


”Intraprendere un grande lavoro, e soprattutto un’opera di tipo nuovo, significa fare

un esperimento. Significa intraprendere una lotta con le forze della natura senza la

certezza di emergere come il vincitore del primo attacco.”

Claude-Louis Navier



Sommario

Il seguente lavoro di tesi presenta le generalità di progettazione di un aeromobile a

pilotaggio remoto, comunemente chiamato drone, svolto secondo le regole descritte

nella normativa EASA. Lo studio si sofferma in particolare sulle principali analisi

strutturali che caratterizzano l’aeroelasticità, quali divergenza e flutter. Saranno

quindi mostrate le simulazioni effettuate tramite software agli elementi finiti Patran-

Nastran.
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2.7 Modalità Quad (a) e Plane (b) del sistema propulsivo. . . . . . . . . 27

2.8 Motore ed ESC.[23]. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28

2.9 Elica Aeronaut Carbon Light 14x6 [23]. . . . . . . . . . . . . . . . . . 28

2.10 Pixhawk 4 [17]. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 33

2.11 GPS & sonda Pitot [18]. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 34

2.12 Servo Savox e Fullpower equipaggiati [19]. . . . . . . . . . . . . . . . 34

2.13 Radiocomando utilizzato [24]. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 35

2.14 Gens Ace Bashing 8000mAh . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 35

2.15 Holybro PM07 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 36

3.1 Diagramma di Collar [2]. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 38

3.2 Modello 2D di comportamento elastico di un profilo alare [2]. . . . . . 39

v



3.3 Profilo in oscillazione armonica [2] . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 41

3.4 (a) Superfici esterne e (b) componenti strutturali interni. . . . . . . . 46

3.5 Dettaglio superfici piano di coda. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 46

3.6 Mesh del tubolare principale e del piano di coda. . . . . . . . . . . . . 48

3.7 Mesh dell’ala. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 48

3.8 Sezione della mesh fusoliera con le centine interne. . . . . . . . . . . . 49

3.9 Posizione delle masse dei motori anteriori in configurazione Quad e

Plane. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 49

3.10 Dettaglio delle masse rappresentative le batterie e i componenti in-

terni principali. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 50

3.11 Schema risolutivo analisi aeroelastica [10]. . . . . . . . . . . . . . . . 51

3.12 Mesh aerodinamica . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 53

3.13 Autovalori e relative frequenze . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55

3.14 Modo 1 f = 4.65 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55

3.15 Modo 2 f = 7.22 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 56

3.16 Modo 3 f = 8.56 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 56

3.17 Modo 4 f = 13.2 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 56

3.18 Modo 5 f = 17.45 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 57

3.19 Modo 6 f = 25.06 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 57

3.20 Modo 7 f = 28.33 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 57

3.21 Modo 8 f = 32.04 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 58

3.22 Modo 9 f = 41.13 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 58

3.23 Modo 10 f = 48.97 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 58

3.24 Modo 11 f = 52 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 59

3.25 Modo 12 f = 57.02 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 59

3.26 Modo 13 f = 67.04 Hz. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 59

3.27 Deformazioni SOL101. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 60

3.28 Dettaglio deformazioni struttura interna. . . . . . . . . . . . . . . . . 61

3.29 Failure Index dell’intero velivolo, le zone più critiche sono nell’inter-
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Capitolo 1

Aeromobile a pilotaggio remoto

(APR)

L’ultimo decennio ha visto una significativa crescita nel settore dei velivoli a pilo-

taggio remoto. La capacità di essere manovrati senza la presenza a bordo del pilota

ha reso questo tipo di velivoli indispensabili per lo svolgimento di operazioni ad alto

rischio sia in ambito militare che civile.

Il Flight Controller (FC) o computer di bordo, in collaborazione con i numerosi

sensori equipaggiati, consente sia il pilotaggio remoto da parte di un operatore che

il più avanzato volo autonomo.

In Italia vengono identificati con l’acronimo APR (Aeromobile a Pilotaggio Remoto),

ma spesso viene impiegato il termine anglosassone UAV (Unmanned Aerial Vehicle).

Negli ultimi anni dalla nomenclatura UAV si è passati alla definizione più completa

di UAS (Unmanned Aerial System), che include anche la stazione di controllo a terra

e tutti i sistemi elettronici di supporto al pilotaggio. Analogamente, in italiano la

sigla APR è stata affiancata a quella di SAPR (Sistema Aereo a Pilotaggio Remoto).

Recentemente si è pensato di sviluppare piattaforme di volo sempre più compatte

e dotate di sistemi a decollo verticale, sopperendo alla necessità di avere grandi

spazi adibiti alla corsa di decollo e atterraggio e consentendo quindi operazioni in

luoghi prima impensabili. I primi sistemi UAV creati a questo scopo sono stati i
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zati nei classici spazi aerei ed evitare incidenti con cose o persone, i quali possono

portare ad eventi potenzialmente mortali. L’Europa, ed in particolare EASA, sta

cercando di uniformare il quadro legislativo in tutto lo spazio aereo che gestisce.

Per quanto riguarda la sicurezza operativa sono state stabilite, attraverso il Regola-

mento Europeo 2019/947, tre principali categorie operative che, in base al fattore di

rischio, determinano le regole e le limitazioni da adottare per il volo degli UAS. Per

determinare il fattore di rischio di un’operazione con UAS, il regolamento EASA

prevede di utilizzare la metodologia SORA (Specific Operations Risk Assessment),

sviluppata dalla JARUS (Joint Authorities for Rulemaking on Unmanned Systems),

che divide da SAIL I a SAIL VI la valutazione di rischio dell’operazione; SAIL I e

II per la categoria ”aperta” , SAIL III e IV per la categoria ”specifica”, SAIL V e

VI per la categoria ”certificata”.

Per quanto riguarda la sicurezza costruttiva la questione è decisamente più comples-

sa, data la varietà dei sistemi UAS impiegabili. Si passa dalla divisione secondo la

meccanica del volo (multirotori, elicotteri, ala fissa, VTOL, palloni aerostatici) alla

divisione secondo le caratteristiche fisiche (massa, dimensioni e velocità operative).

Il piano di EASA è di partire coprendo le necessità più incombenti, ossia occupan-

dosi dei sistemi UAS più diffusi che generalmente rientrano nella categoria di rischio

”aperta” e ”specifica”. Ha rilasciato quindi il Regolamento Europeo 2019/945 che

descrive, in base alle caratteristiche costruttive dei velivoli, la classificazione degli

UAS attraverso 7 categorie, da C0 a C6, che coprono sostanzialmente sistemi dalle

dimensioni contenute e massa inferiore a 25 kg.

Lo sviluppo di sistemi UAS che rientrerebbero in fascia ”certificata” è decisamente

più lento sia per l’alto rischio (trasporto di persone o di merci pericolose), che richie-

de uno standard costruttivo più controllato e accurato, sia per motivi di sviluppo

tecnologico. In particolare, prendendo spunto dalle Certification Specification (CS)
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1.1.1 Categoria ≪aperta≫ delle operazioni UAS

Le operazioni sono classificate come operazioni UAS nella categoria ≪aperta≫ solo

se sono soddisfatti i seguenti requisiti:

a) l’UAS appartiene a una delle classi stabilite nel regolamento delegato (UE)

2019/945 o è stato costruito da privati o soddisfa le condizioni di cui all’articolo

20;

b) l’aeromobile senza equipaggio ha una massa massima al decollo inferiore a 25

kg;

c) il pilota remoto garantisce che l’aeromobile senza equipaggio sia mantenuto a

distanza di sicurezza dalle persone e che non sorvoli assembramenti di persone;

d) il pilota remoto mantiene l’aeromobile senza equipaggio in Visual Line Of Sight

(VLOS) in qualsiasi momento, tranne in caso di volo in modalità follow me o in

caso di utilizzo di un osservatore dell’aeromobile senza equipaggio (Pilotaggio

in First Person View FPV), come specificato nella parte A dell’allegato;

e) durante il volo l’aeromobile senza equipaggio è mantenuto entro 120 metri dal

punto più vicino alla superficie terrestre, salvo in caso di sorvolo di un ostacolo,

come specificato nella parte A dell’allegato;

f) durante il volo l’aeromobile senza equipaggio non trasporta merci pericolose e

non lascia cadere alcun materiale;

Le operazioni UAS nella categoria ≪aperta≫ sono suddivise in tre sottocategorie,

conformemente ai requisiti di cui alla parte A dell’allegato.

