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4. Progetto dell’ ALA 



STIMA  DEI  PESI 

DETERMINAZIONE  DEL  PUNTO  DI  PROGETTO 
(superficie alare e spinta/potenza massima necessaria) 

IPERSOSTENTATORI  FUSOLIERA ALA IMPENNAGGI ALETTONI 

POLARI AERODINAMICHE 

CONTROLLO 
LATERALE 

STABILITA’ E CONTROLLO 
LONGITUDINALE E 

LATERO-DIREZIONALE 

PRESTAZIONI DI 
VOLO 

PRESTAZIONI DI 
DECOLLO E 

ATTERRAGGIO 

DIMENSIONAMENTI 

PROGETTO  PRELIMINARE  

MOTORI 
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1 – FORMA IN PIANTA: apertura e rastremazione 

 PUNTO  DI  PROGETTO 

Sw AR 

bw 

CONSIDERAZIONI PROGETTUALI: 
struttura alare, serbatoi carburante,  

strutture aeroportuali esistenti, resistenza 
indotta 

t 

Limitato da Mcr 



Progetto dell’ala: requisiti ed obiettivi 
REQUISITI 
• Fornire le migliori prestazioni economiche possibili e la 
flessibilità operativa 
  
• Garantire le prestazioni di volo a differenti velocità, quote, 
potenze, e settaggi dei flap  
 

• Accogliere strutture rispondenti ai requisiti di robustezza, 
rigidezza, peso, vita operativa, accessibilità, fattibilità 
 

• Possibilità di contenere il combustibile 
 

• Possibilità di alloggiare o fornire gli attacchi per motori, 
carrelli, etc. 
 

• … 
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OBIETTIVI 
• Alta portanza 3D vs angolo d’attacco 
 

• Alto coefficiente di portanza massimo 
CLmax 
 

• Bassa resistenza 
 

• Mach critico/ Mach divergenza 
 (soprattutto in relazione a velivoli che 
operano in transonico è rilevante l’aspetto 
del Mach critico) 
 

• Alto volume alare 
 

• Basso peso 
• … 

Progetto dell’ala: requisiti ed obiettivi 
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Il progetto di un’ala implica una selezione ed un 
compromesso almeno tra i seguenti parametri: 
 
• I profili 
• La forma in pianta 
• L’allungamento 
• La lunghezza della corda 
• La rastremazione 
• L’angolo di freccia 
• Lo svergolamento 
• L’angolo di calettamento 
• L’angolo diedro 
• … 

Progetto dell’ala: requisiti ed obiettivi 
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• I profili 

http://aerospace.illinois.edu/m-selig/ads/coord_database.html 
 
http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=bacxxx-il 
 
https://aerodynamics.lr.tudelft.nl/cgi-bin/afCDb 
 

http://aerospace.illinois.edu/m-selig/ads/coord_database.html
http://aerospace.illinois.edu/m-selig/ads/coord_database.html
http://aerospace.illinois.edu/m-selig/ads/coord_database.html
http://aerospace.illinois.edu/m-selig/ads/coord_database.html
http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=bacxxx-il
http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=bacxxx-il
http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=bacxxx-il
http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=bacxxx-il
https://aerodynamics.lr.tudelft.nl/cgi-bin/afCDb
https://aerodynamics.lr.tudelft.nl/cgi-bin/afCDb
https://aerodynamics.lr.tudelft.nl/cgi-bin/afCDb
https://aerodynamics.lr.tudelft.nl/cgi-bin/afCDb
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 Scelta dei Profili 

• Come sono definiti 
 
• Come funzionano 
 
• Come descrivere le loro prestazioni (definizione delle curve di portanza e di 
momento e della  polare per la resistenza) 
 

• Effetto dei parametri di progetto dei profili sulle loro prestazioni (spessore, 
curvatura, etc.)  
 

