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1.1 Acronimi

AA Bus

ACT Bus
AE Bus
APR

AT Bus
ATM Bus
ATT Bus
FCS

LG

MPR Bus
MPR Bus
NED

S.L.
SOC

T Bus

TIVANO

Azioni aerodinamiche ricondotte a:
brio dinamico

Azioni aerodinamiche degli attuatori sul velivolo, forze e coppie

Azioni aerodinamiche globali del velivolo

Aeromobile a Pilotaggio Remoto

Variabili in uscita dal sistema di autotrottle

Insieme di variabili caratterizzanti le condizioni atmosferiche in quota
Insieme variabili car atteri zzant. | assetto
Flight Control System

Landing Gear

Insieme variabili costituenti il profilo di missione

Insieme variabili costituenti il profilo di missione

North East Down. Orientazione del riferi mento inerziale

Sea Level

State Of Charge

Insieme di variabili che caratterizzano il sistema propulsivo del velivolo
Tecnologie Innovative per Velivoli di Aviazione Generale di Nuova Gene-
razione
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2 Introduzione

Il gruppo di ricerca Meccatronica e servosistemi del Politecnico di Torino ha partecipato
a numerosi progetti di ricerca per lo sviluppo e il progressivo miglioramento di dispositivi
di attuazioni aeronautica. Questi progetti, in collaborazione con aziende e centri di ricerca
europei e locali, hanno permesso lo sviluppo di un processo consolidato per il design, simu-
lazione e strumenti di prognostica di servoattuatori . N e | corso dell dattiwvit
dente all discrizione al c oarteipatodniprimé petsona al prd-o, i |
getto europeo ACTUATION 2015 dedicandosi allo sviluppo di strumenti di calcolo per il
predimensionamento di attuatori elettromeccanici, la simulazione ad alta fedelta ed il con-
trollo.
Léattivit™ di d d tahdidatasi éocondiatta ar li Icdeir rctae rdneo  d e | p
VANO: Tecnologie Innovative per Velivoli di Aviazione Generale di Nuova GeneraziOne. |l
progetto, collocato nei cluster tecnologici nazionali, in collaborazione con Leonardo, altre
aziende e universita italiane, ha avuto come obiettivo lo sviluppo di tecnologie trasversali
applicabili a piattaforme UAS a propulsione alternativa ibrida diesel e tradizionali . La ricerca
e stata condottain stretta collaborazione con Leonardo con una fase di training on the job
durante la quale il candidato ha raffinato ulteriormente gli strumenti di design per i sistemi
di attuazione, creato ambienti di predimensionamento, verifica e simulazione della gearbox
per la trasformazione della potenzapr opul si va ol tre alla sintesi
zione di sistema oggetto di questa tesi.
Nel |l dambito del progetto TI VANO, data | a nat
dello stato di sviluppo del progetto, non erano direttamente disponibili datic he consentissero
| 6i ni zio dell dattivit™ di predi mensi onament o.
dello di simulazione per il ottenere le storie temporali necessari al predimensionamento dei
sistemi di trasmissione di potenza primaria e attuazi one delle superfici di governo.
Il processo di design della trasmissione di potenza primaria si basa fondamentalmente
sulla definizione delle storie temporali di potenza motrice erogata dai motori termico ed elet-
trico durante il compimento di un particolar e profilo di missione. In aggiunta alle informa-
zioni fornite dal velivolista lo sviluppo di un modello matema t i co comprensi vo
UAS permette di determinare le curve di potenza dei motori in funzione delle manovre edel
payload. Inoltre il modello consente la verifica delle stime delle azioni aerodinamiche sulle
superfici di governo, estrarne le storie temporali e raffinare il dimensionamento degli attua-
tori di volo migliorando il livello  di confidenza nelle assunzioni fatte in fase di predesign.
Infine il modello matematico si presta allo sviluppo dei sistemi di controllo che regolano il
funzionamento degli attuatori di volo, del sistema propulsivo, stato carica degli accumula-
tori, degli attuatori che gestiscono il funzionamento della trasmissione oltre che di tutte le
leggi di regolazione che consentono al velivolo di compiere il profilo di missione specificato.
Il modello Simulink & stato preparato per utilizzare informazioni parametriche caricate
nel workspace utilizzando pacchetti di script affe renti a specifiche configurazioni e suddivisi
per sottosistema funzionale. Sempre attraverso script i risultati delle simulazioni vengono
interpretati e organizzati per ottenere informazioni utili al predesign degli equipaggiamenti
di bordo.
Il velivolo,da requi si ti, richiede | 0i mpiego di si s
introducono diverse criticita rispetto ai classici dispositivi elettroidraulici. In particolare si €
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sviluppato un ambiente di simulazione per la verifica della compatibilita dei carichi termici
determinati dalle manovre simulate con il modello del velivolo.

Nel capitolo 3 verra brevemente presentata la storia della simulazione del volo e come
da strumento di addestramento il suo scopo si & esteso alla progettazione e al testing.

Nel capitolo 4 verra presentato il flusso di design seguito per la progettazione del sistema

di attwuwuazione e propulsivo focalizzandosi sul/l
mica e verifica termica nel processo standard.

Nel capitolo Sverrannodescri tte | e equazioni necessari e
dell o di dinamica del velivolo separando nei d

equazioni caratteristiche dei vari sottosistemi. Per ogni sottosistema verranno inoltre presen-
tate le assunzioni fatte per semplificare la rappresentazione numerica e quindi i limiti dei
modelli.

Nelcapito6verr ™ discussa | 6interfaccia del mo d e |
Gear.

Nel capitolo 7 verranno presentati alcuni risultati dei voli simulati con il modello dina-
mico del velivolo mostrando nel dettaglio le diverse fasi del profilo di missione.

Nel capito 8 e seguenti paragrafi verranno descritti i modelli termomeccanici del sistema
di attua zione che consentono la simulazione della dinamica termica del sistema di attuazione.

Nel capitolo 9i risultati del modello termomeccanico sono presentati e commentati.

Il capitolo 10conclude la tesi sintetizzando tutte le conclusioni tratte durante il | avoro di
ricerca delineando | e peculiarit”™ dell dapprocc
di ricerca e della possibile estensione dei modelli presentati alla fase di testing dei sistemi del
velivolo.

©



3 La simulazione del volo a supporto d ella progettazione di sistema

La simulazione del volo nasce come strumento per la formazione dei piloti consentendo
| apprendi mento dell e procedure di controllo
dando a simulare situazioni potenzialmente catastrofic he per un aeromobil e
latori nasce con la creazione delle prime scuole di volo a seguito della rapida diffusione dei
velivoli a seguito del primo volo dei fratelli Wright nel 1903 [ 1]. Con il progredire della tec-
nologia dei velivoli la necessita della simulazione del volo come strumento di formazione per
i piloti non é che cresciuto incorporando dispositivi di visione, piattaforme di movimento a
seigradi di liberta, avionica, etc. dando al pilota una sensazione estremamente realistica del
vol o simulato. Le attivit”™ di simulazione non
dei model | i di simul azi one unacump\livdlié coddottal 6 at t
con simulatori che consentono di ridurre i costi ed abbattere i rischi legati alle prove di volo
[2].

Considerando la potenza dei nuovi calcolatori disponibili ad un costo accessibile, la ca-
pacita di eseguire in tempo reale un modello matematico rappresentativo della dinamica del
volo e presentarne i risultati integrando un sistema di visione. Gli obiettivi di sviluppo di un
ambiente di simul azione possono essere molteplici: il design delle leggi di controllo degli
attuatori di volo [ 3], test HIL [ 4], oppure il supporto trasversale a tutte le operazioni di design,
a partire dagli studi iniziali fino alla verifica e validazione del prototipo del sistema [ 5].

Lo scopo dell dattivit”™ di sintesi del model |
rientra nel processo delineato al capitolo 4 e si concretizza nel supporto alla progettazione
del sistema di attuazione determinando le prestazioni richieste agli equipaggiamenti nelle
diverse fasi di volo.
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4 Flusso di design sistema propulsivo e di attuazione

Il designdiun velivoloe dei suoi sottosistemi ~ undattivi
complessa che richiede il contributo di numerosi specialisti i cui sforzi convergenti culminano
nell a progettazione definitiva del velivol o. L

trollo di volo elettromeccanici aggiunge un livello di difficolta ulteriore alla progettazione
poiché la gestione della potenza dissipata da questi ultimi & cruciale per il soddisfacimento
dei requisiti di vita utile, performance e ingombro. Gli attuatori elet tromeccanici, a differenza
dei sistema elettroidraulici, non vengono attraversati da un flusso di fluido operativo e,
stando confinati in una baia di minime dimensioni, possono presentare la tendenzaa surri-
scaldarsi quando soggetti a particolari situazioni di carico e rateo di attuazione. Le condizioni
ambientali nella baia, cosi come quelle di carico, sono funzione del profilo di missione impo-
sto al velivolo e conseguentementesi ha la necessita di integrare il calcolo di entrambe in un
unico ambiente di simulazione i cui risultati verranno impiegati per il progressivo ciclo di
ottimizzazione del design per | 0otteni mento di
Per il design del sistema propulsivo le difficolta sono relativamente minori poiché i pro-
fili di carico possono essere stimati con minori incertezze a partire dagli strumenti di prede-
sign del velivolo fornendo quindi livelli di coppie e velocita, per ogni specifica fase di volo.
Non di meno, la simulazione concorrente del sistema di attuazione, propulsivo e di mecca-
nicadelvoloconsent e undaccurata valutazione analiti
realizzando un Ironbird virtuale adatto al design.
In Figura 1 si e sintetizzato il processo di predesign del sistema velivolo a partire dai
requisiti di missione fissa preliminarmente le caratteristiche geometriche, inerziali, propul-
sive e di attuazione per completare la missione specificata. Al termine del predesign del ve-
livolo si hanno tutti i parametri d a inserire nel modello di simulazione per la verifica di com-
pliance dei requisiti operativi.
Léesecuzione del model |l o ed il run dei vari
spetto dei requisiti di missione che, se non vengono raggiunti portano a modifiche del pre-
design velivolo.
Una volta ottenuto un riscontro positivo sul rispetto dei requisiti di missione si hanno,

contemporaneament e, l e storie temporald. del | e
rizzano i sistemi di attuazione di volo e propulsivo oltre che svariati parametri di perfor-
mance relative ad altri sottosistemi. Ldanal i s

zioni compiute durante il predesign velivolo e procedere con il predimensionamento del si-
stema di attuazione e propulsivo.
Attraverso queste nuove curve si ottengono dati da utilizzare in fogli di calcolo dedicati
al progetto preliminare dei sottosistemi da cui derivano parametri e stime di performance di
maggi or dettaglio per | 0 a ntedpersl sistemadi atiwaziomedi par t i
volo.
Ancora una vol t a lisitermiché daessta negatival @ inddiéca ihdesagn
preliminare incorporando i risultati di simulazione fino a che le verifiche termiche si conclu-
dono con | dcelpogetot Aaguesto puato il design di dettaglio dei sottogruppi
funzionali puo partire finalizzando tutti i parametri costruttivi dei sottoassiemi.

(o)
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5 Modello matematico del velivolo

Nei seguenti paragrafi verranno presentate le equazioni costitutive del modello dina-
mico del velivolo. La presentazione e stata raccolta in gruppi funzionali la cui divisione ha
permesso di sviluppare una libreria di componenti che consente la rapida riorganizzazione
del modello per accomodare variazioni architetturali.