1.1.2 Categoria ≪specifica≫ delle operazioni UAS

1. Se uno dei requisiti di cui all’articolo 4 o alla parte A dell’allegato non è sod-

disfatto, l’operatore UAS è tenuto a ottenere dall’autorità competente dello Stato
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membro in cui l’UAS è immatricolato un’autorizzazione operativa a norma dell’ar-

ticolo 12.

2. La domanda di autorizzazione operativa presentata all’autorità competente a

norma dell’articolo 12 è corredata di una valutazione dei rischi effettuata dall’opera-

tore in conformità all’articolo 11, comprendente le adeguate misure di attenuazione.

3. Conformemente alla parte B, punto UAS.SPEC.040, dell’allegato, l’autorità com-

petente rilascia un’autorizzazione operativa se ritiene che i rischi operativi siano ade-

guatamente attenuati in conformità all’articolo 12. 11.6.2019 IT Gazzetta ufficiale

dell’Unione europea L 152/49

4. L’autorità competente specifica se l’autorizzazione operativa riguarda:

a) l’approvazione di una singola operazione o di una serie di operazioni per cui so-

no specificati il tempo e/o il luogo. L’autorizzazione operativa include l’elenco

preciso delle misure di attenuazione corrispondenti;

b) l’approvazione di un LUC, conformemente alla parte C dell’allegato.

5. Qualora l’operatore UAS presenti una dichiarazione all’autorità competente dello

Stato membro di immatricolazione, in conformità alla parte B, punto UAS.SPEC.020,

dell’allegato, per un’operazione conforme a uno scenario standard, come definito

nell’appendice 1 di tale allegato, l’operatore UAS non è tenuto a ottenere un’au-

torizzazione operativa in conformità ai paragrafi da 1 a 4 del presente articolo e si

applica la procedura di cui all’articolo 12, paragrafo 5.

6. Non è richiesta un’autorizzazione o una dichiarazione operativa per:

a) gli operatori UAS che possiedono un LUC con privilegi adeguati in conformità

al punto UAS.LUC.060 dell’allegato;

b) le operazioni effettuate nell’ambito di club e associazioni di aeromodellismo

che hanno ottenuto un’autorizzazione in conformità all’articolo 16.
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Il Light UAS Operator Certificate (LUC) è un certificato che gli operatori di droni

possono richiedere ad ENAC al fine di ottenere la possibilità di autorizzare au-

tonomamente le proprie operazioni. I requisiti che l’operatore deve dimostrare di

possedere sono definiti nella Parte C dell’allegato al Regolamento (EU) 2019/947.

La Parte A dell’allegato mostra le definizioni e le disposizioni operative delle 3

sottocategorie A1-A2-A3.

La parte B dell’allegato mostra le dispozioni operative e le autorizzazioni da richie-

dere per poter operare in categoria specifica.

1.1.3 Categoria ≪certificata≫ delle operazioni UAS

1. Le operazioni sono classificate come operazioni UAS nella categoria ≪certifica-

ta≫ solo se sono soddisfatti i seguenti requisiti:

a) l’UAS è certificato a norma dell’articolo 40, paragrafo 1, lettere a), b) e c), del

regolamento delegato (UE) 2019/945;

b) l’operazione è effettuata in una delle seguenti condizioni:

i. è previsto il sorvolo di assembramenti di persone;

ii. è previsto il trasporto di persone;

iii. è previsto il trasporto di merci pericolose che può comportare un rischio

elevato per terzi in caso di incidente.

2. Le operazioni UAS sono inoltre classificate come operazioni UAS nella categoria

≪certificata≫ se l’autorità competente, sulla base della valutazione dei rischi di cui

all’articolo 11, ritiene che il rischio dell’operazione non possa essere adeguatamente

attenuato senza la certificazione dell’UAS e dell’operatore UAS e, se del caso, senza

rilasciare una licenza al pilota remoto.
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1.2 Scenario attuale

Come visto in precedenza, EASA sta pianificando a lungo termine le regole che ogni

costruttore ed ogni operatore di UAS deve rispettare.

Però attualmente ci si trova in un periodo di transizione decisamente più lungo di

quello previsto. Basti pensare che la normativa, la cui entrata in vigore prevista

era inizio 2023, è stata posticipata ad inizio 2024. Questo perchè molti requisiti

previsti dal Regolamento Europeo 2019/945 non sono di facile realizzazione per le

industrie, mancando sul mercato sia alcuni componenti di bordo (es. transponder),

sia le infrastrutture per gestire tutti gli UAS che si troveranno in volo.

Il futuro sistema di gestione del traffico UAV sarà chiamato U-Space, che creerà le

condizioni necessarie per la condivisione in sicurezza dello spazio aereo tra UAS e gli

aeromobili con equipaggio, prevenendo collisioni e per mitigare i rischi a terra. Sarà

realizzato attraverso l’equipaggiamento di un ID Remote Device che comunicherà in

tempo reale la posizione del drone e permetterà di svolgere in sicurezza operazioni

più complesse e su lunghe distanze, anche Beyond Visual Line Of Sight (BVLOS),

nello spazio aereo congestionato, a bassa altezza (sotto i 120m).

1.3 Requisiti per i sistemi aeromobili senza equi-

paggio della classe C3

Il velivolo della presente tesi è stato progettato seguendo l’idea di appartenere alla

classe C3. Di seguito quindi si riporta l’estratto del regolamento 2019/945 [13] sui

requisiti di progettazione necessari per farne parte.

Gli UAS della classe C3 devono recare, apposta sull’UA, la seguente etichetta di

identificazione della classe:

Gli UAS della classe C3 devono:

8





b) nel caso di un aeromobile più leggero dell’aria, 4 volte la forza esercitata

dalla combinazione della spinta statica massima e della forza aerodina-

mica della velocità eolica massima ammessa in volo;

5) se non vincolati, in caso di perdita del datalink disporre di un metodo affidabile

e intuibile con cui l’UA può recuperare il datalink o terminare il volo in modo

tale da limitare le ripercussioni su terzi, siano essi a terra o in volo;

6) tranne nel caso degli UA ad ala fissa, recare l’indicazione del livello di potenza

sonora ponderato A LWA, [...], apposta sull’UA e/o sul suo imballaggio, [...];

7) essere alimentati a energia elettrica e avere una tensione nominale non supe-

riore a 48 V in CC o all’equivalente in CA; la tensione delle parti accessibili

non deve essere superiore a 48 V in CC o all’equivalente in CA; la tensione

interna non deve essere superiore a 48 V in CC o all’equivalente in CA, tranne

qualora sia garantito che la combinazione di tensione e corrente prodotta non

determini rischi o scariche elettriche dannose, anche nel caso in cui l’UAS sia

danneggiato;

8) avere un numero di serie fisico unico conforme alla norma ANSI/CTA-2063

Small Unmanned Aerial Systems Serial Numbers (numeri di serie per sistemi

aerei senza equipaggio di piccole dimensioni);

9) se non vincolati, avere un’identificazione remota diretta in grado di:

a) consentire il caricamento del numero di registrazione dell’operatore UAS

[...] ed esclusivamente seguendo la procedura prevista dal sistema di

registrazione;

b) garantire in tempo reale e per tutta la durata del volo la diffusione pe-

riodica diretta dall’UA, tramite protocollo di trasmissione aperto e do-

cumentato, dei dati di seguito riportati, in modo tale che essi possano

essere ricevuti direttamente da dispositivi mobili presenti entro il raggio

di diffusione:
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i) il numero di registrazione dell’operatore UAS;

ii) il numero di serie fisico unico conforme alla norma ANSI/CTA-2063;

iii) la posizione geografica dell’UA e la sua altezza al di sopra della

superficie o del punto di decollo;

iv) la direzione di rotta misurata in senso orario in riferimento al nord

vero e alla velocità al suolo dell’UA;

v) la posizione geografica del pilota remoto;

c) garantire che gli utilizzatori non possano modificare i dati menzionati alla

lettera b), punti ii, iii, iv, e v;

