Z
BT

�
P �G

�
^

dP
dt

dm (10.3)

doveBT è il sistemamateriale costituito dagli organi rotanti. Come si vede dalla figura 10.1
a fronte, BT sarà contenuto nel volume spazzato dai propulsori e dalle rimanenti parti
meccaniche in rotazione.

DettoGT il baricentro delle parti rotanti, la cui massa totale èmT, è pensabile esprimere
il vettore .P �G/ che compare sotto il segno di integrale nella (10.3) come

P �G D .P �GT/C .GT �G/ (10.4)

Sostituendo la (10.4) nella (10.3) si ottiene

KT D

Z
BT

�
P �GT

�
^

dP
dt

dm

�
definizione di K

.GT/
T

C
�
GT �G

�
^

Z
BT

dP
dt

dm

™
definizione di QT

(10.5)

dove K
.GT/
T è il momento angolare delle masse rotanti rispetto al polo GT. La (10.5)

può interpretarsi con l’ausilio della figura 10.1. Si osserva che il centro di massa GT

capita sostanzialmente sull’asse di rotazione del propulsore, il quale coincide con l’asse
di spinta ed ha per versore iT. L’asse di rotazione è individuato nella terna TB dalla coppia
di angoli .�T; �T/. Il propulsore, per sviluppare una spinta T , deve essere tenuto in moto
alla velocità angolare !T da una coppia motrice risultante MTiT, la cui intensità è data

A. De Marco, D. P. Coiro – Laurea Magistrale in Ingegneria Aerospaziale, Università degli Studi di Napoli Federico II
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10.1 Effetti della rotazione dei propulsori 5

xB

yB

zB

G

GT

T iT
�T

�T

parallela a xB

MT; !T

P

BT

yT

xT

zT

Figura 10.1 Coordinate .xT; yT; zT/ del baricentroGT delle masse rotanti del motore. Il generico asse di rotazione,
rappresentato dal versore iT, ha un orientamento rispetto agli assi velivolo definito dalla coppia di angoli .�T; �T/.
Sono anche rappresentati i versi positivi del momento motore netto MT e della velocità angolare !T.

dal momento motore disponibile all’albero al netto di tutte le coppie resistenti di diversa
natura.

L’esame congiunto della (10.2) e della (10.5) permette di dedurre un’importante ca-
ratteristica dell’effetto correttivo dKT= dt . Ricordando che il termine correttivo QT ha
derivata nulla e che nella definizione di KT si sta considerando il solo moto di BT rispetto
agli assi velivolo [per cui d.GT�G/= dt D 0], derivando la (10.5) rispetto al tempo si ha:

dKT

dt
D

dK
.GT/
T

dt
(10.6)

Pertanto, si evince che la derivata dKT= dt , rappresentata dal secondo termine a primo
membro della (10.2), non cambia se, anziché assumere come polo di riferimento il bari-
centro del velivolo (cui sono riferiti K , KT ed M), ci si riferisce ad un qualsiasi punto
solidale al riferimento degli assi velivolo. In particolare, risulta conveniente scegliere
come polo il baricentro delle masse rotanti e considerare il momento angolare K

.GT/
T .

A questo punto va osservato che l’asse di spinta è praticamente un asse centrale
d’inerzia del sistema BT e si dirà

˚
GT; �1; �2; �3

	
la terna centrale d’inerzia del propulsore,

avente l’asse longitudinale �1 diretto secondo quello di rotazione. È facile verificare che

Dinamica e simulazione di volo – Quaderni dalle lezioni
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6 Quaderno 10 Effetti dei propulsori

le componenti su detta terna di K
.GT/
T sono date dalle:�

K
.GT/
T

�
�1

D IT !T

�
K

.GT/
T

�
�2

D

�
K

.GT/
T

�
�3

D 0 (10.7)

Nella prima delle (10.7) la IT � I�1
è il momento centrale d’inerzia delle masse del

propulsore intorno all’asse di rotazione ed !T.t/ è, in generale, la velocità angolare
istantanea. Conseguentemente, essendo iT il versore di �1, si ha che

K
.GT/
T D IT !T iT (10.8)

La (10.8) e la (10.6) conducono all’espressione:

dKT

dt
D IT P!T iT C IT !T

diT
dt

(10.9)

valida in generale, del termine correttivo a primo membro della (10.2). Per una velocità
di rotazione costante, P!T D 0, la (10.9) diventa:

dKT

dt
D IT !T

diT
dt

(10.10)