La parametria per il modello presentato é stata derivata analizzando il velivolo MQ -9
Reaper a cui si sono apportate le seguenti variazioni:

1 Il sistema propulsivo € ibrido con un propulsore termico diesel affiancato da una

macchina brushless DC ad alta potenza.
Il sistema di attuazione delle superfici di governo e elettromeccanico.
Le superfici di governo inserite nel modello sono:

o0 Alettoni di inboard e outboard
Flap di inboard e out board
Elevatori
Stabilizzatori orizzontal
Deriva
Timone
Rispetto al velivolo originale | a parametria del modello € la seguente:

1 Lunghezza: 11 m
Apertura alare: 20 m
Altezza: 3.81 m
Massa a vuoto: 1800 kg
Massa combustibile imbarcato internamente: 800 kg
Payload: 490 kg
Propulsore termico: 400 kW
Propulsore elettrico: 100 kW nominali, 205 kW in sovraccarico
Spinta propusliva massima 30 kN.

)l
)l

O O O oo
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5.1 Equazioni del moto del velivolo a 6 DOF

Il modello di simulazione del velivolo ne descrive il moto nello spazio tridimensionale,
per il calcolo delldequilibrio si ~ deciso di
azioni dinamiche in ingresso devono essere riportate nel sistema di riferimento corpo per
ottenere la corretta integrazione.

Il velivolo & soggetto a forze e coppie generate dagli effetti aerodinamici delle superficie
e della fusoliera, le azioni di spinta del sistema propulsivo e le reazioni vincolari del carrello

guando essoO0 Si t r o v azioaalete eangidarata alpplicata al banicentrge a v i t
per questo motivo si ha il solo contributo di forza peso nelle tre direzione in funzione
del |l dorientazione del wvelivol o. Una,lefadzeela r i dc

coppie vengono sommate lungo le tre componenti xyz e vanno a determinare le accelerazioni
lineari ed angolari secondo le equazioni ora presentate Léapprocci o qule pr e:
trattazioni al [1], [7] e [8].

(1)
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Per | dequilibrio alla traslazione si ha:

~ O 1
1 i w n w Tt
S C B S n &) 06 O™ Eq.1
11 1 d l a Q
u O U
Mentre per | 6equilibrio alla rotazione abbia
~ 0 Il i ‘
11 |:| r] r] r,]
0 oon n "on Eq.2
i l i
11 ]
u Y ¥
Loequazione di equilibrio alla rotazione wuti
vata successiva, ma@&t o | daccoppi amdazione nod &possibile attenerelper r o
diretta integrazione gl angol i dOccofteudisaecom ¢ h e
piarne i moti impiegando | a seguente equazione:
; OET OAIl Al1O0 OAI iy
. AT 0O OEIl . X
° n’lll-[ PR - ] [0taP
&du AT<O AT<O U o
In cui:
1 &, élamassa complessiva delelivolo comprensivo del payload e serbatoi esterni
T © 1 a mat r i ceabild Bneanmemtezconail,consu@o di combustibile e fun-
zione dell dequi paggi amento supportato dai [
f 'O HO RO |, sono lerisultati lungo itre assi corpo delle forze applicate;
T 0O FD D , SOno i momenti risultati lungo i tre assi corpo;

1 ‘00 0 e la matrice dei coseni direttori che consente il passaggio dal sistema di riferi-
mento inerziale NED a quello del corpo;

f n M K ,sonolevelocita angolari del sistema di riferimento cor po;
11 P H ,sonogliangoidi Eul ero rappresentativi d
stema di riferimento corpo;
Ldi potesi di mat r,anche seksitha coressumo di aombustibile duramtesil
volo, deriva dal fatto che il flusso di combustibile & estremamente modesto, circa 0.125 kg/s
in condizione di massimo flusso, e | d6effetto d
rabile.

(1)
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L6integrazione dell e equazioni di equilibric
zioni | ineari ed angolari del corpo. Operando con diversi sistemi di riferimento per il calcolo
di diverse grandezze & opportuno definire la matrice di trasformazione tra il sistema di rife-
rimento inerziale e quello corpo, le componenti della matrice sono determi nate tramite gli
angoli di Eulero secondo le relazioni:

080 .
Alro OEI m Al«O mn Obl p T T Eq.
ogt A6 mm. o p m m ANO ORI 4
n i o OPFl m Al<O m ORI Al10
Ldordine di-Y’Xot azi one —  Z
Premoltiplicare per la DCM un vettore espresso nel riferimento inerziale ne riesprime le
coordinate nel ri ferimento corpo (nredtl &reeulaa pq
per riportare | dazione gravitazionale |l ungo | e

moltiplicare per la trasposta della DCM un vettore espresso nel riferimento corpo ne ricalcola
le coordinate nel riferimento inerzia le.
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5.2 Modello inerziale del velivolo

Assumendo una distribuzione uniforme della massa € possibile derivare i valori delle
componenti del tensore doiner zi adalthenhssaaeudotiov ol o
e pieno carico. | due valori di massa permettonodifarvar i are con continui-t
zia a fronte del consumo di combustibile.

LObutilizzo del mot ore ter mi,ot@riqareadedliaccumu-opul s
latori, richiede un flusso di combustibile funzione della posizione della manetta e delle con-
dizioni di volo secondo le equazioni descritte al paragrafo 56 Al | 8i ni zi o del |l a

negli script per la caratterizzazione dei parametri del veli volo, viene definita la massa di com-
bustibile imbarcata. La massa di combustibile contribuisce alla massa totale del velivolo li-
mitando | daccelerazione massi ma ottenuta nel |l a
le accelerazioni del velivolo in f unzione delle forze e coppie ad esso applicate.
Poiché il modello del velivolo considera la possibilita di includere due serbatoi sub -alari
e necessario gstire la sorgente del flussoin modo tale da ridurre la massa di combustibile
dai serbatoi nella fusoliera o da quelli esterni. Per fare questo si utilizzano le equazioni pre-
sentate nel diagramma Simulink alla figura successiva.

Fuel flow distribution
[mfd]

[ PF_SIR
[ [PF_sis]
FS_SIR
[ TFs_SiR] I < [mfd_sis] |
[ [Fs_sis] fen,
l

[mfd_S1R] o [m_airframe]
| [mfd] 2 1

o+ 1
Kl/ UAS.Inertia.m |—>X<§ f
[mfd_515] UAS Inertia.m_empty [FS_Airframe]

UAS.Fuelm_fuel max

(u(1)u)u(3)

Figura 2 Gestione flusso combustibile

Nello schema contornato in rosso nella Figura 2 viene gestita la casistica della presenza dei
serbatoi esterni e del loro contenuto di combustibile secondo la seguente logica:

1 Il prelievo di combustibile & prioritariamente fatto dai serbatoi esterni. Se anche solo
uno dei due é presenteenonéevuot o, | dintero flussoprdi com
pulsore termico e erogato dal serbatoio esterno.

9 Se un serbatoio e stato sganciato secondo il comando del pdta e impossibile utiliz-
zarlo per fornire combustibile al propulsore termico.

1 Se entrambi i serbatoi sono presenti e contengono combustibile tutto il flusso richiesto
dal propulsore termico e erogato, in egual misura, dai serbatoi esterni.

La gestione di queste casistiche ¢é fatta dalla funzione Matlab Fuel flow distributionche
calcola i flussi dai due serbatoi. Se entrambi i serbatoi sono vuoti 0 sono stati sganciati i due
flussi sono pari a zero il flusso di combustibile € erogato dai serbatoi nella fusoliera come
presentato in Figura 2 nella sezione evidenziata dal riquadro verde.

o
%



Dall dintegrazione nel tempo del flusso
istantanea del velivolo e dei serbatoi, il processo e il medesimo.

@ a & Qo EqQ.5

In cui:

1 & , élamassadella del velivolo, escluso il payload imbarcato sui piloni sub -alari e i
serbatoi esterni,

1 & ,élamassa iniziale del velivolo;

1 & , éil flusso di combustibile assorbito dai serbatoi interni.

L6integrale ~ appropriatamente saturato

La massa del velivolo € utilizzata per calcolare le componenti del tensore di inerzia se-
condo sei lookup table.

1D T(U)
—» ld Aﬁ

Inertia tensor lookup
Dox

1D T(u)

Inertia tensor lookup
1-D T(u) by

—>| P A

Inertia tensor lookup
Ixz

1-D T(u)

[ Im_airframe] > / > A, A [T_airframe]

Inertia tensor lookup
lyy A

DT
g »|Asq

Inertia tensor lookup
lyz A

1D T(u)
—> PiAgy

Inertia tensor lookup Create 3x3 Matrix
lzz

Figura3Costruzione tensore ddinerzi
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Inertia tensor components
T T T

10°

—_—
XX
yy

zz

xy
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Per il calcolo della quantita di combustibile residua si introduce un valore adimensionale
definito Fuel Statee calcolato come rapporto trail combustibile presente nella fusoliera e nelle
ali e la massima quantita di combustibile imbarcabile. Il valore d ello stato combustibile &
trasferito al modello del propulsore termico oltre che alla videata parametri velivolo.

La massatotale del velivolo , utilizzata nel calcolo delle equazioni di equilibrio, é sempli-
cemente calcolata come somma dée masse dei serlatoi e paylod sub-alare e della massa del
velivolo.

5.2.1 Ipotesi e limiti del sotto modello

91 1l modello non considera la variazione della posizione del baricentro o delle compo-
nenti del tensore doéinerzia in funzione del
Imodellot rascura il contributo di spinta .derivwv
9 Siritiene che la posizione del baricentro rimanga invariata durante il volo anche con-

siderando il consumo di combustibile.
91 Il modello non considera lo spostamento del centro di m assa dovuto allo spostamento

del combustibile a in seguito alle manovre del velivolo.

|

©



5.3 Modello dei serbatoi sub -alari e payload

Il modello del velivolo considera la possibilita di imbarcare sui piloni sub -alari due tipi
di equipaggiamenti: un serbatoiod a150 litri el 6 e q u i W eedmmirditmassa di un missile
AGM -114 Hellfire. Di default il velivolo & stato parametrizzato includendo due serbatoi e
guattro AGM -114 secondo una configurazione simile a quella presentata inFigura 5.

Figura 5 MQ-9 configurazione piloni sub -alari

La posizione dei serbatoi e missili viene stabilita fissando la posizione del loro baricentro
relativamente alla p osizione del baricentro velivolo.

La massa dei serbatoi e dei missili € calcolata assumendo una geometria cilindrica per il
corpo del serbatoio con due emisferi a raccordare la punta e la coda.Per determinare il ten-
sore doi ner zi aserdataisiprocede & calcotare le thasse delle sezioni cilindriche

ed emisferiche c¢onsialluminiaeddilcuolsgessate In guesto'modbé | | &
possibile calcol a[@le il tensore dbéinerzi a
“ ’Q
a " C_O_ Eqg.6
. 0 ¢
a ” ?:]Qi)d Q Eq.7
13 'Q
& » C_Q_ O Eq.8
o

C
(G7)
@,



a ” ?O'Q 0 Ja Q Eq.9

0 cam 92 4 o cm o2 4 52 o
p T T p T W7 '
. Q a oXa ’ a
O ¢ — = — 20— — C
pT CQ po PO pC Eq. 11
Q ¢o a o'Q ¢o 5 Q ¢o a '
p T q po pao P q
io) KO) Eq. 12
(O] T T
Y m O 11 Eq.13
T T (O]
a ¢Oa a a a Eq.14
In cui:
1 'Q éil diametro esterno del serbatoio;
T " ,eladensit”™ dejd |l 6all uminio
T a ,elamassa del | 6 emi sf er serbatdio agsunto pieno @a densicha d e |
uniforme ;

& € lalunghezza del serbatoio;

a , € la massadella sezione cilindrica del serbatoio assunta piena e a densita uni-
forme;

0, € lo spessore delle pareti del serbatoig

G ,eélamassad el | 6 e mipenfa e coda aslsunto pieno e a densita uniforme ma
di dimensioni ridotte dello spessore del serbatoio;

1 & ,é la massadella sezione cilindrica assunta piena e a densita uniforme ma di di-
mensioni ridotte dello spessore del serbatoio;

= -

= —A

T O ,éeéiilmomento ddinerzia rotazionauote; | ungo | &:¢
T O ,éil momento doéinerzia rotaziwo@l e | ungo
T O ,eil momento dobéinerzia rotaziwo®&l|l e | ungo I
1 “Y,eiltensoredd i n e aricentaico Hel serbatoio vuoto;

1 & ,élamassa del serbatoio vuoto.