10) essere dotati di una funzione di geo-consapevolezza che:

a) preveda un’interfaccia per caricare e aggiornare dati contenenti infor-

mazioni relative a eventuali limitazioni dello spazio aereo riguardanti la

posizione e l’altitudine dell’UA, imposte dalle zone geografiche, [...], la

quale garantisca che il processo di caricamento e aggiornamento di tali

dati non ne pregiudichi l’integrità e la validità;

b) emetta un segnale di allarme al pilota remoto qualora sia individuata una

potenziale violazione delle limitazioni dello spazio aereo;

c) informi il pilota remoto sullo stato dell’UA ed emetta un segnale di al-

larme qualora i sistemi di posizionamento o di navigazione non possano

garantire il corretto funzionamento del sistema di geo-consapevolezza;

11) se l’UA dispone di una funzione che ne limita l’accesso a determinate aree

o a determinati volumi di spazio aereo, tale funzione deve operare in modo

tale da interagire agevolmente con il sistema di controllo di volo dell’UA senza

pregiudicare la sicurezza di volo; il pilota remoto deve inoltre ricevere un’infor-

mazione chiara ogni qual volta questa funzione impedisca all’UA di accedere

a tali aree o volumi di spazio aereo;

12) se non vincolati, essere dotati di un datalink protetto contro l’accesso non

autorizzato alle funzioni di comando e di controllo;
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13) inviare al pilota remoto un segnale di avvertimento chiaro qualora la batteria

dell’UA o della sua stazione di controllo raggiunga un basso livello di carica,

in modo tale che il pilota remoto abbia il tempo sufficiente per far atterrare

l’UA in sicurezza;

14) essere dotati di luci al fine di garantire:

1) la controllabilità dell’UA;

2) la visibilità notturna dell’UA - le luci devono essere progettate in modo ta-

le da consentire alle persone a terra di distinguere l’UA da un aeromobile

con equipaggio;

15) essere immessi sul mercato corredati di un manuale di istruzioni che riporti:

a) le caratteristiche dell’UA, tra cui (elenco non esaustivo):

- la classe dell’UA;

- la massa dell’UA (con una descrizione della configurazione di riferi-

mento) e la massa massima al decollo (≪MTOM≫);

- le caratteristiche generali del carico ammesso in termini di massa,

dimensioni, interfacce con l’UA e altre eventuali limitazioni;

- i dispositivi e il software di controllo remoto dell’UA;

- il riferimento al protocollo di trasmissione utilizzato per il segnale di

identificazione remota diretta;

- il livello di potenza sonora;

- e una descrizione del comportamento dell’UA in caso di perdita del

datalink;

b) chiare istruzioni operative;

c) la procedura per caricare le limitazioni dello spazio aereo;

d) le istruzioni di manutenzione;

e) le procedure di ricerca guasti e soluzioni;
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f) le limitazioni operative (comprese, tra l’altro, le condizioni meteorologiche

e l’impiego diurno/notturno);

g) un’adeguata descrizione di tutti i rischi legati alle operazioni UAS;

16) essere corredati di una nota informativa pubblicata dall’EASA che indichi le

limitazioni e gli obblighi applicabili a norma del diritto dell’UE.

Chiaramente alcuni requisiti a livello pratico non sono realizzabili nella presente tesi

per questioni burocratiche, però per quanto possibile ci si avvicinerà a soddisfarli

completamente.

Il punto 6 tratta dell’emissione sonora del drone, che deve avere la conformità CE

attraverso dei test che spesso vengono delegati ad aziende esterne. Il punto 9 tratta

del sistema ID Remote citato in precedenza, che attualmente in Europa è stato

introdotto solo in Francia come sistema prototipo a corto raggio e che quindi non è

ancora giunto allo standard richiesto dalla normativa.

1.4 CS-LUAS subpart C - Structures

Il CS-LUAS [15] è caratterizzato da due documenti, il primo contiene il codice di

aeronavigabilità o Airworthiness Code, il secondo contiene i metodi di conformità

o Acceptable Means of Compliance (AMC). Entrambi sono suddivisi in 9 sottopa-

ragrafi che contengono le principali tematiche di progettazione, sia del velivolo che

della stazione a terra, e di appendici a cui si rimanda per i dettagli. Il primo libro

espone le disposizioni di progettazione e rimanda al secondo per le metodologie di

attuazione. Si andrà quindi a esporre la porzione di Subpart C - Structures che è di

interesse per questa tesi, con qualche commento.
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CS-LUAS.301 Loads

❼ I requisiti di resistenza sono specificati in termini di carichi limite (i carichi

massimi previsti in servizio) e carichi ultimi (carichi limite moltiplicati per

fattori di sicurezza prescritti). Salvo diversa condizione, i carichi prescritti

sono carichi limite.

❼ Salvo diversa disposizione, i carichi in aria, suolo e acqua devono essere posti

in equilibrio con le forze di inerzia, considerando ogni elemento di massa nel-

l’aereo. Questi carichi devono essere distribuiti approssimativamente in modo

conservativo o che rappresentino le condizioni effettive. Metodi utilizzati per

determinare l’intensità di carico e la distribuzione sulle configurazioni alari

canard e tandem devono essere convalidate mediante test di volo a meno che

non si dimostri che i metodi utilizzati per determinare tali condizioni di carico

siano affidabili o conservativi sulla configurazione in esame.

❼ Se le flessioni sotto carico modificano significativamente la distribuzione dei

carichi esterni o interni, la ridistribuzione deve essere presa in considerazione.

CS-LUAS.301 Factor of Safety

A meno di diversa indicazione, deve essere utilizzato un fattore di sicurezza pari a

1.5 .

É possibile scrivere quindi una relazione tra carico limite e carico ultimo come:

Fult = KFOS · Flim

CS-LUAS.305 Strength and deformation

❼ La struttura deve essere in grado di sopportare carichi limite senza deforma-

zioni dannose e permanenti. In qualsiasi condizione carico fino a quello limite,

la deformazione non deve interferire con la sicurezza delle operazioni.
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❼ La struttura deve essere in grado di sostenere i carichi ultimi senza cedimenti

per almeno tre secondi. Cedimenti locali o instabilità strutturali tra carico

limite e carico ultimo sono accettabili solo se la struttura può sostenere il

carico ultimo richiesto per almeno tre secondi. Tuttavia, quando la prova di

resistenza è mostrata da test dinamici che simulano le condizioni di carico

effettive, il limite di tre secondi non si applica.

CS-LUAS.307 Proof of structure

❼ La conformità ai requisiti di resistenza e deformazione di CS-LUAS.305 deve

essere dimostrata per ciascuna condizione di carico critica. L’analisi struttu-

rale può essere utilizzata solo se la struttura è conforme a quelle per le quali

l’esperienza e i test hanno già dimostrato che questo metodo è affidabile. Negli

altri casi, devono essere effettuate prove di carico. Le prove dinamiche, com-

prese le prove strutturali in volo, sono accettabili se le condizioni di carico di

progetto sono state simulate.

❼ Alcune parti della struttura devono essere testate come specificato nella Parte

D del CS-LUAS, che tratta di sistemi equipaggiati che fanno parte o inte-

ragiscono con la struttura e che, in caso di malfunzionamento, potrebbero

compromettere l’integrità della stessa.

CS-LUAS.321 General Load Factor

❼ I fattori di carico di volo rappresentano il rapporto tra la componente della

forza aerodinamica (che agisce in modo perpendicolare all’asse longitudinale

dell’aeroplano) al peso dell’aeroplano. Un fattore di carico di volo è considerato

positivo quando forza aerodinamica agisce verso l’alto, rispetto al velivolo.