• Effetto delle caratteristiche del flusso sulle prestazioni dei profili (effetti della 
viscosità e compressibilità) 
 

• Come scegliere un profilo opportuno per il progetto dell’ala 
 

• Dove trovare informazioni rilevanti sulle prestazioni dei profili 
 

• Come calcolare le prestazioni dei profili 
 



Come sono caratterizzati i profili 

Cl, Cm e Cd = f (α, Re, M) 
Le prestazioni di un dato profilo dipendono in generale principalmente da  
•  Angolo d’attacco 
•  Numero di Reynolds (effetto della viscosità). Tipici valori del Re=(ρVx/µ) sono 

compresi tra 500000 e 6 milioni per la maggior parte dei velivoli dell’aviazione 
generale e maggiori di 9 milioni per velivoli di linea o da combattimento 

•  Numero di Mach (effetti della compressibilità) 
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maxlc
lc

sα

Curva Cl – α 

Angolo d’attacco α 

I risultati teorici 
sono in grado di 

caratterizzare 
solo la parte 

lineare 

Zona di stallo  
In quest’area la 

teoria lineare non 
funziona bene. 

Dati sperimentali o 
più complessi 

modelli 
computazionali sono 

richiesti per 
caratterizzare il 

profilo 

L0α

dCl/dα = Clα = 2 π  [1/rad] 
         = 0.11 [1/deg] 
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Relatore
Note di presentazione
The linear airfoil theory suggests that the lift generated by the airfoil will increase linearly with the angle of attack, being 2π the gradient of the line….actually it is a curve since for values of α next to the so called stall value the relation is not linear anymore and Cl reaches a maximum value.
For larger values of alpha the lift decreases, the drag increases substantially because of the separation of the flow. 
2π is the highest gradient according to theory for thin airfoils (N.B. this is true only for low mach numbers, when no compressibility effect are present!)

* Note that when discussing about the characteristics of an airfoil (i.e. 2D), we always use lower case for the l, d and m of lift, moment and drag coefficients!!!
The only case where we use upper case L is in for the angle of attack at zero lift (i.e. α0L). Why? See lecture about finite length wing design.....




Il momento aerodinamico agente sul profilo è positivo quando induce una rotazione di 
beccheggio a cabrare 

cmc
25.0

Angolo d’attacco α 

dCm0.25C/dα = Cmα 

Comportament
o stabile 

Stabile 

Instabile 

Comportament
o instabile 

sα

Curva Cm - α 

Il momento di beccheggio deve essere valutato rispetto ad un polo di riferimento. I dati relativi al 
Cm trovati in letteratura sono tipicamente calcolati intorno al punto ad ¼ della corda. 

Il coefficiente di momento di beccheggio di un profilo convenzionale è tipicamente negativo, con la 
tendenza a diventare meno negativo al crescere dell’angolo d’attacco. 

Il comportamento stabile o instabile allo stallo dipende dal tipo di profilo.  

DIMENSIONAMENTO ALA  



Curva Cd - Cl. La polare di resistenza 

Cd 

Cl 

Cdmin 

Clmax Sacca laminare 

Coefficiente 
di portanza 
di progetto 
del profilo 

Nell’intervallo di angoli d’attacco (o di Cl, nella regione lineare è indifferente riferirsi 
all’uno o all’altro) corrispondenti all’estensione della sacca laminare, il principale 

contributo alla resistenza è dovuto all’attrito. Quando α cresce oltre tali limiti, l’effetto 
della resistenza di forma (dovuta alla separazione) diventa via via più importante. 

Cldes 

La sacca laminare, oltre che dal tipo di profilo, dipende molto anche dal fatto che il 
profilo operi al numero di Reynolds di progetto. Anche la realizzazione della 

superficie alare (rugosità superficiale) determina l’effettiva presenza della sacca. 
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DIMENSIONAMENTO ALA   Scelta dei Profili 

Effetto della curvatura su portanza, momento e polare 

La condizione di minima resistenza è 
ottenuta a coefficienti di portanza più 

alti 

Ad angolo d’attacco nullo il profilo 
dotato di curvatura genera ancora 

portanza  

Indica lo spostamento delle curve all’aumentare della curvatura del profilo 



Effetto dello spessore percentuale (t/c)max sul 
comportamento del profilo 

Il massimo spessore (t/c) del profilo ha un’influenza diretta su: 
 

• PORTANZA MASSIMA (Clmax)  
 