Per considerare il contributo inerziale del combustibile abbiamo:

a@ %o? 5 Eq. 15

6 7 -0Q o 24 0 Eq. 16

O O ¢ O ﬂ a O H Eq. 17
p "

(13)
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(0] (@) ¢ O X < X a
Qo & Eg. 18
P o pPCq
‘O O Eq.19
‘O L1 T
Y m O T Eq. 20
L1 m O
a a ¢ a Eq.21
In cui:
1 7 ,éladensita del combustibile;
T a , |l a massa dell demi sfero considerato pi
1 & ,élamassa del cilindro considerato pieno di combustibile;
T O ,éil momento doéinerzia r oserhamiopien&!| e | ungo
T O ,eil momento ddinerzia rotazipen&l|l e | ungo
T O ,éil momento doéinerzia rotazipaen®gl|l e | ungo |
T Y, ~— il tensore do6éinerzia baricentrico del
1 & , e lamassa del serbatoio pieno.

Per il calcolo della massa del serbatoio si utilizza un@quazione simile all&q. 5 e per cor-
relare la riduzione delle componentide | t ensore doi ner zuptablexameut i | i
in Figura 5.

Inertia tensor components

Inertia moment [kgmz]
>
N

101 1 1 L L L
700 600 500 400 300 200 100 0

Tank mass [kg]

Figjura6Andament o c omp on e nt baricéentico sevbateio idfénzionedellni a
massa

(19)
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Per tenere in conto il moto non baricentrico dei serbatoi si utilizza il teorema di Hugens -

Steiner per il calcolo delle componenti princi
. " Eq. 22
Y Y O
Q
In cui:
T Y ,éi | t e mnerdardel sedbatoio riferito al sistema di coordinate baricentriche
del velivolo;
T, il tensore dodéinerzia del serbatoio in
1 & , élamassadel serbatoio in uno stato di riempimento generico;
7 o o , sono le coordinate del baricentro del serbatoio nel riferimento ve-
livolo .

In modo analogo si prosegue per gli altri equipaggiamenti sospesi ai piloni.
| tenserciddappena calcolati vanno a sommar

5.3.1 Ipotesi e limiti del sotto modello

T Si assume che gli assi principali doéinerzi e
9 Siritiene che la posizione del baricentro dei serbatoi esterni rimanga invariata durante
il volo e che non ci sia spostamento del combustibile durante le manovre
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5.4 Equazioni caratteristiche della superficie aerodinamica

Léequilibrio del velivol o nel corso dell a mi
e coppie aerodinamiche prodotte sulle superfi.
zione non e stata fatta alcuna distinzione tra le superfici mobili e quelle fisse in quanto lo
spostamento di un pannello ha come effetto la variazioned e | | d an g o |, scorrinérdot t a c ¢
e o del | 8uperfipie ievesiitadal flusso ma le equazioni caratteristiche che descri-
vono il prodursi delle azioni dinamiche rimangono inv ariate.

Le superfici sono caratterizzate dalla tipologia di profilo aerodinamico, dalla loro posi-

zione rispetto al centro di mas s a, dal Il dangol «
(angolo di calettamento), | 6angol o di edr ed»ddi modrntlaggidald,dam
stamento e/ o variazione di area dovuta all datt

In primo luogo occorre determinare la velocita locale del centro di pressione:

Eqg. 23

Q- 8\ 8‘

(V] w n
w w n
a o |

In cui:

1 o ho hy , sono le coordinate del centro di pressione nel riferimento velivolo ;

1 o hoh, sono le velocita istantanee del centro di pressionedel riferimento velivolo ;
1 n M R ,sonolevelocita angolari del sistema di riferimento velivolo ;

Per determinare correttamente gli angoli dda
derare anche | 6effetto della velocit”™ del vent
determinata secondo il modello di Dryden ed un modello di venti costanti di magnitudo e
direzione funzione dell daltitudine. Entrambi

vettori di velocita espressi nel riferimento inerziale, occorre quindi riportarli  al sistema di
riferimento velivolo attraverso la premoltiplicazione per la matrice dei coseni direttori. An-

dando quindi a sottrarre |l a velocit”™ del vento
sul profilo al centro di pressione. Siccome le siperfici aerodinamiche sono orientate di uno
specifico angol o di edr @comreipmipttare la ternaadivéld@itatusge f us o
il versore del profilo. Con queste proiezioni successive si va a determinare la terna caratte-

rizzante laveloctadel | ari a espressa secondo nel riferi
che ha come origine il centro di pressione, asse x allineato con quello del velivolo e orientato
in funzione dell dangol o diedro della superfici
A P
A A ig’)m Eq. 24
A C Rird
In cui:
f Q K HQ , sono le componenti del versore;
T, |l dangcelld adisaucprea f i ci e rispetto alla ret

di riferimento corpo ;

D)
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Come ri feri ment odellasupediciegdelle ali e dtabéizzatoa orizzontali &
mostrato in Figura 7 assieme ai riferimenti locali dei centri di pressione.

‘: Ywing

Figura 7 Angoli di calettamento e riferimenti ala e stabilizzatore orizzontale sinistri

Per definire il wvalore ed il s prendeconme kiferi6 an g o |
ment o |Ipd &igum& e 3 assume come direzione di rotazione positiva il verso stabilito
dall a regola dell a mampo Coensstirdae rrai nsdpoe tatdo easl el nbpai st
velivolo essa € inclinata di un angolo diedro positvoe pari a 3. 67A, consider
essa ha un angolo diedro di-3.67°.
Ldequazione per ottenere |l a terna del wvettor
W W W
®w A2 $#- O Eq.25
Q Q Q
In cui:
! ohohx,sono | e velocit”™ dellparia sul centro ¢

1 o ho M, é laterna del vettore velocita del vento;

Con |l e tre componenti del vettore velocit”™ d
dellavel oci t ™, | & angualdd scatrimenitore ta prdssioneg dinamica.
6i o ® a Eqg. 26
I
| AOAI(i—)c Eq. 27
r AOI'E(j—l-i Eq.28
i %va( Eq.29
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In cui:

T 60i Il a magnitudo del vettore velocit”™ dell d
T 4, | 6adndgioncoi denza dato ;dall 6azione dell dari
T r. |l dangolo di scorrimento;

T ",  la densit”™ delldari a;

1 1 ,elapressione dinamica;

Lédangol o ddincidenza total e, dlad @an gdallo cdint ¢ .

mento e la deflessione della superficie si calcola come:

| | | | Eq.30
In particolare,| r appresenta | dangol o di spostamento
tuazione del servocomando di controll o e dall s

posta alle azioni aerodinamiche. Questo termine considera la rigidezza e smorzamento tor-

sionale della superficie, quella del servocomando e dei suoi punti di ancoraggio alla struttura

del velivolo e superficie. Il termine | i | risultato dell dequilibr
della superficie calcolata come[10]:

| 03 Q| | o | | 03 @ Qo Eq.31
1 termine di rigidezza presente nelchldbequaz
lando la rigidezza in serie dei componenti che realizzano la catena cinematica di attuazione.
L Eq.32
Q Q Q

L Bg. 31, opportunamente parametrizzata, consente di verificare che durante tutte le fasi
di volo non si verifichino fenomeni di instabilita nelle superfici.

Il modello semplificato qui presentato co nsente, oltre alla verifica della compatibilita
dell a rigidezza dell dattuatore, | 0iniezione di
possibile simulare hardover e disconnessioni come presentato inFigura 8.
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[hardover_flag] =0 > [actangie]
[ac_ange_J] = .

o

[ disc_fiag) _‘,05\
) @»
[ Tsurf_angle] k_surf [Nmirad]

0 oo

[isc fag) = ol > 08\

[act_angle] )
1 1 -
Tsurl_engled] c_surf [Nmi(rads)] » : =" [surl_angie]
M Js [kgm*2]
| [&] -Lfirr_/ »<__ [surl_angled]
a_surf [m]
_damp [Nmi(rad/s)]
[ sur_angied] .@‘y\

Figura 8 Schema a blocchi equilibrio dinamico della superficie aerodinamica

Il modello supporta la variazione dei coefficienti aerodinamici in funzione del numero

diReynoldssul | a superficie. Questdoultimo viene cal
0 iaw
YQ — Eq. 33

In cui:

1 é lalunghezza della corda della superficie;

T ', la viscosit”™ cinematica dell dari a;

Avendo calcolato | 6angolo ddédincidenza e il n
i val ore dei coefficienti aerodinamici per | &
mente disponibili e raccolti in database che forniscono fasci di curve de coefficienti in fun-
zione dell d6angol o ddoattacco per,ladaturaspersnentaleal or i
dei dati fa si che le curve presentino discontinuita di derivata che hanno un effetto destabi-
lizzante sul modello del velivolo. Si presentacome esempi o | 6andamento d
portanza per il profil ®&@04d7(GAW)4). a ( NASA Langl ey
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Wing airfoil data - Cl
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Figura 9 Andamento del coefficiente di portanza del profilo NASA Langley (1) 6 0417
(GA(W)-1)
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Al fine di rendere piu semplice il debug del modello si € deciso di sostituire i dati speri-
mentali con un set di coefficienti non rappresentativi di un vero profilo ma con performance
simili e soprattutto un andamento continuo. Di questo profilo semplifica to si sono generati
gli andamenti del coefficiente di portanza e di attrito per i diversi valori del numero di Rey-
nolds e angol o ddattacco.

Simplified airfoil - Cl

2
—ClRe=0
Cl Re = 50k
] ~ 7 Cl Re = 100k
74 ¢l Re = 200k
7 / \ ¢l Re = 500k
7/ \ ClRe = 1M
7 \
= / \‘
TR | / vf
O X | \
E 2 3 N
t N\ W 7777 | ‘
2 \ - : \
o /
& -05F /
i /
/)
_1 L //
il //
1 5 | \ — o
_2 |
-0.5 | |

Angle of attack [rad]

Figura 10 Coefficiente di portanza per il profilo semplificato

Simplified ‘airfoil -Cd
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®
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Drag coeffcient Cd [-]
o

i

=}

&
T

Angle of attack [rad]

Figura 11 Coefficiente di attrito per il profilo semplificato

Raggruppando i fasci di curve in una matrice e possibile utilizzare una lookup table bi-
dimensionale per il calcolo dei coefficienti ed utilizzarli nelle sezioni successive del modello.

(26)
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Wing airfoil data - Cl surface
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Figura 12 Superficie del coefficiente di portanza per il profilo semplificato

Wing airfoil data - Cd surface
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Figura 13 Superficie del coefficiente di attrito per il profilo semplificato
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Per | a variazione dell darea, tipica per supe
t

un approccio con | ookup table in cui i vetto
correlato all dangol o decuretditevohuzoin® deidlap d8 velivpla e s e n't
in oggetto:
3 Flap area variation
Inboard flap
Outboard flap
25 1
N'_‘
E 2y ‘
©
Q
@©
&
o 1.5
1
0.5 1 1 1 1 1 1
0 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03 0.035
Flap angle [rad]
Figural4Var i azi one ftheiln 6faureani wlree del |l 6angol o d

E quindi possibile calcolare la forza di attrito e portanza applicando le equazioni:

o 3 B Eq. 34

o 6 ;5 6 5 00 Eq.35
0w Eq. 36

o 6 5 6 5 00 Eq. 37

Le azioni dinamiche ora calcolate sono dirette secondo un sistema di riferimento locale
ruotato dell dangol o diedro caratteristico del
definiamo la matrice di rotazione RT, analoga ala matrice di coseni direttori in Eq. 23. Questa

(23)
O,



matrice  ottenuta specif i clbamatoce RTquande ptremolt e | 0 ¢
tiplicata permette il passaggio dal si stema di riferimento vel i\
dietro, premoltiplicando la trasposta otteniamo il passaggio inverso. Le azioni dinamiche nel

riferimento velivolo sono quindi calcolate applicando:

0
O Y'YO Eq. 38
0
Il calcolo dei momenti aerodinamici e effettuato con il prodotto vettoriale tra il vettor
forza ora calcolato e il vettore posizione del centro di pressione.