❼ Deve essere dimostrata la conformità ai requisiti del carico di volo per a cia-

scuna altitudine critica entro l’intervallo in cui si prevede che il velivolo possa

operare ed entro il range di peso dal peso minimo di progetto al peso massimo
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di progetto; e per qualsiasi configurazione di carico (payload) che si intende

utilizzare.

❼ Quando significativi, devono essere presi in considerazione gli effetti della

comprimibilità. Secondo l’AMC questo significa un mach di volo superiore

a 0.5.

Più nello specifico, si vuole riportare la definizione del fattore di carico tratta dal

Casarosa [4]. Il fattore di carico è una grandezza vettoriale calcolata come il rapporto

tra le forze di massa, esprimibili tramite la somma di forza peso W⃗ e forze d’inerzia

I⃗, e il modulo della forza peso stessa, ed indica l’entità dei carichi agenti su un

velivolo.

n⃗ =
W⃗ + I⃗

∥W⃗∥

Il fattore di carico è valutato nella singola direzione i-esima, ottenendo la seguente

relazione:

ni =
Fi

∥W⃗∥

dove Fi rappresenta la forza esterna che equilibra la forza peso e i carichi inerziali in

direzione i-esima. Nella maggior parte dei casi di interesse il fattore di carico viene

calcolato lungo la verticale z rispetto al velivolo, poichè coincide con la direzione

della portanza per piccoli angoli di incidenza ed è la componente che interessa in

modo diretto il pilota.

nz =
Fz

W
=

L

W
=

1

2
ρClSV

2

W

CS LUAS.333 Flight envelope

❼ La conformità ai requisiti di resistenza del Subpart C deve essere dimostrata

per ogni combinazione di velocità relativa e fattore di carico e all’interno dei

limiti di un inviluppo di volo, come mostrato in figura 1.4, che rappresenta
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l’inviluppo delle condizioni di carico del volo specificate secondo i criteri di

manovra e raffica mostrati nei prossimi punti.

❼ Diagramma di manovra. A meno che non siano limitati dai coefficienti di

portanza massimi (statici), l’aeromobile si presuppone sottoposto a manovre

simmetriche risultanti nei seguenti fattori di carico limite:

(1) Il fattore di carico di manovra positivo specificato in CS-LUAS.337 a

velocità fino a VD;

(2) Il fattore di carico di manovra negativo specificato in CS-LUAS.337 a VC ;

(3) Fattori che variano linearmente con la velocità dal valore specificato a

VC a 0,0 a VD per la normale categoria, e -1➲0 al VD per le categorie

acrobatiche.

❼ Diagramma di raffica

(1) Si presume che l’APR sia soggetto a raffiche di vento verticali e laterali

simmetriche in volo livellato. I fattori di carico limite risultanti devono

corrispondere alle condizioni determinate come segue:

(i) Raffiche positive (verso l’alto) e negative di 50 fps a VC devono essere

considerate ad altitudini tra il livello del mare e 6096 m (20 000 piedi).

La velocità della raffica può essere ridotta linearmente da 50 fps a

6096 m (20 000 piedi) a 25 fps a 15240 m (50 000 piedi);

(ii) Raffiche positive e negative di 25 fps a VD devono essere considerate

ad altitudini tra il mare livello e 6096 m (20 000 piedi). La velocità

della raffica può essere ridotta linearmente da 25 fps a 6096 m (da

20 000 piedi) a 12,5 fps a 15240 m (50 000 piedi).

CS-LUAS.335 Design Airspeeds

Le velocità caratteristiche sono espresse in Equivalent Air Speed (EAS).

❼ Velocità di crociera di progetto, VC . Per VC , si applica quanto segue:
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Figura 1.4: Tipico diagramma di inviluppo di volo [16].

(1) VC deve essere definito in base ai requisiti operativi dell’APR.

(2) Ad altitudini per cui è stabilito un MD, deve essere stabilito un Mach di

crociera MC limitato dagli effetti di comprimibilità.

❼ Velocità di massima di progetto, VD. Per VD il rapporto VD/MD non può

essere inferiore a 1,25 VC/MC .

❼ Velocità di manovra di progetto VA. Per VA si applica quanto segue:

(1) VA non può essere inferiore a VS · n1/2 dove VS è una velocità di stallo

calcolata con i flap retratti al peso di progetto, normalmente basato sui

coefficienti massimi di forza normale dell’APR, in questo caso si tratta

del CLmax ed n è il fattore di carico limite di manovra utilizzato nella

progettazione e specificato in CS-LUAS.337.;

(2) Il valore di VA non deve necessariamente superare il valore di VC utilizzato

nella progettazione.
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CS-LUAS.337 Limit Manoeuvring Load Factors

❼ Il fattore di carico di manovra limite minimo positivo n è il minore tra le

seguenti formulazioni:

n = 2, 1 +
10900

W + 4536
oppure 3, 8

dove W = massa massima al decollo di progetto in kg;

❼ Il fattore di carico limite di manovra negativo non può essere inferiore a 0,4

volte il fattore di carico positivo;

❼ Possono essere utilizzati fattori di carico di manovra inferiori a quelli specificati

in questa sezione se l’APR ha delle caratteristiche di progetto che rendono

impossibile superare intenzionalmente questi valori in volo.

19



20



Capitolo 2

Il velivolo MB-22

Il team del progetto ”Learn to Fly” nasce da un gruppo di studenti del dipartimento

di ingegneria industriale dell’Università di Padova che, a partire dal 2017, ambisce

alla progettazione e produzione di un ultraleggero monoposto, il ”Merlo”. Con

l’esperienza maturata negli anni, il gruppo si è dedicato alla progettazione di un

APR nominato MB-22.

2.1 Caratteristiche generali del velivolo

L’MB-22 è un velivolo ad ala fissa dotato di sistema a decollo ed atterraggio verticale.

Le due manovre vengono effettuate grazie a un gruppo propulsivo formato da tre

motori, dei quali due posti anteriormente alle ali fungono da propulsori durante la

crociera. Si è stabilita a priori una MTOM (Maximum Take Off Mass) di 7 kg per la

prima procedura di dimensionamento. Con questo approccio, a seconda di quanto

la struttura sarà leggera e performante, si potrà calcolare come peso residuo quello

disponibile per il payload. La velocità di crociera prevista è intorno ai 25 m/s. Di

seguito sono riportate le tre viste in pianta (figure 2.1, 2.2, 2.3).

Le ali hanno un’apertura alare di 2,045 m con una corda media di 0,205 m, ottenen-

do una superficie di 0,418 m2 con un Aspect Ratio di circa 10. Il profilo utilizzato è

un Eppler E211 (figure 2.5, 2.4) che presenta eccellenti caratteristiche aerodinami-
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che a bassi numeri di Reynolds, condizione alla quale il velivolo opererà. La forma

in pianta è trapezoidale con rapporto di rastremazione di 0.7 e svergolamento del

profilo da radice a tip di 3➦. L’angolo di calettamento è di 2.5➦. Questo insieme di

scelte progettuali consentono all’ala di avere un basso valore di resistenza indotta

mantenendo la semplicità geometrica. La disposizione ad ala alta rispetto alla fuso-

liera conferisce un effetto dietro che stabilizza a sufficienza il velivolo e non necessità

quindi di un diedro geometrico.

(a) (b)

Figura 2.4: Polari Aerodinamiche dell’ala [22].

I piani di coda presentano una configurazione a V, con la semiapertura del singolo

piano di 0,310 m e una corda media di 0,124 m. Il profilo utilizzato è un Eppler

E171 (figura 2.6), simmetrico con buone caratteristiche a Reynolds bassi e scelto in

base al vincolo di rapporto spessore-corda, necessario per ospitare il longherone di

coda.

Gli angoli di freccia di entrambe le superfici portanti sono stati scelti per questioni

di spazi strutturali, poichè a basse velocità non incidono dal punto di vista delle

performance aerodinamiche.
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Figura 2.5: Profilo ala [22].

Figura 2.6: Profilo coda [22].