Essendo iT solidale al riferimento degli assi velivolo, la cui velocità angolare è˝B, si ha:

diT
dt
D ˝B ^ iT (10.11)

e quindi la (10.10) diventa

dKT

dt
D B̋ ^K

.GT/
T D IT !T B̋ ^ iT (10.12)

Riferendosi alla terna di assi TB e, avendosi

˚
iT
	
B D

�
iTxB

iTyB

iTzB

�

D

�
cos �T cos�T

sin �T cos�T

� sin�T

�

(10.13)

come si ricava dalla figura 10.1, le componenti scalari di dKT= dt saranno esprimibili
come

�
dKT

dt

�
B
D IT !T

24 0 �r q

r 0 �p

�q p 0

35
�

cos �T cos�T

sin �T cos�T

� sin�T

�

D IT !T

„
�r sin �T cos�T � q sin�T

r cos �T cos�T C p sin�T

�q cos �T cos�T C p sin �T cos�T

…

(10.14)

Per i velivoli monomotore come quellomostrato dalla figura 10.2 nella pagina successiva la
(10.14) si particolarizza ponendo �T D 0, essendo in questi casi l’asse di spinta contenuto

A. De Marco, D. P. Coiro – Laurea Magistrale in Ingegneria Aerospaziale, Università degli Studi di Napoli Federico II
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10.1 Effetti della rotazione dei propulsori 7

Figura 10.2 Velivolo mono-
motore ed asse di rotazione delle
masse del propulsore. Versore
iT e angolo positivo di caletta-
mento �T.

xB

zB

G

T iT

�T

nel piano di simmetria del velivolo.

Nel caso di plurimotori, detto NT il numero dei propulsori, e detti IT;k il momento
d’inerzia,!T;k D !T;k iT;k la velocità angolare eGT;k il centro di massa del k-mo generico
motore (per k D 1; : : : ; NT), generalizzando la relazione (10.6) si ha:

dKT

dt
D

d
dt

 
NTX
kD1

IT;k !T;k

!
(10.15)

La (10.15) insieme con le (10.13)-(10.14) permette di generalizzare la (7.11) ottenendo
l’equazione alla rotazione in forma matriciale

�
I
�
B

˚
P̋
	
BC

NTX
kD1

IT;k
˚
P!T;k

	
BC
�
z̋
�
B

��
I
�
B

˚
˝
	
BC

nrX
kD1

IT;k
˚
!T;k

	
B

�
D
˚
M
	
B (10.16)

che, esplicitando le derivate delle componenti di˝B, diventa:

�
Pp

Pq

Pr

�

D
1

det
�
I
�
B

24 I1 I2 I3

I2 I4 I5

I3 I5 I6

35
˙�

LA CLT

MA CMT

NA CNT

�

�

X
k

IT;k P!T;k

‚ �
iT;k

�
xB�

iT;k
�
yB�

iT;k
�
zB

ƒ

�

24 0 �r q

r 0 �p

�q p 0

3524 Ix �Ixy �Ixz

�Ixy Iy �Iyz

�Ixz �Iyz Iz

35
�
p

q

r

�

�

X
k

IT;k !T;k

24 0 �r q

r 0 �p

�q p 0

35
‚ �

iT;k
�
xB�

iT;k
�
yB�

iT;k
�
zB

ƒ�

(10.17)
La (10.17) è un’equazione che tiene conto degli effetti giroscopici derivanti dal funzio-
namento del sistema moto-propulsivo ed è valida, in generale, anche nelle fasi di volo
in cui vi è variazione temporale della velocità di rotazione dei propulsori. I momenti
baricentrici LT, MT ed NT rappresentano le coppie risultanti derivanti dall’applicazione
dei vettori spinta T iT;k in punti diversi dal centro di massa del veivolo ed, eventualmente,
da condizioni di funzionamento in flusso non assiale dei propulsori.

Dinamica e simulazione di volo – Quaderni dalle lezioni
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8 Quaderno 10 Effetti dei propulsori

Esempio 10.1: Effetti giroscopici in richiamata per un velivolo monomotore .

Quando un velivolomonomotore a elica effettua una richiamata qual’è l’azione giroscopica
se l’elica è destrorsa?