"0 Eq. 39

c
Q- & &

Sommando i contributi di tutte le superfici otteniamo le azioni aerodinamiche che, du-
rante il volo, equilibreranno la forza peso e le azioni inerziali in modo tale da completare il
profilo di missione.

5.4.1 Ipotesi e limiti del sotto modello

1 Il modello considera fissa la posizione del centro di pressione, conseguentemente non
si ha | deffetto del Cm.
T 11 model | o di equilibrio dinamico della su
staticamente per cui, in assenza di carichi aerodinamici e in stato di quiete iniziale, il
suo angolo non varia per etfebtabtdat.bdazi oc
1 Nella versione piu recente il modello del sistema di attuazione non € ancora in grado
di calcolare la potenza di attuazione richiesta per lo spostamento delle superfici anche
se il modell o globale ~ gi" provvisto dell d
del sistema.
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5.5 Modello della fusoliera

La fusoliera di un velivol o ha, i n general e,
longitudinale. Essa inoltre introduce ulteriori attriti aerodinamici che si vanno a sommare a
quelli prodotti dalle ali e dagli impennaggi di coda. Per il calcolo de lla azioni aerodinamiche
andiamo a semplificare la geometria della fusoliera assumendola comparabile ad un ellis-

soide caratterizzato dai tre semiassi e ne calcoliamo il volume e le aree delle sezioni frontali,
laterali ed in pianta.

0 ?Cl'bih) Eq. 40
o} ?:11):15 Eq.41
ol ?:ﬂ):ﬂ) Eq.42
) Fab:ﬂ):ﬂ) Eq.43
In cui:
1 Ohd,sono i semiassi dell dellissoide
6 M , sono rispettivamente le aree frontali, laterali ed in pianta delle sezioni
del | el |l i ssoi de;
T o il volume del |l el |l i ssoi de.
Assumendo che il flusso doaria che investe

risultante delle azioni aerodinamiche producono un momento rovesciante positivo, rispetto
al riferimento velivolo [11], con intensita calcolabile tramite la:

0 N WDEJ p -

Eq.44
In cui:
T 0, il moment o di beccheggio dato dal fl us:
1 1 ,eélapressione dinamica,
T 1, I 6dangol o dbéattacco della fusoliera;
T p - ~ il valore del coefficiente di attenu;

Il coefficiente p —é& funzione del rapporto della lunghezza della fusoliera ed il suo dia-
metro medio ed il suo andamento é riportato in Figura 14.
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Pitching moment coefficient

06
05
0.4
03r
02 1 1 1 1

0 2 4 6 8 10
Fuselage I/d ratio [-]
Figural5Coef fi ci ente di attenuazioceoe del | deff

In aggiunta al momento di beccheggio si hanno anche forze, assunte applicate al baricen-

tro, indotte dalla resistenza dell dari a. Quest
N P, .. =«
@) Ewoo Eqg. 45
O ?"oo 00 Eqg. 46
"0 %’0‘ &6 Eq.47
In cui:
f 0,0, 0,sono | e forze applicate dal flusso d
della fusoliera;
f whohx,sonolevel ocit”™ dell daria sul centro di pr
centro;
T ",  la densit”™ dell dari a;
T 6, — il coefficiente ddattrito aerodi nami cc

| coefficienti 6 hanno valori costanti rispetto alle con dizioni di volo ma differenti tra loro
e funzione della geometria della sezione investita dal flusso sia essa quella frontale, laterale
0 in pianta.

Le forze ora calcolate hanno direzione opposta al moto della fusoliera rispetto al flusso
del | dari a.

()
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5.5.1 Ipotesi e limiti del sotto modello

1 1l modello considera fissa la posizione del centro di pressione e lo assume coincidente
al baricentro del velivolo.
T I coefficienti ddattrito sono assunti coste
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5.6 Modello del propulsore termico

'l modell o del propulsore termico considerat
rappresentare la funzione di generatore di potenza meccanica da utilizzare per la spinta del
velivolo e | der ogazi onadivdrg $ottoaistemiodel gefivbla Datela on d ar
velocit™ di rotazione costante, i mprange diaunad al | ©
variazione a gradino della potenza richiesta il motore varia la coppia erogata seguendo un
transitorio caratteristco del | e funzi oni di tr.asferimento de

Inoltre, volendo includere | 6 ef fetto della quota sull,a pot
viene inserita nel model |l o una | ookup table ct

tenza erogabile dal propulsore. Questa tabella di correlazione va a ridurre la massima po-
tenza erogabile quando il velivolo supera la quota di adattamento del turbocompressore (0
compressore volumetrico). In prima battuta la relazione implementata nel modello € di tipo
lineare in cui, una volta superata la quota di adattamento, la potenza erogabile & progressi-
vamente ridotta fino ad annullarsi. La relazione descritta € presentata inFigura 16.

100 IQE Crltlcal altitude

90 1

80 [ 1

70

60

50 1

30

Available engine power [%]

20

0 ! | ‘ ! ‘ L
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000
Altitude [m]

Figura 16 Quota di adattamento motore a combustione interna

Per considerare | deffetto della quota e dell
gata utilizziamo Eq. 48.

0 — 0)0) Eq.48
T i op
0
Y T Eq. 49
In cui:
7 0 , € la potenzaerogata dal propulsore termico;
1 0 , € la potenza richiesta al motore;

(33)
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1 1t ,élacostante di tempo della risposta dinamica del motore;

T Q, ~ |l a funzione per il derating della pot
1 7Y, e la coppia motrice;

1

1 , e la velocita angolare del motore.

Il propulsore termico € connessoalla trasmissione con un collegamento servoattuato
scioglibile che forza la sincronizzazione delle velocita di rotazione, secondo i rapporti di tra-
smissione, dei diversi rami. La funzionalita di sincronizzazione della velocita angolare del
motore viene implementata nel modello matematico utilizzando il segnale digitale di co-

mando dell dazi onamento del giunto di connessi
Quando il giunto e disinserito, stato 0 del segnale digitale, la velocita di rotazione e funzione
degl i attriti), dell a potenza comandata dal FA

stione interna.
| FADEC in questo model |l o ha | &edblpreptldoiev o di
la funzionalita del dispositivo € stata quindi ridotta a quella di un regolatore PI che a fronte

di un set di velocit”™ regola | a potenza propul
angolare.
FADEC
) B -, > [P_FADEC]
W]
—>|>—>1_
P S
>=05
K >
o1 =]~ [ FsArame] b~ b Psel |
[ [P_FADEC]T ——=—¥(— 0 >

Figura 17 FADEC, regolatore di velocita riquadrato in rosso, selettore di set point di po-
tenza riquadrato in verde

Il regolatore di velocita del FADEC é operativo quando il selettore di set point, riqua-
drato in verde nella Figura 17, permette | a propagazione del vV
guando il valore del segnale digitale G1 € sotto la soglia di attivazione. Con il motore discon-
nesso dalla trasmissione la potenza comadata dal regolatore di velocita del FADEC, quando

di visa per l a velocit? angol are del mot or e, g
all dazione attiva | a coppia di attrito possiar
motore determinand one | a vel ocit ™. Questodultimo passag

drata in rosso nella Figura 18.

G
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YOUY Y Eqg.50

1 Jae Eq.51
V]
In cui:
1 7Y, e la coppiamotrice;
1 7Y, e lacoppia di attrito;
T 0, — il momento doéinerzia del motor e;
T 171,  la velocit”™ angolare derivante dall dir

Nel riquadro verde € riportato il selettore di velocita funzione dello stato del giunto G1.
Questa sezione del modello permette di disaccoppiare le velocita angolari di motore,] , e

del |l a del ramo T q nehe@sosimocuid hilintd esib discannesso. Infatti se
guestoultimo coll ega il motore all delica | a v
del |l 6elica secondo il r app o rdits@ato tdaigiuntor desattivd es s i o n

attivo é possibile che si abbia una discontinuita nel valore della velocita angolare del motore
ma questa e di importanza secondariain quanto € di modesta entita e tende a ridursi pro-
gressivamente con il controllo del FADEC. Considerando la transizione opposta vediamo

come | dintegrale per il calcolo della velocit®
cit”™ determinata dall delica.

La mancanza di rappresentazione fisica in questa sezione del modello & dovuta alfatto
che | 8i nt r orjidezze wmsienal ddellh trasmissione comporterebbe la notevole ri-

duzione delle costanti di tempo del modello della trasmissione aumentando considerevol-
mente i tempi di calcolo.
Per tenere conto del fatto che il motore termico richiede combustibile per erogare potenza
lo stato di presenza di combustibile nella fusoliera viene propagato dal modello inerziale del
velivolo . Se lo stato combustibile velivolo si annulla, velivolo vuoto, siimpone | 6 annul | a-
mento del set di potenza ed il motore termico non puo piu fornire spinta al velivolo.
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'Speed calculation if G1 disabled
»
[G1] —~ »nL > [wJ] |
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Figura 18 Calcolo della velocita angolare (rosso e verde), coppia in uscita e di attrito (blu)
del motore a combustione interna

In Figura 18, riquadrati di blu, si hanno i selettori per il calcolo della coppia in uscita e
quella di attrito. La prima € settata a zero quando il giunto & disconnesso poiché la discon-
nessione separa fisicamente il motore dal resto dellatrasmissione. La seconda invece attiva
la coppia di attrito quando il giunto € disattivato. Questa modellazione & dovuta al fatto che
nella misura sperimentale delle mappe di consumo specifico e della coppia erogata dal mo-
tore gli attriti sono gia consider ati come azione interna. Quando invece il motore ruota in
assenza di carico esterno le uniche azioni resistenti sono quelle date dagli attriti interni. Que-
sti ultimi sono calcolati secondo una relazione funzione della cilindrata, del rapporto di com-
pressione, della velocita di rotazione e della velocita di traslazione del pistone quindi anche
di al esaggi o e corsa. LOespressione[lher il <cal

(R 0T -
YooY T F0ss Qo Eq.52
In cui:

1 w, & lacilindrata del motore ;

1 6 'Yé il rapporto di compressione volumetrico del motore;

1 1 ,¢élavelocita angolare del motore;

(35)
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e lavelocita media di traslazione del pistone;

T «
1 "Q hQ hQ , sono coefficienti per il calcolo della coppia di attrito.

Engine friction torque
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Figura 19 Coppia di attrito motore a combustione interna

Dal punto di vista del velivolo il propulsore te rmico fornisce una coppia funzione della
richiesta di potenza e della velocita angolare del motore consumando progressivamente il
combustibile imbarcato. L 81 mpl ement azi odi eonsdreldel commlisilbileé del
propulsore é fatta impiegando le mappe di consumo specifico, si tratta di mappe bidimen-
sionali che correlano la coppia erogata dal motore e la sua velocita angolare. Un esempio di
queste mappe € presentato nellaFigura 20.
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Figura 20 Mappa consumo specifico motore a combustione interna

(7))
&



Il flusso di combustibile necessario per | de
come:

0 "Y'
N Eg. 53
o 3D TT
In cui:
T 6 "Y'Qé il consumo specifico di combustibile;

f 0 ,eélapotenza erogata dal propulsore termico;
1 & , flusso di combustibile.

[l fattore p P e utilizzato per la conversione delle unita di misura delle diverse gran-
dezze ottenendo infine in flusso di combustibile espressoinkg/s. L6i nt egr azi one
sumo istantaneo di combustibile permette il calcol o della riduzione della massa del velivolo.