L’evoluzione del progetto prevederà, in futuro, lo studio di winglet per migliorare le

prestazioni in termini di resistenza indotta.

2.2 Fattori di carico e velocità caratteristiche

Al fine di stabilire i fattori di carico agenti sull’aeromobile, si seguono le indicazioni

riportate nelle linee guida tecniche JARUS CS-LUAS esposte nel capitolo preceden-

te. Si indica con Clmax il massimo coefficiente di lift che per un primo calcolo la

normativa indica il valore 1.35, ρ la densità dell’aria alla quota di volo, S la superficie

alare, V la velocità di volo e W il peso totale del velivolo. La massa m è pari a 7 kg,

perciò si ha un peso W di 68.67 N. Nei calcoli è stata considerata la densità dell’aria

a in condizione di crociera a 500m, pari a 1.167 kg/m3.

Il primo passo è calcolare il fattore di carico limite positivo, attraverso la seguente

equazione:

nlim = 2.1 +
10900

m+ 4536
= 4.4993

Si sceglierà quindi il fattore di carico di 3.8 come indicato da normativa, essendo più

basso di quello calcolato. Il fattore di carico limite corrispondente al volo rovescio

viene calcolato dalla relazione:
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nrov = −0.4 · nlim = −1.52

La velocità di stallo è la velocità alla quale avviene la separazione del flusso nell’e-

stradosso dell’ala, con un fattore di carico pari a 1. A velocità inferiori il velivolo

non è più in grado di sostenere il proprio peso.

VS =

√

2W

ρSClmax

= 14.09
m

s

La velocità di manovra è la velocità sopra alla quale non è possibile far uso delle

superfici aerodinamiche secondarie alla massima escursione, per non incorrere in

problemi aerodinamici o strutturali. Questa velocità si ricava da:

VA = 6.79 ·

√

nlim ·m

S
= 54.16 knots = 27.86

m

s

Il volo livellato alla velocità di crociera rappresenta la condizione operativa del ve-

livolo, e la normativa dà un’indicazione di massima sul valore che si deve adottare,

con le dovute successive correzioni, attraverso la seguente relazione:

VC = 7.69 ·

√

nlim ·m

S
= 61.34 knots = 31.55

m

s

La velocità massima operativa rappresenta il limite destro del diagramma di mano-

vra. Il velivolo resiste ai carichi che si generano a questa velocità senza cedimenti

strutturali, ma durante le fasi standard del volo si mantiene un margine di sicurezza
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maggiore rispetto a questa condizione.

VD = Vmax = 10.86 ·

√

nlim ·m

S
= 86, 63 knots = 44, 56

m

s

Si può definire quindi la velocità ultima come:

Vult = FOS · VD = 66.84
m

s

La velocità di stallo in volo rovescio è analoga a quella in volo dritto, ma avviene

quando il fattore di carico è -1.

VSR =

√

2W

ρSClmin

= 29.9
m

s

Queste grandezze appena calcolate sono utili al tracciamento iniziale del diagramma

di manovra che, unito a quello di raffica, porta all’inviluppo di volo. Al fine di simu-

lare le condizioni più gravose del velivolo, si andranno ad utilizzare nelle simulazioni

nlim e VD per indagare le condizioni di carico limite, nult e Vult per le condizioni di

carico ultime.

2.3 Impianto propulsivo

Come già accennato, l’impianto propulsivo è costituito da tre motori elettrici disposti

in configurazione Y come in figura 2.7.

I motori scelti sono differenti tra anteriori e posteriore, in quanto per la fase di decollo

e atterraggio i tre motori lavorano in sincronia per mantenere il velivolo stabile,

mentre per la fase operativa solo i motori anteriori generano la spinta necessaria

al volo. Per fare ciò è stato progettato un meccanismo di rotazione dei motori

attraverso servocomandi che, a seconda della fase di volo, ruoterà i motori dalla
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servoattuatori, e di effettuare le manovre che il pilota richiede. Tramite i sensori, sia

interni che esterni, consente al velivolo di determinare la sua posizione e il suo asset-

to. La piattaforma scelta come FC è la Holybro Pixhawk 4, largamente utilizzata

nell’industria dei droni poichè al suo interno è presente una Inertial Measurement

Unit (IMU), costituita da:

Figura 2.10: Pixhawk 4 [17].
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❼ 2 x processori di segnale;

❼ 2 x accelerometri a tre assi;

❼ 2 x giroscopi a tre assi;

❼ 1 x Barometri;

❼ 1 x Magnetometri.

Pixhawk 4 è dotata di porte di molteplici porte di interfaccia per la comunicazione

di Input e Output, come mostrato nella figura 2.10 .

I sensori collegati esternamente alla FC sono il GPS, che possiede un ulteriore ma-

gnetometro al suo interno, e un Digital Airspeed Sensor, in grado di misurare velocità

fino a 100 m/s.

(a) (b)

Figura 2.11: GPS & sonda Pitot [18].

2.4.2 Attuatori

Per quanto riguarda la movimentazione delle superfici di controllo e dei motori

anteriori, vengono utilizzati in totale 6 servocomandi di diversa potenza a seconda

del compito da svolgere. Questo velivolo in particolare è equipaggiato con:
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❼ Il link radio secondario utilizza una ricevente Holybro Telemetry Radio da 433

Mhz collegata alla trasmittente posta su un PC che funge da Ground Control

Station (GCS). Il link telemetrico permette al FC del velivolo di comunicare

tramite il protocollo MAVLINK direttamente con il software di controllo in-

stallato sulla GCS. Questo link di comunicazione permette l’accesso completo

a tutti i dati telemetrici del velivolo. E’ inoltre possibile pianificare missioni

tramite il software di pianificazione e mandarle al FC.;

❼ Il link video è creato utilizzando una telecamera Runcam analogica collegata

ad una trasmittente ed un’antenna che trasmettono a terra ad uno schermo

da 7 pollici.

Il sistema R9 Long Range di Frsky è in grado di garantire una portata del link

radio di circa 10 km in condizioni ideali. Il link telemetrico e il link video sono

utilizzabili per poche centinaia di metri, oltre i quali perdono le funzionalità. Ai fini

di questo prototipo le portate dei segnali, in particolare del link radio principale,

sono adeguate allo scopo, ovvero il test e la validazione delle specifiche di progetto.

Figura 2.13: Radiocomando utilizzato [24].
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2.4.4 Sistema di potenza

Il sistema di potenza è costituito da tre elementi: batterie, scheda di distribuzione

e cavi siliconici.

Le batterie sono la riserva energetica del drone che ne determina l’autonomia in

volo. Le tecnologie adottate sono tantissime, ma le più usate per i droni sono le

batterie agli ioni di litio (Li-ion) e le batterie ai polimeri di litio (Li-Po). Le prime

presentano una più alta densità di energia, ma una capacità di scarica inferiore

rispetto alle seconde. Generalmente le correnti di picco sono piuttosto alte durante

l’utilizzo di un drone, pertanto si prediligono le batterie Li-Po.

Figura 2.14: Gens Ace Bashing 8000mAh

Le batterie adottate sono delle Li-Po Gens Ace Bashing 3S di Genspow da 8000

mAh , 100C di scarica , tensione nominale di 11.1V. La massa della singola batteria

è di 0,524 kg. Con un pacco previsto di 2 unità, la massa complessivo è 1,048 kg.

La scheda di distribuzione o Power Distribution Board (PBD) permette di trasferire

la potenza erogata dalle batterie secondo i voltaggi/amperaggi richiesti dai vari

componenti elettronici. Elementi come telecamere e sensori tipicamente utilizzano

una tensione nominale di 5V, mentre i motori utilizzano tutta la tensione disponibile
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Per la sensoristica adottata su questo velivolo, le due uscite già installate da 5V

soddisfano le necessità, però in caso di un bisogno maggiore di uscite a questo

voltaggio, sarebbe opportuno installare un Battery Exclusion Circuit o BEC. Si

tratta in sostanza di un regolatore di tensione, spesso equipaggiato insieme agli

ESC, per portare alla tensione desiderata una parte di sistema che, per la grande

maggioranza dei sensori, è appunto 5V.
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Capitolo 3

Analisi aeroelastiche

In questo capitolo si illustrano le analisi, svolte al fine di validare il dimensionamento

e a verificare nella sua interezza la struttura dell’APR, ponendo particolare interesse

alla caratterizzazione dei fenomeni aeroelastici. Tutte le analisi sono compiute con il

software agli elementi finiti MSC Patran/Nastran, uno dei più impiegati nel settore

aerospaziale e dalle principali agenzie internazionali.