• CARATTERISTICHE DI STALLO 
 

• RESISTENZA (Cd) (come discusso in seguito, anche in 
conseguenza degli effetti della compressibilità, cioè degli 

effetti di (t/c) sul numero di Mach critico) 
 

• PESO STRUTTURALE DELL’ALA (come discusso in seguito 
in relazione alle caratteristiche dell’ala) 

DIMENSIONAMENTO ALA  



Effetto del (t/c)max sul Clmax  

55.1
max

≈lc

(t/c)max% = 14 Fonte Corke 

Un raggio del bordo 
d’attacco maggiore 

fornisce un maggiore 
coefficiente di portanza 

massimo ed un angolo di 
stallo più alto.  

In termini di “guadagno 
aerodinamico” non c’è 

ragione di usare profili con 
spessore percentuale 

maggiore del 14%. 
Certamente da un punto di 

vista strutturale usare 
profili spessi è conveniente 

in termini di peso e di 
capacità di alloggiare 

carrelli, combustibile, etc. 



Effetto di Re sulle prestazioni del profilo  
(effetto della viscosità)  

Indica Reynolds crescenti N.B. La parte lineare non è influenzata! 

Qui la viscosità 
gioca un ruolo 
fondamentale. 

L’effetto di Re è 
chiaro 

La resistenza di attrito e di forma 
diminuiscono col crescere del 

numero di Reynolds 
* 
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Fonte Anderson 

Experimental curve 

Cl cresce con M (fino ad M=1) 
Le correzioni di compressibilità di 

Prandtl-Glauert possono essere usate per 
una ragionevole stima del Cl. 

Le stesse correzioni possono essere 
usate anche per il coefficiente di 

momento del profilo.  
 

Similmente possiamo usare queste 
correzioni anche per CL e CM (ala 3D) 

M∞ 

Cl 

analytical curve 

Effetto di M sulle prestazioni del profilo  
(effetti della compressibilità) 



Effetto di (t/c)max su Mcr per diverse famiglie di profili 

(t/c)% 

A
irf

oi
l M

cr
 

Fonte Raymer 

10% 

NACA 00XX 

Supercritical 

NACA 641 XXX 

Curves from experimental 
data (zero lift) 



Profili supercritici 
Questi profili sono progettati per ritardare l’incremento transonico di 

resistenza (MDD) dovuto sia al forte urto normale che alla separazione dello 
strato limite indotta dall’urto (in effetti anche Mcr è migliorato). 

Rispetto ad un profilo convenzionale, un profilo supercritico ha un ridotto 
valore della curvatura, un maggior raggio del bordo d’attacco ed una 

concavità nella parte posteriore del lato in pressione. 

Whitcomb supercritical airfoil 



ALI 

• Definizione dei parametri di progetto principali 
dell’ala 
 

• Dal profilo alla progettazione dell’ala finita 
 

• Effetto e selezione dei parametri di progetto 
principali dell’ala: 

• Allungamento (Aspect ratio, A) 
• Angolo di freccia (Λ) 
• Rapporto di rastremazione (λ) 
• Angolo di svergolamento (ε) 
• Angolo di calettamento (iw) 
• Angolo diedro (Γ) 
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 ALI 

Sw 

AR 



DIMENSIONAMENTO ALA  

 Forma in pianta 

Sw AR bw 
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Maggiore è l’allungamento alare (maggiore è b per una data S), minore è la parte dell’ala interessata 
a fenomeni 3D, quindi l’ala si comporta in modo più simile al caso 2D (ala infinitamente lunga) 

Fonte Raymer 

Si noti che ali di basso 
allungamento hanno 

angoli di stallo più alti, ma 
valori del CLmax più bassi. 