5.6.1 Ipotesi e limiti del sotto modello

91 1l modello del propulsore termico non va a simulare i ripple di coppia istantanea ge-

nerata dall daccensione del combustibile nei
1 1l modello non comprende la dinamica termica del propulsore e non considera gli ac-
cessori relativi al sistemadicontrol | o t emperatura di questoul

91 1l modello é funzionale di alto livello e non comprende gli accessori necessari al suo
funzionamento come turbocompressore, pompa combustibile, etc.
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5.7 Modello del propulsore elettrico

Il motore elettrico utilizzatonelsi st ema propul sivo del vel
potenza supplementare, incrementando la spinta durante specifiche fasi di volo, oppure ope-
rando come generatore per fornire la potenza ai sistemi secondari di bordo. Nel modello ma-
tematico del velivolo s i ~ seguita undi mpostazione s
pulsore termico. Si hanno quindi mappe di efficienza che correlano la velocita angolare del
motore e la sua coppia erogata o @&sorbita. Nel motore elettrico € pero nettamente piu sem-
plice la separazione e parametrizzazione dei contributi dissipativi. | contributi passivi de |
propulsore elettrico sono le perdite di ventilazione, le coppie viscose date dai cuscinetti e la
potenza dissipata dalle resistenze di statore. Questi fattori di perdita sono calcolati attraverso
le seguenti espressioni[12], [13], [14]:

Y Qs s Eq.54
YooY gt Eq.55
In cui:
1 7Y ,élacoppia passiva dovuta alla ventilazione del rotore;
1 "Q, e il coefficiente di perdita per ventilazione;
1 1 ,é lavelocita angolare del motore;
1 7Y ,élacoppia passivaintrodotta dai cuscinetti ;
1 ¢ ,éil numero di cuscinetti di supporto del rotore ;
T “Y ,élacoppiadi attrito di spunto del cuscinetto ;
1 "Q, éil coefficiente di perdita per attrito nei cuscinetti ;

Considerando ora la potenza attiva, il propulsore elettrico eroga una coppia al suo asse
dduscita funzione del Illostatoadel dionto G2 Il coRrallDrE a ae
generare una richiesta di potenza al motore elettrico che perd non vieneistantaneamente ri-
prodotta dal propulsore in quanto si devono considerare gli effetti del tempo di risposta. Le
equazioni che permettono il calcolo della potenza in uscita e della coppia erogata sono:

C2

Y Eq.56

Y — Eq.57

7 0 , € la potenza idealmente erogata dal propulsore elettrico;
T v , € la potenza richiesta al motore;

1 T ,elacostante di tempo della risposta dinamica del motore;
1 7Y, ela coppia idealmente prodotta dal motore;

1 1 ,élavelocita angolare del motore.

(39)
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Considerando la coppia motrice e quella dissipata possiamo determinare la potenza pas-
siva assorbita dal motore andando anche a considerare le cadute resistive sugli avvolgimenti
La potenza localmente dispersa nel motore vale:

- Y Y Y
0 YO = 1 0"Y Y Eq.58

In cui:

1 Y, e laresistenza elettrica rotorica;

1 "Q, & la costante di coppia del motore;
f 0 ,élapotenza dissipata per attrito.

Da cui |l a potenza che | 8i nvseddisfaeril camandedelf or n i
regolatore nel FADEC é:

0 0 0 Eq.59

| calcoli ora presentati vengono eseguiti nel modello impiegando lookup table ed equa-
zioni esplicite. Le espressioni presentate permettono di tracciare la mappa di efficienza del
propulsore mostrata in Figura 21.
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Figura 21 Mappa di efficienza del motore elettrico

Nel caso di disconnessione del giunto G2 la velocita angolare del motore non € piu con-

di zi onata da quella dell &éelica e assume un val
vedi Figura 18 Come per il motore termico si implementa un logica per selezionare se la
vel ocit”™ debba essere calcolata per integrazio

In Figura 21 e rappresentata la caratteristica statica del motore elettrico e la sua mappa
di efficienza. Si hanno due campi di utilizzo: il campo di uso continuativo, area del imitata
dalla curva verde, e campo di sovraccarico, curva rossa.

5.7.1 Ipotesi e limiti del sotto modello

T 11 motore elettrico dell APR =~ un brushl es:
dera il contributo comune delle tre le fasi senza calcolare la corrente che attraversa le
fasi.
T Le perdite di ventilazione non variano in f
91 1l modello non comprende la dinamica termica e la gestione della potenza dissipata

per attrito. E quindi possibile utilizzare il motore elettrico in sovraccarico per un
tempo limitato esclusivamente dallo stato carica degli accumulatori.

o
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5.8 Modello della gearbox

| riduttori di velocita presenti nella trasmissione sono degli equipaggiamenti che ampli-
ficano la coppia in ingresso decurtando dalla coppia in uscita i contributi dissipativi specifici
del sistema riduttore . 1 model |l o dell a gerbox consider a
sub-unitaria, dissipazioni funzioni della velocita angolare e coppie di attrito allo spunto e in
velocita.

TB[Nm]
—P|wA[rads]

w B [rad/s]

P TA Nm] Stage power loss [W]

EM reducer

Figura 22 Modello riduttore di velocita, top level

I n ingresso al model |l o del riduttore abbiam
vel oce, in uscita abbiamo invece | a velocit?
valore della potenza dissipata internamente al componente. Nel blocco vengono implemen-
tate le seguenti equazioni [16], [18], [17]:

1 1 2a Eq. 60
Y 'Ya Eq.61
o 1 JY Eq. 62

— i §~) i
- pF~ iQ n Eq.63

- 1 km
YUY 13 QEQ o Y ()A1 = Eq.64
0 3 s O Y OAF Y 0s Eq. 65
—~ P P

In cui:

1 1 e"Y,sono rispettivamente la velocita e la coppia in ingresso al riduttore;

1 1 e"Y,sono rispettivamente la velocita e la coppia in uscita al riduttore;

1 i, éilrapporto di trasmissione maggiore di 1 se il componente riduce la velocita;
1 Y ,élacoppia erogata in uscita da un riduttore ideale;
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0 , & la potenza in ingresso al componente;
- ,—,— , sono rispettivamente il rendimento di moto diretto, retrogrado, efficienza
allo spunto e efficienza istantanea del riduttore;

= —a

1, & il coefficiente di perdita di velocit;

117, |l a velocit”™ angol are di rifemoj mento pe
T %Y, |l a coppia déattrito coul ombiano presei]
f 0 ,eélaperditadi potenza localizzata nella trasmissione;

1 aed¢, sono i numeri di denti della ruota mot
1 Q,eilcoefficientediper di t a di efficienza del |l di ngr ane
T - |1 defficienza dell dingranaggi o.

LBg.66r appresenta | despressione utilizzamn-a per
granaggio. Loefficienza del riduttore  calcol
ingranaggi.

5.8.1 Ipotesi e limiti del sotto modello

T 11 modell o non considera | a rigidezza dodi
l ungo | 6arco angol are.
9 I rid uttori sono modellati privi di inerzia.
91 1l modello non esegue il calcolo delle reazioni vincolari al castello motore, con
| 6eccezione della spinta propulsiva, quir
il contributo delle coppie giroscopiche, diinerzia e r esi stenti dell 0e
1 La rappresentazione delle coppie di attrito di primo distacco tramite la tangente
i perbolica non consente | a simulazione de
tributo.
9 1l modello non comprende la dinamica termica e la gestione della potenza dissi-
pata.
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59 Modello delld el i ca

Lédelica del velivolo il dispositivo per | a
i n spinta prouptullsiizvzaa.t esh paesd Mdrizdake PoRsentendo ai propulsori
di ruotare a velocita circa costante nonostante le variazioni di spinta propulsiva impostate.
Nel model |l o il c 0 mp suddivasanie tnetblocchi fanzidbnalieun sottamno-
dello meccanico per il calcolo della sua velocita angolare, un sottomodello aerodinamico per
il calcolo della spinta propulsiva ed infine il controllore di velocita angolare.

(! sottomodell o meccanico calcola | a veloci!
coppi a aAl bal bdgalels®@iene appleata la risultante della coppia in uscita
dall a trasmissione, parte dell dazione motrice
verso | 6efficienza dell delica, | a reasvamelae fr a
velocit”™ angol are dell delica. LOinerzia rotazi

pende dallo stato dei giunti di connessione dei rami della trasmissione. Attribuendo il valore
numerico 1 alla variabile "O, che rappresenta lo stab di connessione del giunto 1, o 0 quando

di sconnesso, possiamo scrivere | dequazione |

smissione:
O 0 0 2 o® A a Eq. 67

In cui:

T &4 =~ 1 dinerzia del sistema rotante;

f 0,0 ,0, sono rispettivamente | dinerzia dell d

sore elettrico;
T i , , Sono i rapporti di trasmissione dei riduttori ;

1 "Oe™0, sonogli stati dei giunti di connessione della trasmissione.

Una volta determinata | dinerzia del sistema
P - %
1 E ,I'] 'Qb Eq68
v

In cui:

T 1 ,elavelocitaangol are dell del i ca;

T YeVY, sono rispettivamente | a coppia in ingt

T -, =~ | o6efficienza dell delica.

Léefficienza propulsiva dell déelica  funzior
mente i mpiegata nel calcolo della forza di tr
tuato i mpi egando |l ookup tabl e pr ecaklcomiillat e d
del | 6el i caFigudR3l diamadratmanito del | 6ef ficienza in f
zamento.

o
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Propeller efficiency

0.9 .
0.8 1
0.7 F N
0.6 il
=05 i
(&}
[ =
0
S04l —
i
0.3} _
B2 1
0.1F 1
O | 1 1 1 1
3 -2 -1 0 1 2 3
Advance ratio, V/wD [-]
Figura 23 Efficienzadel | 6 el i c a
'l rapporto déavanzamento  calcolato come:
0 Y 0 Eq. 69
0Y —x g.
In cui:
1 o yeé il rapporto di avanzamento;
T 6iel a velocit”™ dell dari a;
f o, il diametro dell delica
La spinta propulsiva e infine determinata con [19]:
- IYos
e Eq.70
0 i
In cui:
T o |l a spinta propulsiva prodotta dall del i c:

Per il mantenimento della velocita angolare si ha un controllore Pl che ha come set point
velocit”™ angolare nominale dell delica, feed

a
ar e undazi one frenant e all del i ca dat vteloctav er s o
el

[
;
d | el i ca.

G
&



Speed controller
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Figura 24 Controllore di velocita elica

Per evitare il windup della componente integrale del regolatore questo é disattivato fin

guando il feedback di velocit”™ sunpaeea | 680% de
Lduscita del controllore  usata nella segue
all el i ca:
Y Q2 Eq.71

La coppia cos?® cal cBd.68t aLdusniet d ndelri ¢antnred |l 16c
limite inferiore poiché:
T La coppi a cEyl72deVe eostantedente dpporsi al moto di rotazione e non
essere mai motrice.
91 La coppia non puo essere mai nulla in quanto nel fattore “Y viene compresa anche
| 6azione resistente dell dari a

5.9.1 Ipotesi e limiti del sotto modello

1 Il modello implementato e di tipo funzionale e non va a calcolare i parametri fisici

gual i | angol o di <cal et t ashtkemonsia @nsidexatoc ur v a

| 6effetto della variazione dinamica di qu
T Ldinterazione pdeldoftltws dald deaerliiaca con i1 r

velivolo non é stato considerato per semplificare la scrittura delle equazioni del

modello.
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510 Pneumatici

La modell azione degli pneumatici =~ undattivi
di esecuzione del modello e sul livello di dettaglio che si desidera ottenere nella stima delle
forze scambiate nel contatto pnwlamimndlaziecne des uper f

comportamento dinamico del velivolo anche durante la fase di rullaggio e decollo si & deciso

di implementare equazioni parametriche che vanno a descrivere la fenomenologia del con-
tatto misurando i car i c bdiscarpmehta ecskttamentcadetérmi- r u ot ¢
nando le azioni dinamiche che vengono sviluppate. Questo tipo di approccio e definibile a

obl ack boxé  stato i mplementato per | a sempl:i
all dotti mi zz a zadioamega delsistdma. Tra i mogeld ldack box degli pneuma-

tici quello maggiormente diffuso e consolidato € quello della formula magicali Pacejka[20].