3.1 Fondamenti teorici

L’aeroelasticità è la branca dell’ingegneria che si occupa dello studio di fenomeni

dovuti all’interazione di forze aerodinamiche, elastiche, inerziali di una struttura

flessibile. I fenomeni aeroelastici sono suddivisibili in due macro categorie a seconda

delle forze in gioco. Come riportato dal Triangolo di Collar, si può distinguere:

❼ Aeroelasticità statica: Interazione tra le forze aerodinamiche ed elastiche,

vengono pertanto escluse quelle inerziali. I fenomeni di maggiore interesse sono

la divergenza ed il reversal control.

❼ Aeroelasticità dinamica: Interazione tra tutte le forze aerodinamiche, ela-

stiche, inerziali. Il fenomeno di maggior importanza in questo caso è il flutter,

comportamento derivante da un cattivo accoppiamento tra le forze in gioco.
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V il denominatore, annullandosi, conduce ad una deformazione torsionale infinita,

sinonimo di rottura dell’ala.

Per determinare il fenomeno su un’ala di dimensioni finite, si definisce θT angolo

di torsione alla tip alare (angolo max.) come coordinata generalizzata per la tor-

sione lungo l’ala, adottando una forma lineare di Rayleigh-Ritz (per rispettare le

condizioni al contorno) del tipo :

θ =
y

s
θT

Riscrivendo le equazioni per portanza e momento e sviluppando l’equazione lagran-

giana del moto, si giunge ad un’equazione simile:

θT =
3qec2s2aw

6GJ − 2qec2s2aw
θ0

Come prima, per determinare la pressione dinamica di divergenza si va a porre il

denominatore nullo, ottenendo:

qdiv =
3GJ

ec2s2aw

Per aumentare la velocità di divergenza, è possibile :

→ Ridurre ec avvicinando l’asse elastico al CP=CA ;

→ Aumentare il termine GJ ;

→ Ridurre l’apertura s , però cala anche AR e quindi insorgono problemi di

efficienza aerodinamica.

Idealmente bisognerebbe far coincidere l’asse elastico con il centro di pressione , in

modo da non avere torsione. Estremizzando, se si spostasse il centro di pressione
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{

L

M

}

= ρV [B]

{

ż

θ̇

}

+ ρV 2[C]

{

z

θ

}

(3.1)

Questa equazione può essere estesa considerando anche i contributi legati al com-

portamento strutturale del profilo (flessione, torsione), che porta all’equazione gene-

rale aeroelastica, ossia che descrive l’interazione fra comportamento strutturale ed

aerodinamico:

A⃗̈q + (ρVB+D)⃗̇q + (ρV 2C+ E)q⃗ = 0

con:

❼ A matrice inerzia strutturale;

❼ B matrice smorzamento aerodinamico;

❼ D matrice smorzamento strutturale;

❼ C matrice rigidezza aerodinamica;

❼ E matrice rigidezza strutturale;

❼ q vettore coordinate generalizzate;

Le matrici [B] e [C] non sono nè diagonali nè simmetriche, perciò i due moti di alzata

e beccheggio sono accoppiati e le due matrici dipendono dalla freq. ridotta k, che

dipende a sua volta da ω che è la pulsazione angolare associata alla deformazione

strutturale (e quindi dalle caratteristiche strutturali del sistema) ed è espressa come:

k =
ωb

V

dove b in questo caso è rappresentativo di metà corda. L’ampiezza delle oscillazioni

assunte dal profilo nel tempo può aumentare e questo fenomeno viene chiamato
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3.2 Preparazione del modello strutturale

Nella fase di progettazione del velivolo si è pensato di sviluppare un disegno, oltre

al classico di dettaglio, composto da sole superfici al fine di rappresentare i princi-

pali componenti strutturali del velivolo. Questo in ottica di ottenere direttamente

uno o più file Parasolid da importare per l’analisi strutturale pronto all’uso, senza

la necessità di operare semplificazioni laboriose a livello geometrico all’interno del

software a elementi finiti.

Le caratteristiche dei materiali utilizzati nelle simulazioni sono riportati nella tabella

3.1.

PLA Carbon Fabric Carbon UD
Tipologia Isotropo Ortotropo Ortotropo
Densità [kg/m3] 1240 1600 1600
Modulo di Young E11 [GPa] 3.12 70 135
Modulo di Young E22 [GPa] - 70 10
Modulo a Taglio G12 [GPa] - 5 5
Modulo di Poisson 0.3 0.1 0.3
Resistenza a trazione Xt [MPa] 70 600 1500
Resistenza a compressione Xc [MPa] 70 570 1200
Resistenza a trazione Yt [MPa] - 600 50
Resistenza a compressione Yc [MPa] - 570 250
Resistenza a taglio S [MPa] - 90 70

Tabella 3.1: Caratteristiche meccaniche dei materiali utilizzati [20] [21].

Il PLA o Polilattato è una plastica polimerica compostabile largamente utilizzata

nella stampa 3D per le sue buone proprietà meccaniche e la sua facilità di stampa.

Inoltre è compatibile con le resine epossidiche, proprietà che la rende compatibile

con eventuali incollaggi. Merita una menzione anche il polietilene tereftalato PET,

che nella versione per stampanti 3D viene modificato con il glicole per facilitarne la

stampa e prende la sigla PETG. Questo materiale ha migliori proprietà meccaniche

rispetto al PLA e verrà utilizzato per i componenti di supporto dei motori, che non

sono stati modellati data la loro elevata complessità geometrica.
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Il Carbon Fabric consiste in un composito formato da tessuto tramato di carbonio

0/90➦ con matrice epossidica. Analogamente il Carbon UD consiste in un composito

formato da fibre unidirezionali di carbonio con matrice epossidica.

La sequenza di tabelle proposte mostra i laminati compositi creati all’interno del

software, con la stacking sequence che mostra spessori ed angoli adottati.

Materiale Spessore [mm] Angolo
Carbon Fabric 0.2 [mm] 0➦
Carbon Fabric 0.2 [mm] 45➦

Tabella 3.2: Tessuto carbonio twill 200 gmq 2 strati.

Materiale Spessore [mm] Angolo
Carbon Fabric 0.2 [mm] 0➦
Carbon Fabric 0.2 [mm] 45➦
Carbon Fabric 0.2 [mm] 45➦
Carbon Fabric 0.2 [mm] 0➦

Tabella 3.3: Tessuto carbonio twill 200 gmq 4 strati.

Materiale Spessore [mm] Angolo
Carbon Fabric 0.2 [mm] 0➦
Carbon Fabric 0.2 [mm] 45➦
Carbon Fabric 0.2 [mm] 0➦
Carbon Fabric 0.2 [mm] 45➦
Carbon Fabric 0.2 [mm] 0➦

Tabella 3.4: Tessuto Carbonio twill 200 5 strati.

Materiale Spessore [mm] Angolo
Carbon Fabric 0.2 [mm] 0➦
Carbon Fabric 0.2 [mm] 45➦
PLA 5 [mm] 0
Carbon Fabric 0.2 [mm] 45➦
Carbon Fabric 0.2 [mm] 0➦

Tabella 3.5: Sandwich Tessuto Carbonio - PLA - Tessuto carbonio.
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❼ Subsonic wing-body interference theory (DLM with slender bodies)

❼ Mach Box method

❼ Strip Theory

❼ Piston Theory

Il metodo DLM attualmente è uno degli strumenti più potenti per quel che riguarda

l’analisi in regime subsonico grazie alla sua buona accuratezza (purchè sia usato

non in regimi transonici dove si possono verificare fenomeni di distacco dello strato

limite), computazionalmente è molto competitivo ed infine permette di analizzare

efficacemente geometrie molto complesse come ad esempio un intero velivolo. Tale

metodo si basa sulla teoria della linea portante di Prandtl e sull’equazione lineariz-

zata del potenziale. Analogamente, per il regime supersonico (non disponibile nel

pacchetto fornito) viene usato il ZONA51, il quale implementa le medesime teorie.