A 
CLmax 

αstall 

Si noti che a portanza 
nulla l’effetto 

dell’allungamento è 
nullo 

Questa è la curva di un’ala 2D 

Effetto di AR 

DiDD CCC += 0
eA

CC L
Di π

2

=

 Forma in pianta 

S
bA

2

=
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 Forma in pianta 

Effetto della freccia 
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 Forma in pianta 

Effetto dello spessore % 
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 Forma in pianta 

spessore % 



DIMENSIONAMENTO ALA  

 Forma in pianta 

spessore % -  JET  

SEC 1:  
- y/b/2 = 0 
- -t/c=0.16 

 
SEC 2:  

- y/b/2 = 0.35 
- t/c=0.09 

 
SEC 3:  

- y/b/2 = 1 
- -t/c=0.09 
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 Forma in pianta 

Rastremazione (taper ratio) 

Il ruolo principale della rastremazione è l’intervento sulla distribuzione della 
portanza lungo l’apertura, con conseguenze su: 
 
• Progetto strutturale dell’ala (peso) 
 

• Resistenza indotta (deviazione dalla distribuzione ellittica ideale)  
 

• Caratteristiche di stallo dell’ala 
 

r

t

c
c

=λ



DIMENSIONAMENTO ALA  

 Forma in pianta 

Rastremazione (taper ratio) 
Il rapporto di rastremazione è il principale parametro di progetto per controllare la distribuzione di 
portanza lungo l’apertura. Esso deve essere scelto in modo da ottenere una distribuzione quasi-

ellittica 

λ = 1 (Rectangular wing) 

λ = 0 (triangular wing) 

ELLIPTIC 
LOADING 

This graph is valid for 
unswept wing! 

Best for manufacturing, 
worst for weight 

Best for weight, 
worst for stall 

behaviour 
Best for 

induced drag, 
most difficult 

for 
manufacturing 



Effetto del rapporto di rastremazione (λ)  
sul comportamento allo stallo dell’ala 

Questo è il motivo 
per cui non si 

progettano mai ali 
con estremità 

aguzze 

Per lo stesso valore 
della rastremazione 
si noti l’effetto della 

freccia. 



RESISTENZA INDOTTA funzione di rastremazione ed AR 

Distrib portanza 
(eff AR e rastremazione) Svergolamento 

(tra 0.0003 e 0.0005) 
Variazione resistenza parassita 

CD = CDo + K CL^2 K=(1/pi AR e) 

K 

C1 C2 

rastremazione 

AR 
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 Forma in pianta 
Effetto dello Svergolamento (Twist) 

Lo svergolamento è usato (come anche la rastremazione) per generare una 
distribuzione di carico quasi ellittica sull’ala, senza ricorrere ad una  
distribuzione di corde ellittica. 
 
Svergolare le sezioni di estremità dell’ala verso il basso (washout) è favorevole 
in termini di stallo di estremità. Un’ala con washout tenderà a stallare alla 
radice dove i profili lavorano ad angoli di attacco maggiori rispetto alle 
estremità. 

L’angolo di svergolamento 
geometrico εt è misurato tra le 
corde dei profili (tipicamente tra i 
profili di radice e di estremità) 

0<tε
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 Forma in pianta 

Svergolamento (Twist) 



Caratteristiche di stallo dell’ala 

Aircraft 
centerline 

b/2 

W
in

g 
se

ct
io

na
l 

lif
t c

oe
ffi

ci
en

t 

airfoil Clmax 

Increasing angle of attack 

Si noti l’effetto del rapporto di 
rastremazione sulla riduzione del Clmax 
verso le estremità a causa del ridotto 

numero di Reynolds locale. 

η = Span position of the 
start of wing stall 



Stallo di radice:  meno critico dello stallo di estremità in termini di controllo laterale (alettoni 
ancora efficaci),  
il velivolo tende a “cadere”.  
Il flusso separato colpisce il piano orizzontale creando (se non è troppo violento) un certo 
buffeting del piano, che può funzionare da segnale di allarme per il pilota. 
 
Nelle ali a freccia positiva (verso dietro) lo stallo di radice è associato ad un effetto stabilizzante a 
picchiare (la risultante della portanza arretra). 
Anche il downwash dell’ala è ridotto, aumentando l’angolo d’attacco del piano di coda.  
 
Un inizio dello stallo attorno al 40% della semiapertura è la condizione meno critica. 