Se si assumono �T D 0 e �T � 0, dalle (10.13) si ha fiTgB D Œ1; 0; 0�
T . In richiamata

ad ali livellate è anche f˝BgB D Œ0; q; 0�
T . Pertanto, ipotizzando Iyz D 0, in richiamata

stabilizzata, cioè con Pp D Pq D Pr D P!T D 0, sostituendo nella (10.17), si ottiene

0 D

�
LA CLT

MA CMT

NA CNT

�

�

24 0 0 q

0 0 0

�q 0 0

35
�

0 � q

Iy q

0 � q

�

� IT !T

24 0 0 q

0 0 0

�q 0 0

35
�
1

0

0

�

(10.18)
Da questa equazione si ricava che per volo equilibrato in richiamata la somma dei momenti
di imbardata NA CNT non è nulla ma deve bilanciare l’azione giroscopica ricavabile dal
secondo membro della (10.18):

NA CNT D �IT !T q (10.19)

Per convenzione un’elica destrorsa è caratterizzata da una velocità di rotazione !T > 0

(un osservatore disposto lungo il vettore iT vede il propulsore girare in senso antiorario).
Inoltre, in richiamata si ha q > 0 (˝B è orizzontale ed orientato come yB). Pertanto, il
secondo membro della (10.19) è negativo, per NT nullo, quando il momento d’imbardata
aerodinamico NA è negativo. Ciò avviene quando la deflessione ır del timone è positiva
ovvero quando il pilota dà pedale sinistro.

v

10.2 Momenti baricentrici dovuti ai propulsori

Dalla (10.13) si ricava l’espressione del vettore spinta del generico motore in termini delle
componenti lungo gli assi velivolo:

�
XT;k

YT;k

ZT;k

�

D Tk
˚
iT;k

	
B D Tk

�
cos �T;k cos�T;k

sin �T;k cos�T;k

� sin�T;k

�

(10.20)

per k D 1; : : : ; NT.
In base alle definizioni introdotte con la figura 10.1 la terna .xT;k; yT;k; zT;k/ rappre-

senta le componenti del vettore GT;k � G. Quest’ultimo definisce la coppia baricentrica
esercitata dal vettore spinta k-mo:

MT;k D
�
GT;k �G

�
^
�
TT;k iT;k

�
(10.21)

A. De Marco, D. P. Coiro – Laurea Magistrale in Ingegneria Aerospaziale, Università degli Studi di Napoli Federico II
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10.2 Momenti baricentrici dovuti ai propulsori 9

Figura 10.3 Il velivolo bimotore
Lockheed P-38 Lightning.

che nel riferimento solidale al velivolo ha componenti
�

LT;k

MT;k

NT;k

�

D Tk

24 0 �zT;k yT;k

zT;k 0 �xT;k

�yT;k xT;k 0

35
�

cos �T;k cos�T;k

sin �T;k cos�T;k

� sin�T;k

�

(10.22)

Dalla (10.22) discende che le componenti del momento baricentrico risultante

MT D

NTX
kD1

MT;k D

NTX
kD1

�
GT;k �G

�
^
�
TT;k iT;k

�
(10.23)

sono date dalle:
�

LT

MT

NT

�

D

NTX
kD1

Tk

�
�zT;k sin �T;k cos�T;k � yT;k sin�T;k

zT;k cos �T;k cos�T;k C xT;k sin�T;k

�yT;k cos �T;k cos�T;k C xT;k sin �T;k cos�T;k

�

(10.24)

Esempio 10.2: Coppia imbardante dovuta ad una spinta asimmetrica .

Si consideri il velivolo bimotore Lockheed P-38 Lightning (figura 10.3). Nella figura 10.4
nella pagina successiva è rappresentata una condizione di funzionamento con un solo
motore operativo (one engine inoperative, OEI).

TO DO: completare paragrafo, con esempio. Vedi figura 10.4.

v

Dinamica e simulazione di volo – Quaderni dalle lezioni
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10 Quaderno 10 Effetti dei propulsori

motore non
operativo

motore
operativo

pedale destro
ır < 0

barra a destra
ıa < 0

NT < 0

L

YA < 0

W
�

Figura 10.4 Velivolo bimotore in volo traslato con un motore in avaria. Il baricentro dell’aeromobile procede
secondo una traiettoria orizzontale a velocità costante. Per mantenere l’equilibrio all’imbardata il pilota deve
azionare il timone e contrastare il momento imbardante dovuto alla spinta asimmetrica e non baricentrica. L’azione
del timone determina anche una forza laterale non nulla e negativa, che viene contrastata principalmente dalla
componente positiva W sin� del peso lungo l’asse trasversale. L’angolo d’attacco è tale che da avere la portanza
L uguale alla componente W cos� lungo l’asse velivolo zB.

A. De Marco, D. P. Coiro – Laurea Magistrale in Ingegneria Aerospaziale, Università degli Studi di Napoli Federico II
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