In questi due metodi le superfici portanti (quali ali e piani di coda) vengono suddivi-

se in elementi trapezoidali (chiamati volgarmente ”box”) all’interno dei quali vi sono

rappresentate pressioni e downwash. Nelle simulazioni condotte in questo progetto

viene impiegato il metodo DLM. Una volta creata la superficie aerodinamica, chia-

mata da qui in poi ”aero-surface”, essa deve essere connessa tramite interpolazione

alla superficie strutturale selezionando a piacere i nodi per l’accoppiamento. Per

eseguire il match deve essere selezionata la spline che meglio si adatta alla superficie

in esame e, a tal proposito, vengono fornite tre principali scelte: Surface spline,

Rigid spline, Beam spline. Per il caso in esame si sfrutta la prima delle tre proposte

in quanto la mesh strutturale alla quale si associa la aero-surface è quella riferita

alla faccia superiore della skin del profilo. Una surface spline infatti viene utilizzata

nel caso si usino elementi di tipo SHELL.

Selezionando la Surface spline viene richiesta la teoria con cui il risolutore eseguirà i

calcoli, e si opta per impiegare una Finite Plate Spline, la quale incorpora la teoria

della lastra piana finita. Infine, per concludere il confronto, Rigid e Beam spline

vengono escluse in quanto le prime si basano solo su moti rigidi mentre le seconde,
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3.4 Analisi normal mode

L’analisi SOL 103, normal-mode analysis, viene utilizzata al fine di determinare

le frequenze naturali o anche dette frequenze proprie. Le frequenze naturali sono

indice di come la struttura tende naturalmente a vibrare se soggetta ad un disturbo.

La deformata della struttura ad una specifica frequenza naturale viene invece detto

modo di vibrare, e spesso si possono riconoscere forme di tipo flessionale o torsionale

che riguardano l’intera struttura o parte di essa.

Il calcolo di queste frequenze e dei modi di vibrare associati si riconduce a risolvere

un problema agli autovalori: dopo aver calcolato gli autovalori, ossia le frequenze,

vengono estratti i corrispondenti autovettori, ossia i modi di vibrare). Generalmente

lo smorzamento della struttura in questo tipo di calcolo è trascurato, e gli autovalori

sono numeri reali positivi. Un’eventuale inclusione dello smorzamento porta ad

ottenere autovalori complessi.

Dalla teoria aeroelastica discussa ad inizio capitolo, è stata resa nota l’importanza

nel determinare un vettore q (vettore delle coordinate generalizzate). Il problema

aeroelastico viene infatti risolto sul solutore FEM mediante un approccio modale

(quindi una SOL103), e i risultati saranno in seguito sfruttati per il calcolo della

frequenza ridotta ed utilizzati per caratterizzare il fenomeno del flutter. Si riportano

quindi le 25 frequenze ottenute ed una breve illustrazione dei possibili modi di vibrare

a seguito della SOL 103.

Dalle figure successive si nota come i primi modi della struttura siano i moti rigidi

classici quali rollio, imbardata e beccheggio, per poi svilupparsi nei successivi modi

come torsioni o flessioni di ala o piani di coda.
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sono riportate in dettaglio le tensioni massime per ogni layer dei laminati.

Layer Tensione max [MPa]
Intradosso

1 26.6
2 16.5

Estradosso
1 12.3
2 10.1

Tabella 3.9: Tensioni massime nei
layer dell’ala, localizzate a ridosso del-
l’interfaccia ala-fusoliera.

Layer Tensione max [MPa]
1 22.9
2 18.7
3 33.3
4 29

Tabella 3.10: Tensioni massime nei
layer della fusoliera, localizzate nel-
l’intorno dell’interfaccia ala fusoliera,
con picchi nella zona di inserimento
del longherone principale.

Layer Tensione max [MPa]
1 50.8
2 31.4
3 54
4 35.9
5 72.3

Tabella 3.11: Tensioni massime nei
layer dei longheroni alari.

Layer Tensione max [MPa]
1 13.7
2 13.9
3 6.66
4 13
5 9.2

Tabella 3.12: Tensioni massime nei
layer del tubolare principale.

Layer Tensione max [MPa]
1 5.76
2 6.59
3 1.84
4 6.58
5 5.00

Tabella 3.13: Tensioni massime nei
layer delle centine motore.

Layer Tensione max [MPa]
1 17.7
2 14.6
3 3.69
4 9.4
5 9.16

Tabella 3.14: Tensioni massime nei
layer della centina posteriore.
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3.6 Analisi aeroelastica stazionaria

Il velivolo è stato analizzato per differenti condizioni di volo, che vanno a coprire i

punti critici dell’inviluppo di volo. In particolare si è verificata la struttura nel caso

di volo in crociera livellato a velocità limite VD e nel caso in cui sia applicato il fattore

di carico limite nlim sempre alla stessa velocità, ed è stata effettuata nuovamente

l’analisi applicando il fattore di sicurezza previsto dalla normativa per indagare le

condizioni di carico ultimo. Per iniziare si calcolano il numero di Mach M e la

Pressione dinamica q secondo le formule:

M =
V

a
con a =

√

γR∗T

q =
1

2
ρV 2

avendo utilizzato come parametri ρ = 1.167 kg/m3 (500 m), γ = 1.4, R∗ = 287 J
kgK

,

T = 285 K. L’angolo d’attacco α impostato è di 0.0349 radianti. Di seguito una

tabella con le condizioni di mach e pressione dinamica calcolate per i regimi previsti:

Velocità V Mach M Pressione dinamica q Fattore di carico n
VD 0.131 1158 1
Vult 0.1975 2606 1
VD 0.131 1158 3.8

Si andranno ad esporre i dati ottenuti per ogni combinazione di regime di velocità

e di carico. Per le tensioni nei layer si è scelto di rappresentare i Max Principali,

mentre per i materiali isotropi si è scelto di rappresentare le tensioni secondo Von

Mises.
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3.6.1 Risultati per VD e n = 1

Questa condizione è detta Maximum Structural Cruise Speed [16] , superata la quale

si entra nel Caution range. In questa condizione il velivolo presenta uno spostamento

massimo al tip alare di 14,1 mm e di 2-3 mm nelle superfici di coda. Le tensioni in

gioco si concentrano sui longheroni alari e sull’interfaccia ala-fusoliera, con un valore

massimo di 89.5 MPa. Le centine collocate all’interno del velivolo non superano i 6

Mpa di tensione, il tubolare principale e il suo supporto che lo collega alla fusoliera

sperimentano 10 Mpa. Il Failure Index massimo è 0.311 registrato all’interfaccia

ala-fusoliera nella connessione del longherone alare. D’altra parte lo Strenght Ratio

minimo è di 3.68.

Layer Tensione max [MPa]
Intradosso

1 36.3
2 22.8

Estradosso
1 9.5
2 8.1

Tabella 3.15: Tensioni massime nei
layer dell’ala.

Layer Tensione max [MPa]
Intradosso

1 3.76
2 1.37

Estradosso
1 1.74
2 1.6

Tabella 3.16: Tensioni massime nei
layer della coda.

Layer Tensione max [MPa]
1 62.1
2 33.6
3 57.8
4 38.2
5 89.5

Tabella 3.17: Tensioni massime nei
layer dei longheroni alari.