Questo modello permette di determinare le forze laterali e longitudinali i n f unzi one de
golo di slittamento, la forza frenantee | 6 azi one r esi st enrfun®oneddellor ot ol
slittamento .

Il modello dellopneumati co, ol tre al | eicdntatiozoa il manca mbi at
stradale, deve prendere in considerazione anche il suo equilibrio alla rotazione. A tal fine si
considerano |l e coppie passive applicate all 6a:c
matico e si det er mi nrae @ acwciel eramvpggeaetangsbl Ao
agisce il carico gravitazionale dato dal peso del velivolo, la forza laterale, longitudinale e
| eventual e coppia frenante. Queste azioni al/l

contatto dello pneumatico con il terreno.

Figura 25 Schema deformazione e equilibrio dinamico pneumatico veicolo

Considerando | 0effettoneelmaa i cof ¢ Smaplpil liictazi d
rivante dal peso del veicolo induce un o schiacciamentonella direzione radiale ; siassume una

G
&



relazione lineare tra il carico e la deformazione e si trascurano gli effetti introdotti dalla velo-
cita di deformazione durante il rotolamento . In virtu delle assunzioni qui descritte la rela-
zione tra il raggio indeformato della ruota e quello ridotto é:

i i Q0 Eq. 72

In cui:
1 i ,eéilraggio dello pneumatico deformato dal carico;

1 i ,éilraggio dello pneumatico indeformato;

1 Q , é larigidezza radiale dello pneumatico;

1

"0, ¢ il carico verticale applicato dallo pneumatico.

In base alla simbologia introdotta nella Figura25 6 equazi one di equilib
per lo pneumatico é:

b— 0 "9 OEgiO Eq.73
In cui:
T v, ~— il momento ddédinerzia della ruot a;
1 — lérdziane angolare dellaruota;
1 0 ,eilmomento frenante applicato alla ruota;
T O , il moment o ddattrito dovuto al btag resi
1 "GO ,eilmomento prodotto dalla reazione tangenziale sviluppata nel contatto pneu-
matico/terreno.
1 contributo di coppia doéattrito di rotol a

equilibrio alla rotazione dello pneumatico in funzione del segno della velocita angolare in

modo tale che esso risulti in costante opposizone al moto. La diretta implementazione di tale
approccio e frequentemente causa di instabilita numerica e per risolvere occorre ridurre no-
tevolmente il passo di integrazione del modello impattando negativamente sulla velocita di
esecuzione Un compromesso estremamente efficiente dal punto di vista computazionale e
approssimare | dandamento del |l a f unskuttandoeelss e g n o
continuita . E possibile affermare che:

e

OAIl OE@Iin Qio° m Eq.74

©



X Tanh approximation of Culomb friction
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Figura 26 Tangente iperbolica come approssimazione della funzione segno

Da cui:
0 OEgTao OAT-E Eq.75
ltermine -costituisce un coefficiente per increm
valore unitario della funzione t-3aradsente i perbo
Esplicitando | daccel erazione angol are del |l 0c¢
niamo la velocita angolare impiegata, assieme alla velocita lineare di avanzamento, per il
calcolo dell dentit”™ dello scorrimento dell o pn
, W
I pmtmp — Eq. 76
I J—
In cui:
9 i, éloscorrimento dello pneumatico espresso in percentuale;
1 ,élavelocitadiavanzamentod el | 6as;se ruot a

1 —é la velocita angolare della ruota.

Determinando | o scor r i f@nnfunoonesdel carido veditaleap- a | 0 a
plicato e dell o scorrimento angolare. LO&espres
genera una divisione 0/0 che viene interpretata come scorrimento nullo dal software in cui &
stato implementato il modello.

Pri ma di procedere con | desplicitazione dell e
colo delle azioni dinamiche allo pneumatico riportiamo nella seguente figura i sistemi di ri-
ferimento della ruota e del mozzo.

©



Figura 27 Dettaglio sistemi di riferimento ruota e mozzo, forze applicate al mozzo

Per | a det er mi na zderivganoec cdoerlrled acnagloclool adrie | dango
locita di avanzamento del veicolo e la velocita laterale:

P
r OAT = Eq.77
w
In cui:
T r, |l dangol o compreso tr avelivado elawdlooitalaterale; di  a
1 « e lavelocita laterale delvelivolo ;
1 & élavelocita di avanzamento del velivolo ;
Per il cal col o ddelldréllaantgrinre occode c odnesriidvear ar e anc
tuazione del sistema di sterzo:
r [ Eq.78

(50)
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In cui:
T r , | 0an g dtllopneumaticb eel cavelo anteriore ;
T 1 , Il dangol o di r ot a mipasto dal sdtemaldiattugziore detfoa t i ¢ 0
sterzo.

Il modello dello pneumatico sviluppato da Pacejka utilizza come variabili di input il ca-
rico verticale applicato alopneumati co, | 6angolo di deriva, |0
rimento per determinare le forza longitudinali e laterali oltre che al momento di autoallinea-
mento e si basa su equazioni con la seguente forma:

w Y OOEGOAT6w Y O6w Y OA o Y Eq.1

In cui:
1  rappresenta la variabile di output del modello sia essa laforza longitudinale, forza
laterale 0 momento di autoallinamento;

1 @ variabile di input, scorrimento o angolo di deriva;

1 °V, e lo spostamentoverticale della variabile di output;

1 °Y, e lo spostamento orizzontale della variabile di output;

1 6, e il fattore di rigidezza;

1 0O, el fattore di forma;

1 O, el valore di picco;

1 O é il fattore di curvatura.

Quandopar ametri zzata correttamente | dequazione

zione con i dati sperimentali. Le seguenti figure mostrano gli andamenti di forza longitudi-
nale, forza laterale e momento di auto allineamento in funzione di carico verticale, scorri-
mento e angolo di scorrimento per una tipica parametrizzazione dei coefficienti ora intro-
dotti.
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Figura 28 Andamento forza longitudinale in funzione del carico e scorrimento pneumatico

Forza laterale vs. angolo di deriva
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Figura 29 Andamento forza laterale in funzione del carico e scorrimento pneumatico
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Le figure presentate sono ottenute imponendo valor nullo di angolo di deriva, quando
la variabile indipendente € lo scorrimento, o lo scorrimento quando la variabile indipendente
| g6laadn deriva. Chiaramente questa semplificazione modellistica deve essere superata
in modo tale da avere una mappa di ri sposta p
funzione di carico verticale ed entrambi i parametri caratterizzanti lo scorrime nto. A tal fine
viene inserita una funzione che pesa il valore delle variabili di output in funzione della va-

riabile indipendente che finora s i era | asciata null a. Ldequazio
guente:
O OAT ©OAT6 w Eq.79
In cui:

1 "Qrappresenta il valore della funzione peso;

1 @ variabile di input speculare alla variabil e di input della funzione principale;
1 6, e il fattore di rigidezza, di valore differente rispetto alla funzione principale;
1 0, el fattore di forma, di valore differente rispetto alla funzione principale;

1 O, el valore di picco, di valore differente rispetto alla funzione principale.

Eseguendo il prodotto tra i valori delle due funzioni si ottengono mappe diri sposta, per
[ di ver si cari chi verticali, che permettono | ¢
matico in funzione di scorrimento e angol o di
mento di queste superfici di risposta si presentano per un singolo valore di carico verticale,
2 kN.
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Forza [N]

Forza [N]

Forza longitudinale, mappe di risposta

2000
1500
41000
- 500
Ho
- 500
-1000
-1500
-2000
04 100 Scorrimento [%]
Angolo di deriva [rad]
Figura 30 Mappa di risposta della forza longitudinale
Forza laterale, mappe di risposta
1500
2000 <
1500 - 1000
1000
500 - 500
0
Ho
-500
-1000
- -500
-1500
-2000
04 -1000

100
-1500

-50
-0.4 100 Scorrimento [%]

Angolo di deriva [rad]

Figura 31 Mappa di risposta della forza laterale

o
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In condizioni limite, alti scorrimenti e angoli di  deriva, le equazioni ottenute dalla diretta
implementazione delle relazioni descritte porterebbe a risultati non fisici (pneumatico ecces-
sivamente performante). Occorre quindi implementare la verifica che la risultante della forza

longitudinale e laterale r i ent r i nell el l i sse di aderenza, ¢
verticale, i cui semiassi sono i valori massimi delle forze di trazione e laterali. Come riferi-

mento si ri porta | dellisse di ader en zeatrictan cui
del |l el lisse  specifica della tipologia cost |
mance.

AR

Fy -]

Fx[-]
Figura 32 Ellisse di aderenza adimensionata

Nel caso in cui i model | o cal gmdridotté ppapazeo- a l di
nalmente conservando la direzione della risultante originaria.

5.10.1 Ipotesi e limiti del sotto modello

1 1l modello di deformazione delle sospensioni non considera la variazione degli

angoli caratteristici limitando la rappresentativita delle forze e momenti di con-
tatto.
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511 Carrello

1 carrello dell 8APR ~ un equi paggiamento pe¢
dalla fusoliera agli pneumatici inserendo una componente elastica e smorzante tra i due.
In primo luogo occorre determina re posizione e velocita dei centri ruota rispetto al rife-
rimento inerziale. Analogamente a come presentato per le superfici aerodinamiche viene uti-
lizzato il vettore posizione e velocita, in riferimento inerziale, la matrice dei coseni direttori e
il vetto re posizione del centro ruota espresso nel riferimento velivolo.

W o n
G o suo A £q.80
Qa a n
In cui:
f ® hd R ,sonole componenti del vettore posizione del centro ruota espresse
nel riferimento inerziale ;

1 o ho hx , sono le componenti del vettore posizione del baricentro velivolo espresse
nel riferimento inerziale ;

f n M M, sono lecomponenti del vettore posizione del centro ruota espresse nel rife-
rimento velivolo, la coordinata z &€ da considerare con la compressione della sospen-
sione del carrello non inclusa;

T $ # - e lamatrice dei coseni direttori del velivolo.

Per la velocita:
w " fl

&) $# - W n n Eq.81
a l n

In cui:

T 4 M R ,sonolecomponenti del vettore velocita angolari del sistema di riferi-
mento corpo;

! o ho hx , sono lecomponent del vettore velocita lineari del sistema di riferi-
mento corpo;

T o ,®w ,a ,sonolecomponenti del vettore velocita del centro della ruota nel
riferimento inerziale .

Delle tre componenti dei vettori velocitd e posizione del centro ruota siamo interessati alla

sola component e Colnwosge nldbad dealz2.ezza del suol o
del velivolo, vedi il paragrafo 6 FlightG ear, possiamo calcolare la forza di reazione risultate
alla forza peso tramite | dequazione:

. S O S v

o Q01 — ¢ w Eqg. 82

(56)
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In cui:
1 "O ,elareazione alla forza peso della fusoliera trasmessa dal carrello;
1 Q ew , sono rispettivamente la costante elastica e smorzante della sospensione del

carrello;
T Qél 6altezza del suolo rispetto al l'ivell o
Considerando | a natura wunilatera dEgl8e&sa-ncol o

turato a valori strettamente negativi che, rispetto alla convenzione dei segni assunta, costi-
tuisce una reazione opposta alla forza peso.

La forza appena calcolata, assieme alle componenti lungo gli assi x ed y, determinati
dal |l 6azione di nami c aeinpegata per ipbcalmla dehnomento yispetto e
al baricentro secondo la

n
0 n "o Eq. 83
n
Le equazioni presentate sono valide sia per il carrello principale che per il carrello ante-

riore.