Caratteristiche di stallo dell’ala 

Stallo di estremità: condizione più pericolosa perché le perdite locali di portanza e gli incrementi 
di resistenza sono associati al rollio improvviso del velivolo.  
inefficacia nel controllo del rollio(perdita degli alettoni!) 
pericolosa tendenza al pitchup  per ali a freccia positiva 
 
Prevenire lo stallo di estremità: 
• Usare profili di estremità con caratteristiche di stallo graduali e alti Clmax 
• Moderare il rapporto di rastremazione per evitare numeri di Reynolds troppo bassi sui profili di 
estremità (e di conseguenza bassi valori di Clmax) 
• In caso di ali a freccia verso dietro usare soluzioni per limitare la componente trasversale del 
flusso, che accresce lo strato limite alle estremità (per esempio, usando i fence). 
• Svergolamento dell’ala con i profili di estremità ruotati a picchiare (washout) per ridurre l’angolo 
di attacco locale delle sezioni di estremità. 



L’angolo di calettamento (iw) è l’angolo che l’ala forma rispetto alla fusoliera. Tipicamente esso è 
misurato tra la corda di radice ed un piano di riferimento longitudinale della fusoliera (il piano 
del pavimento di fusoliera). 
 
iw è il calettamento meccanico dell’ala rispetto alla fusoliera. 
 
Questo angolo è scelto in modo tale che quando l’ala è all’angolo di incidenza richiesto dal 
CLdesign (αtrim), la fusoliera è in piano. Durante la crociera la fusoliera può essere tenuta 
leggermente a cabrare per fornire un contributo alla generazione della portanza. 
 
Angoli di calettamento dell’ala dell’ordine di 1-2° sono valori tipici. 

Calettamento dell’ala(iw) 

Angolo diedro (Γ) ed effetto diedro 

Downward wing 
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 Forma in pianta 

Svergolamento (Twist) 



Definizione della superficie di riferimento dell’ala (S) 

Nella pratica sono definiti ed usati diversi tipi di superfici alari di riferimento. La 
superficie alare trapezoidale estesa è la superficie di riferimento tipicamente usata 

per definire il coefficiente di portanza dell’ala. 

Negli schemi è rappresentata solo metà ala! 

Aircraft center line 

Actual wing planform 

Trapezoidal reference 
wing planform 

Equal area segments 

S ** 



DIMENSIONAMENTO ALA  

 Forma in pianta 
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 Forma in pianta 
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 Forma in pianta 



DIMENSIONAMENTO ALA  

 Forma in pianta 
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 Forma in pianta 
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Assegnare caratteristiche aerodinamiche di ogni profilo 

S
S

K i
i

⋅
=

2

nn KxKxKxx ⋅++⋅+⋅= ...2211

Caratteristiche geometriche ed aerodinamiche del profilo medio 

Metodo Semiempirico 

 Stima caratteristiche aerodinamiche dell’ala 
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Metodo Semiempirico 
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Metodo Semiempirico 
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Assegnare caratteristiche aerodinamiche di ogni profilo 
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Assegnare caratteristiche aerodinamiche di ogni profilo 
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Corda media aerodinamica 
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Ala equivalente 

-stessa Superficie S 
- stessa apertura b 
- stessa corda estremità 
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Profilo medio ed ala 
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Svergolamento aerod. equivalente 
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Alfa zero lift ala 
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Alfa zero lift ala 
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Svergolamento aerodinamico equivalente 
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Alfa zero lift ala 
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Coeff ang retta portanza 
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Coeff ang retta portanza – effetto fusoliera 
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Fine linearità CL* 
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CL_MAX 



DIMENSIONAMENTO ALA  Coeff portanza max 



DIMENSIONAMENTO ALA  
Curva portanza 

Eff fusoliera 



DIMENSIONAMENTO ALA  
Curva portanza – valutazione del CL_max 

Potendo valutare la distribuzione di Cl in funzione dell’angolo d’attacco, è 
possibile valutare il CLMAX dell’ala con il metodo del sentiero di stallo 



DIMENSIONAMENTO ALA  

Calcolo della distribuzione di carico e del coeff. di portanza 

-Metodo di Multhopp 
- Metodo Vortex lattice o Weissinger per ali a freccia 
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