Layer Tensione max [MPa]
1 4.15
2 5.89
3 4.04
4 6.72
5 4.58

Tabella 3.18: Tensioni massime nei
layer del tubolare principale.
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3.6.2 Risultati per Vlim e n = 1

Questa condizione è detta Never Exceed Speed [16] , superata la quale avviene la

Structure Failure. In questa condizione il velivolo presenta uno spostamento mas-

simo al tip alare di 40,3 mm e di 9 mm nelle superfici di coda. Le tensioni in

gioco si concentrano sui longheroni alari e sull’interfaccia ala-fusoliera, con un valo-

re massimo di 255 MPa. Il Failure Index massimo è 0.948 registrato all’interfaccia

ala-fusoliera nella connessione del longherone alare, e lo Strenght Ratio minimo è di

1.28. Questi valori di FI e SR sono un chiaro indice che la soglia limite del mate-

riale è stata quasi raggiunta. Le distribuzioni delle tensioni sono analoghe a quanto

mostrato nel caso precedente, quindi si riportano solo le deformate visibili in figura

3.55 ?? e le tabelle con i valori di tensione massima per ogni sezione della struttura.

Layer Tensione max [MPa]
Intradosso

1 103
2 65.2

Estradosso
1 26.8
2 23

Tabella 3.23: Tensioni massime nei
layer dell’ala.

Layer Tensione max [MPa]
Intradosso

1 9.75
2 3.56

Estradosso
1 4.52
2 4.13

Tabella 3.24: Tensioni massime nei
layer della coda.

Layer Tensione max [MPa]
1 177
2 98.9
3 165
4 112
5 255

Tabella 3.25: Tensioni massime nei
layer dei longheroni alari.

Layer Tensione max [MPa]
1
2
3
4
5

Tabella 3.26: Tensioni massime nei
layer del tubolare principale.
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3.8 Analisi aeroelastica di flutter

L’analisi SOL 145, il cui scopo è trovare le velocità e frequenze di flutter, viene

eseguita quando in Patran, nella sezione Analisys, si seleziona la voce Flutter. Al-

l’interno si trovano principalmente due finestre necessarie a studiare il caso, la Mach-

Frequency Pair e la Flutter Parameters.

La Mach-Frequency Pair viene generata quando si va a definire l’Unsteady Aero-

dynamics, in cui si inseriscono il Mach di volo, le velocità (massime e minime), le

frequenze proprie del sistema (massime e minime calcolate con la SOL 103), ed il

numero di suddivisioni (in questo caso pari a 10). Il software costruisce le accoppiate

Numero Mach M - Frequenza ridotta k con la suddivisione richiesta, che vengono

impiegate dal solutore per assemblare la matrice aerodinamica.

Nella finestra Flutter Parameters si vanno a impostare 4 parametri:

❼ L’algoritmo solutore utilizzato;

❼ Il Mach di volo;

❼ Il range di rapporto densità, ossia quali quote analizzare;

❼ Il range di velocità da scansionare per la ricerca del flutter.

Il solutore utilizza tre principali algoritmi: metodo K, metodo KE, metodo PK.

Il metodo K è stato il primo metodo ad essere sviluppato ed il KE ne è la sua

evoluzione. Sebbene il metodo K sia più rapido in termini di tempo di calcolo,

in questa tesi viene implementato il metodo PK, in quanto il metodo K risulta

matematicamente mal formulato per la descrizione del comportamento subcritico e

supercritico della condizione di flutter.

Il metodo PK è un approccio implementato nei calcolatore che consente di costruire

i grafici partendo dalla velocità, ed è quindi possibile procedere all’analisi comin-

ciando direttamente dal range di velocità V di interesse (nel metodo K la velocità è
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un dato di output).

STEP ALGORITMO

1) Scelgo un range di V di interesse, sostanzialmente per ogni modo di vibrare ;

2) Valuto una frequenza f di tentativo, generalmente si parte con frequenze

ottenute da un’analisi strutturale senza interazione con il fluido (SOL103) ;

3) Note V , f determino k ;

4) Con k determino la matrice di smorzamento aerodinamico B e la matrice di

rigidezza aerodinamica C ;

5) Calcolo le frequenze del sistema :

{

⃗̇q

⃗̈q

}

−

[

0 I

−A−1 (ρV 2 C+ E) −A−1 (ρV B+D)

]{

q⃗

⃗̇q

}

=

{

0⃗

0⃗

}

6) La frequenza calcolata più vicina a quella ipotizzata sarà utilizzata per una

nuova iterazione ;

7) A convergenza raggiunta si ottiene il rapporto di smorzamento per il moto

considerato.

Il tutto si ripete per tutti i modi di vibrare di interesse e per tutte le velocità da

considerare. Per l’implementazione finale viene richiesto di fornire il Mach di volo

M = 0.0735, i rapporti di densità rispetto a quella di riferimento ρ = 1.167 (in

questo caso un singolo rapporto posto = 1), e le velocità da indagare partendo da

V = 15m/s, ossia partendo dalla VS, fino a V = 100m/s per avere margine sulla

velocità ultima calcolata.

Nel file f06 si possono trovare come output della simulazione i FLUTTER SUMMA-

RY per ogni modo di vibrare preso in esame. Vengono riassunti in questa tabella
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I grafici V − g mostrano che per i primi 15 modi complessivamente lo smorzamento

strutturale è negativo. Sono da evidenziare due smorzamenti positivi a 100 m/s per

i modi 10 e 11, pertanto sono state condotte ulteriori analisi per questi due modi

nell’intorno di velocità.

I grafici V −f dei primi 15 modi mostrano che la frequenza tende a diventare costante

con la velocità superato il decimo modo di vibrare. Il primo modo di vibrare presenta

un andamento in picchiata della frequenza verso i 100 m/s, possibile condizione di

divergenza se arrivasse a 0 e quindi ha meritato un’analisi più approfondita.

É stata impostata quindi un’altra simulazione che analizza il range di velocità da

90 a 120 m/s, con un ∆V di 5 m/s. Grazie a questa nuova analisi otteniamo la

conferma di quanto presupposto; il modo uno presenta una condizione di divergenza

alla velocità di 110 m/s, e vengono confermate le condizioni di flutter per i modi di

vibrare 10 e 11 alla velocità di 100 m/s. Da notare che queste condizioni sono di

tipo Soft Flutter, evidenziate dall’andamento a poca pendenza del grafico in figura

3.70.

Figura 3.67: Flutter Summary con divergenza modo 1.

Figura 3.68: Flutter Summary modo 10.
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Capitolo 4

Conclusioni

In questo è stata mostrata una panoramica generale sulla normativa costruttiva dei

droni che rientrano nella categoria sotto i 25 kg, con un approfondimento riguardo le

possibili regole che potrebbero essere adottate per il dimensionamento strutturale.

Sono state trattate le geometrie, gli impianti e ricavate le velocità caratteristiche

dell’MB-22 per dare una panoramica completa sulle prestazioni di questo velivolo e

capire le masse in gioco all’interno dello stesso. L’analisi statica di spinta massima

motore in configurazione Quad ha dato esito positivo, con la struttura che resiste in

modo eccellente ai carichi. Successivamente sono state effettuate una serie di analisi

strutturali aeroelastiche di tipo preliminare seguendo i limiti imposti dalla norma-

tiva. I risultati delle analisi hanno evidenziato che, per quanto riguarda l’analisi in

regime stazionari, il velivolo, fino alla velocità ultima Vlim in condizione di n = 1,

non presenta cedimenti strutturali, ma il Failure Index è prossimo a 1. La divergen-

za strutturale avviene alla velocità di 110 m/s, confermata anche dalla successiva

analisi di flutter. Quest’ultima ha registrato inoltre, per i modi di vibrare 10 e 11,

un fenomeno di flutter rispettivamente a 105 m/s e 100 m/s, ben lontano dal regime

operativo dell’aeromobile. I dati ottenuti sono un buon punto di partenza per futuri

studi che potrebbero riguardare l’ottimizzazione strutturale del velivolo e la calibra-

zione dei materiali compositi utilizzati per caratterizzare meglio il comportamento

nelle simulazioni.
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stato possibile senza il supporto della mia famiglia ed in particolare dei miei genitori,

i quali meritano un particolare ringraziamento per aver avuto fiducia di un figlio che

ha scelto un percorso diverso da quello che si aspettavano e che, finalmente, potrà
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