5.11.1 Ipotesi e limiti del sotto modello

91 1l modello considera infinitamente rigido il carrello lungo le direzioni x ed y con
la rigidezza lungo z parametrizzata unicamente dalla rigidezza della sospensione;

1 1l modello del velivolo non considera il contributo aerodinamico del carrello e
non € data la possibilita di retrarlo.

©



5.12 Freni

In analogia con il velivolo , i modello incorpora nel sottosistema del carrello anche i freni.
| freni vengono utilizzati nel modello per ridurre la corsa di atterraggio, arrestare il velivolo
terminata la fase di taxi ed in generale ridurre la velocita del velivolo quando esso si trova a
contatto con il terreno.

Nel modello i freni sono rappresentati come generatori ideali di coppia, costantemente
opposta al verso di rotazione della ruota, il cui valore é regolato da un controllore PI.

Brake model

4:| up
u L— IT_b]

[ Bon 7 » bookean NOT

Figura 33 Modello del sistema frenante del velivolo

Per il calcolo della coppia applicata dai freni si procede determinando il segno

del | 6azione frenant e:
YOY i QQe Eqg. 84
In cui:
1 “Y, e il massimo valore della coppia frenante a cui viene attribuito il segno corretto
per | darresto della rotazione;
1 “Y ,éil massimo valore della coppia frenante;
1 —eéilvalore della velocita angolare della ruota;

Il controllore del sistema frenante utilizza come variabile di feedback la velocita angolare

i stantanea della ruota e come set point una <co
frenante = detedmilndtowmpaldi eotnéermd |l o all derr ol
viene applicata | a funzione valore assoluto. P

non viene calcolato e viene resettato quando il comando di attuazione dei freni non & appli-
c a t cerrorelcdimpensato dal regolatore Pl viene saturato tra O e 1 e questa variabile va a

mol tiplicare | 0daziorkg84f renante calcolata dall ©
Il modello consente la frenatura differenziale andando a variare il set point del control-
lore proporzionalmente al comando captato dalla pedaliera. Con | 6azi one sincr

mandi della pedaliera & anche possibile ottenere una frenatura progressiva.

(53)
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5.12.1 Ipotesi e limiti del sott o modello

)l

I modello non considera la modellazione dinamica del sistema frenante pur in-

cludendone la dinamica attraverso la risposta del sistema di regolazione della
coppia;

La modell azione del sistema frenante

tamento che impediscono il bloccaggio delle ruote;

Il modello non comprende la dinamica termica e la gestione della potenza dissi-
pata.

©



5.13 Inverter

Lédali mentazione del motore elettrico dalle b
sando attraversounc omponent e i nterm&idnwvwer ttdn nveuhedi sp:
nico di potenza che opera trasformando una sorgente di corrente continua in una alternata
tramite interruttori allo stato solido che, <co
cato sul velivolo é reversibile, consentendo quindi anche il flusso di potenza inverso quando
occorre ricaricare | e batterie e/lo utilizzare

1 model |l o del |l dequi paggiamento utilizzato p
mico delvelivol o non va a considerare | darchitettura
focalizzandosi piuttosto sull defficienza di CC
par ametr.i operati vi del Il dinverter si sidgerlava ut
conversione DC-AC che AC-DC.I n pri mo |l uogo definiamo | e car
verter:

1  ,tensione sul DC link quando la batteria & carica, tensione operativa nominale;
1 w ,tensione minima sul DC link, condizione di batteria scarica;

1 - , efficienza massima inverter;

1 & "Q¢, rapporto tra la minima potenza DC necessaria per iniziare il processo di

conversione e la potenzaDC massima assorbita;
1 U, coefficiente di sovradimensionamento della potenza erogabiled al | i nvert e
spetto alla potenza assorbita dal motore elettrico in sovraccarico;

1 0 , potenza DC assorbita misurata durante la prova di misura di efficienza
del Il 6inverter;

f 0 , potenza AC erogata misurata durante la prova di misura di efficienza
del I 6inverter;

f 0 , potenza DC minima assorbita per iniziare il processo di conversione;

f 0 ,potenza AC di sovraccarico assorbita dal motore elettrico:

1 0O, coefficiente empirico di shaping per modellare la variazione parabolica nella
conversione DC-AC;

1 6, coefficiente empirico di shaping per consentire la variazione della0  con la
variazione della tensione del DC link;

f 6, coefficiente empirico di shaping per consentire la variazione della 0 con la
variazione della tensione del DC link;

1 6, coefficiente empirico di shaping per consentire la variazione di 6 con la va-
riazione della tensione del DC link;

Valgono quindi le seguenti relazioni [21]:

0 o D Eq. 85
PerEqQ.B50 a massi ma potenza in corrente alternat
par i al prodotto del coefficiente di sovradi me
sovraccarico del motore elettrico.
0 0 I Eq. 86

(60)
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0 30 Q¢ Eq. 87

E quindi possibile definire altri tre coefficiente di shaping della curva di efficienza

del |l 6inverter applicando:
'Y 0 Op 620 Eq. 88
Y U Op 0 Jw w Eq. 89
Y 0O0Op 0 Jw w Eq. 90
I n assenza di dati sperimentali specifici pe
cientid ,0 ,0 é zero.
L6ef f idccongeensbre DC-ACdel | di nverter calcol ata at
O 7Y Y YD'Y Y 20 Y YO0 Y Eq. 91
B 0
Assumendo che | a tensione di batteria si ma n
curva di efficienza valida per tutti i valori di potenza assorbitaed er ogata dal |l &8i nve
col anEd.®1lpledr un vettor.i di punti che copre | 3di
possiamo ottenere la curva di efficienza che, riportata in formagrafi ca ha | dandamen
tato in Figura 34.
1 __EM Inverter efficency gy'aph . 1 EM Invgrter efficency graph
09Ff = e 09 //)/ i
08 Zd 08*‘;"(
s 0.7 / —o7H
PaB} / = |
go.e / gOGJ‘
t%05 / %0&
=03 (;"( =03
o2} / 0.2
0.1»“:‘ 041}
10° 10’ 102 10° 0 50 100 150 200 250
Load power @ DC link [kW] Load power @ DC link [kW]
Figura 34 Curva di efficienza inverter EM in scala semilogaritmica e lineare
Le medesime equazioni, ma parametrizzate in funzione della potenza dei controlli di volo,
vengono utilizzate per Icheliaimenta.l | azi one del |l di n

(o)
O,



ni

i

Inverter efficiency [-]
© © © © o o o o
N w - o (=] ~ ==} ©

o
o

=3

FCS Inverter efficency graph

2
Y

107!

10° 10" 102

Load power @ DC link [kW]

FCS Inverter efficency graph

Inverter efficiency [-]
o © © © o o 9o ©
N w &~ (5] [=>] ~ ==} ©
—_———r -

54

=

o

2 4

6

10 12

Load power @ DC link [kW]

Figura 35 Curva di efficienza inverter FCSin scala semilogaritmica e lineare

Considerando che il modello del motore elettrico calcola la potenza assorbita in tensione
alternata occorre utilizzare come vettore in ascissa alla lookup table la potenza in AC dispo-

bi

e

ai

termiomlqguaeastld 6V anrvieazieane Cdi

scal a

di piu facile integrazione con i modelli del motore elettrico e degli attuatori di volo. Si ripo-

tano nella figura seguente gli andamenti diversi delle curve di efficienza a seconda che venga
considerata la potenza DC o AC assorbita.

Inverter efficiency [-]
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Figura 36 Comparazione curve di efficienza inverter

che | 0eff

i ci

enza

del

component e

variabile indipendente la potenza AC assorbita ma questo effetto &€ semplicemente dovuto al
fatto che per erogare un determinato livello di potenza AC esso deve assorbire una potenza
DC superiore effettivamente spostando il punto di lavoro del componente.

Avendo assunto la convenzione che una potenza AC positiva corrisponde ad un assorbi-
mento dalle batterie la potenza assorbita dagli accumulatori viene calcolata applicando:

(62)
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1

. i Q T Eq. 92
U —
v - i Q T
5.13.1 Ipotesi e limiti del sotto modello
Il modello non considera la logica di switching carat t er i stica del | &
mento.
! model |l o dell dinverter per | 6alimentaz

)l

implementato nel modello ma nella versione piu recente del modello questa fea-
ture non e ancora stata implementata.

Il modello non comprende la dinamica termica e la gestione della potenza dissi-
pata.
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5.14 Accumulatori

Il sistemad i accumul o i mbarcato sul velivol o cons
sione specificato ed in particolare la fase del green taxi. Il modello implementato per il si-
stema di accumulo é estremamente semplificato, con pochi parametri caratteristici e corsente
il calcolo diretto dello stato carica senza impiegare osservatori dinamici .

Definendol6 ener gi a speci fica del pacco batterie e
calcolarel a massa e | o stato carica dell dequi pagagi &
a oD Eq. 93
~ P~ i~
YL O 3 v Qo Eqg. 94
In cui:
1 & ,élamassa della batteria;
T 6, =~ | 6energia specifica della batteria;
1 6 , é lacapacita della batteria;
T "YU 6, e lo stato carica della batteria.
Léintegrazione dell a potenza istantaneamente
adimensionalizzazione con la capacita nominale consente il calcolo dello stato carica. Il valore
del SOC e limitatotra0ed1,i mponendo | imiti all dédintegrale, e

dal modello del motore elettrico. Nel caso in cui il SOC si riduca fino a 0 il motore elettrico
viene inibito nella sua erogazione di potenza propulsiva e puo lavorare esclusivamente come
generatore.

5.14.1 Ipotesi e limiti del sotto modello

1 Il modello é strettamente funzionale e non considera la dinamica elettrochimica
del sistema di accumul o trascurando | 6ef f
sorbita sullo stato carica

1 llmodello no n comprende la dinamica termica, la gestione della potenza dissipata

e | deffetto del |l a atmosigriehe sulostat@acarcao ndi zi oni
1 1l modello implementato e strettamente ideale non considerando perdite di effi-
cienza nell daccunpottn@a. o erogazione d

@



5.15 Input pilota & Joystick
Per il controllo del moto del velivolo si utilizza un Joystick USB ed una pedaliera i cui
input analogici e digitali vengono interpretati dal modello matematico come riferimenti da
inviare alle superfici di governo e al sistema propulsivo. Il Joystick impiegato € il Saitek X56
con manette dedicate;la combinazione delle tre periferiche presenta oltre 50 pulsarti digitali
e 13 assi anal ogi ci , per | duso del model |l o mat
sufficienti 5 input analogici del pilota e 25 comandi discreti. Nelle Figura 37 e Figura 38 sono
riportate le mappature dei pulsati rispetto alla funzione assegnata nel modello matematico.

| B2 cannon fire | |T]sm7NA
TlsPovo nia 7| B8 N/A
1l ]iBan/A
—| JPOVI0 N/A s
1| spoviso N/A JB10 NIA
| JPoVv270 N/A
JB3 Autopilot disengage I

=X

JB1 Main arm trigger

T JB11Autopilot mode select
JAZ-4 & JB4 N/A ; —1JB12 Store seleds right scroll

l

«—

JB13 Autopilot mode togle
JB14 Store seledd left scroll

JB6 N/A

JB5 Store release |

11 3A2 Pitch
| JAL Roll
O] 345 N/A

o N

Figura 37 Controlli velivolo - Joystick
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T]TB20 N/A
—| TB21 N/A
1] TB22 N/A
+~| TB23 N/A

TA4 N/A
TA5 N/A
TB 32 N/A

1 |TB18 Flap up
1 |TB19 Flap down

TB1 E. Motor overload togle

|I | TAL E. Motor throttle I

O+ -

[TT7A21CE throtile
| 1] TB33 Brake togle

TB12 Elevator trim up
TB13 Elevator trim down

—

TB6 Rudder trim left
TB7 Rudder trim right

O] TAB NIA |

—

1| TB8 THS trim up 1| TB10 Landing gear up
1| TB9 THS trim down | | TB11 Landing grar down
O TA4aN/A
O] TB2 N/A -
TB5 Refueling door open |
O TA6 N/IA -
ol ez va | TB 4 Refueling door close |
1T1TB30 N/A
T| TB20 N/A ‘l’ L B3 n/A
—| TB21 N/A
L] TB22 N/A T|TB28 N/A
| TB23 N/A 1 ]TB29 N/A

Figura 38 Controlli velivolo & Manetta

PA2 Right toe brake
PA1 Left toe brake PA3 Rudder

Figura 39 Controlli velivolo - Pedaliera

| pulsanti discreti e i comandi continui elencati nelle tre figure precedenti hanno le se-
guenti funzioni :

(66)
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= —a

JBL: Main arm trigger ,f or ni sce i | consenso dell doper
ddarma selezionato, non utilizzato nel pr
JB2Cannonfire,f or ni sce il consenso daaronedmmmer at o
stabile, non utilizzato nel presente modello;

JB5 Store release, consente di sganciare i serbatoi esterni selezionati

JB11: Autopilot mode select, una volta selezionata la modaliadi autopilota desi-

derata (premendo il bottone JB13 sivalida | a scel ta e si att i
mendo il tasto JB11,

JB13: Autopilot mode togle, premendolo ripetutamente permette di scorrere le

modal it”™ dell dautopilota (Heading hold, A
JB12: Store seleddright scroll, scorrever so destra | el enco deg
fissati sui piloni alari identificando il dispositivo da rilasciare.

JB14: Store selecdr i gh't scrol |, scorre verso Ssini
menti fissati sui piloni alari identificando il dispositivo da rilasciare.

TB1: Electirc motor overload togle: pulsante monostabile (reso bistabile via soft-

ware) che consente di utilizzare in sovraccarico il motore elettrico del sistema pro-

pulsivo.

TB4: Refueling door close: attiva il sistema di chiusura delle porte a copertura del

sistema di rifornimento in volo, non utilizzato nel presente modello;

TB5: Refueling door open: attiva il sistema di apertura delle porte a copertura del

sistema di rifornimento in volo, non utilizzato nel presente modello;

TB6: Rudder trim left: pulsantepermo di f i car e | 6 a,nagiodaneentd e | t |
del pulsante provoca un angolo al timone che tende a far virare a sinistra il veli-

volo;

TB7: Rudder trim right: pulsante permodi fi care | 6dangol o del
mento di questo pulsante provoca un angolo al timone che tende a far virare a

destra il velivolo;

TB8: THS trimup : pulsantepermo di fi care | 6angol o dell o s
mento di questo pulsante provoca un angolo allo stabilizzatore che tende a far

cabrareil velivolo;

TB9: THS trim down : pulsantepermo di fi care | dangol o dell o
namento di questo pulsante provoca un angolo allo stabilizzatore che tende a far

picchiare il velivolo;

TB10: LG up: pulsante che ritira il carrello di atterraggio , non utilizza to nel pre-

sente modello;

TB11: LG down: pulsante the estende il carrello di atterraggio, non utilizzato nel

presente modello;

TB12: Elevator trim up: pulsante per modi
namento di questo pulsante provoca un angoloall dequi | i bratore c¢ch
cabrare il velivolo;

TB13: El evator trim down: pul sante per n
| azi onamento di guesto pul sante provoca

far picchiare il velivolo;

&)
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9 TB14: Outboard aleron trim right: pulsantemodi fi care | 6angol o d

out board, | dazionamento di questo pul sant
di riposo degli alettoni e porta far virare a destra il velivolo;

1 TB15: Outboard aileron trim left: pulsante modi fi care | dangol o d
out board, | dazionamento di questo pul sant

di riposo degli alettoni e porta far virare a sinistra il velivolo;

1 TB16: Inboard aileron trim right: pulsante modi f i car e | d@etdomiglio!l o d
i nboar d, | azi onamento di guesto pul sant e

di riposo degli alettoni e porta far virare a destra il velivolo;

1 TB17:Inboard aileron trim left: pulsantemodi f i care | dangol o

boar d, I|edtad questo pulsante provoca la variazione della posizione di
riposo degli alettoni e porta far virare a sinistra il velivolo;

1 TB18:Flap up: pulsante per retrarre i flap;

TB19:Flap down: pulsante per estendere i flap;

TB33: Brakes: pulsante per attuae i freni alle ruote del velivolo.

E

Gli input analogici del joystick e pedaliera sono sette e sona
9 Tre assi di controllo velivolo: beccheggio, rollio e imbardata. | primi due vengono
lettimisurand o | 6i ncl i nazi on e righettd di due dss cha defi |

dec

con

ni scono il piano dbéappoggi 6 0delt upayohniec k¢

daliera spingendo i pedali .

9 Controllo continuo della potenza erogata o assorbita dal propulsore elettrico e
quella erogata dal motore termico.

9 Freno destro e sinistra del carrello principale ruotando i pedali.

Di default gli input del joystick sono mappati sui 7 assi analogici e i25digitali. | setteassi
analogici assumono valori compresi tra -1 ed 1, i digitali, tutti meccanicamente monostabili
con output 0 a riposo, commutano tra gli stati O ed 1. | valori direttamente in uscita dal blocco
di interpretazione dei comandi del joystick sono inadatti ad essere immediatamente utilizzati
come segnali per le posizioni di governo poiché rispetto ad essi differiscono in termini di
scalamento e comportamento dinamico.

Il blocco Flight Control Commandsche contiene il sottosistema di interpretazione dei co-
mandi del joystick, esegue | dassegnazione
volo, implementa gli scalamenti e la dinamica di moto delle superfici. Tra queste possiamo
differenziare tra i controlli primari di volo ed i secondari con i primi che, oltre ad avere un
sistema di posizionamento continuo, possono essere trimmati per compensare particolari
condizioni di volo, ed i secondi che possono assumere soltanto posizioni discrete.

Il sottosistema di scalamento e dinamica per i controlli primari di volo presenta il se-
guente schema a blocchi:

©



N - 1
@ g ks"(u(t) - raw_offset) + SC_offset 1/omega_n"2s2+2*zitalomega_ns+1 f D)
Joystick input Scaling function FC command
»Q I

s |
Trim up command Trim feedback

(&, |
Trim down command

Figura 40 Sottosistema scalamento e dinamica superfici primarie di volo d alettone

I n primo luogo si procede all o scalamento de
superficie: supponendo di voler eseguire una manovra di rollio con il massimo comando di
alettoni disponibile si spinge il joystick completamente a destra (o sinistra) . A questo movi-
mento corrisponde la lettura di un valore di 1 (0 -1) in uscita dal sottosistema joystick. Il
valore unitario corrisponde alla massima deflessione angolare della superficie degli alettoni.
In base a questa considerazione la funzione di scala e:

Eg. 95

0 — Eq. 96

In cui:

T 1 , @il comando di deflessione della superficie;

1 Q, & il coefficiente di scalamento sussistente tra la deflessione della superficie e il
movimento della leva di comando;

1 0, e il valore numerico letto dal sottosistema joystick correlato alla posizione dell a
leva di comando;

1 'Y, e un coefficiente atto ad eliminare eventuali offset del valore numerico letto dal
sottosistema joystick;

1 7Y, & un coefficiente atto a variare la posizione di zero della superficie corrispon-
dente alla leva di comando lasciata in posizione di riposo;

T | el , Sono rispettivamente le deflessioni angolari massime e minime della su-
perficie;

1 0 ev ,sono rispettivamente i valori numerici massimi e minimi letti dal sottosi-
stema joystick.

I n aggiunta all dinput del pil ota i control |
zione neutra trimmando il velivolo per la condizione operativa. Lo stato del trim viene regi-
strato e mantenuto da un integrale saturato ai valori di deflessione massima e minima delle

superfici.

Il comando dal joystick ed il valore del trim vengono sommati ed inviati alla funzione di
trasferimento rappresentativa della dinamica ¢c
di accuratezza nel | allarfuozibeeldi trasferineenteviehedimitataint a d e

velocita di variazione (per considerare i limiti di velocita del sistema di attuazione) e in corsa.

(69)
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Data la particolare struttura degli impennaggi di coda del velivolo parametrizzato si
ipotizzato cheilcont r ol | o del |l 6i mbardata venga eseguito
mone, anche gli elevatori. In base a questa ipotesi il sottosistema che modella il comporta-
mento degli elevatori ha il seguente schema a blocchi:

2 =-} ks*(u(1) - raw_offset) + SC_offset
Joystick input - yaw Scaling function

1 ';JI ks*(u(1) - raw_offset) + SC_offset
Joystick input - pitch Scaling function

9 e
Trim feedback

1
3
1/omega_n*2s2+2'zta/omega_ns+1 F -

'C command

Trim up command

Trim down command

Figura 41 Sottosistema scalamento e dinamica superfici primarie di volo - elevatore

Per i controlli secondari di volo |l a modell azi
La posizione delle superfici secondarie di volo ha valori discreti e soltanto durant e | dat t u.
zione varia con continuita tra una posizione e la seguente.| v al or i del | dangol

delle superfici secondarie sono correlati ad un vettore contenente i valori della posizione

della leva di attuazione ed inseriti nel modello attraverso un lookup table. In analogia con la

funzione di trim precedentemente descritta per i controlli primari lo spostamento della leva

di azionamento dei comandi secondari di volo viene eseguito attuando il corrispondente pul-

sante nella direzione desiderata. Los post ament o ver so T THB1®Fap upwva d e | |
ad ridurre la posizione della leva di comando estendendo i controlli secondari, spostandolo

verso il basso(TB 19Flap down) i controlli vengono estesi

La commutazione dei pulsanti e rilevata da un blocco di riconoscimento del fronte di salita

che va ad incrementare un contatore che rappresenta la posizione della leva di controllo dei
secondari. Lo stato del contatore é preservato dal blocco di memoria e si impongono i limiti

sulla posizione della leva. | | valore della posizione dell a |
attuazione attraverso la lookup table la cui uscita &€ passata alla funzione di trasferimento,
parametrizzata in funzione delle performance del sistema di attuazione. Infine, per limitare

la vel ocit™ di attuazione si applica una | i mit
della superficie secondaria.

C 2 ) >| f Wz )
Flap down [-] Lever position fb [-]
1-D T(u)

- p )
1 doutle b- 7 ':l":;((;) I—b/ 1 )
Flapn up [-] SFC command [rad]

Figura 42 Sottosistema scalamento e dinamica superfici secondarie di volo- flap

Se la parametrizzazione dei sistemi di controllo secondari di volo richiede una variazione
del | 6area dei pannelli essa viene eseguita nel
descritto nel paragrafo Equazioni caratteristiche della superficie aerodinamica 5.4.

(70)
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In aggiunta ai comandi inviati agli attuatori primari e seco ndari di volo si hanno anche i
set point delle manette mot or i Peeentradlad bi utllizeat a z i o |
un comando analogico, come mostratonelle Figura 37 e Figura 38.

La manetta per la regolazione della potenza erogata/assorbita dal motore elettrico deve
consentire un controllo sufficientemente fluido .Permi t i gar e | deffetto degl
zazione e di input manuali , e consentire comunque | derogazi
rico, il blocco di acquisizione del set point di potenza del propulsore elettrico ha due funzioni
di scala la cui uscita viene selezionata in base allo stato di un pukante bistabile.

(2 P Inc

Fast throttle enable latching Gount c

Up nt
[o]

Rst

A 4

Counter

>—>| ks_max*(u(1) - raw_offset) + SC_offset }—b—c\
[>05

Throttle command Scaling function - max power

4>| ks_nom™(u(1) - raw_offset) + SC_offset

Scaling function - nom power

{1

Power set [W]

—0

Figura 43 Sottosistema scalamento comando potenza motogeneratore elettrico

Il sottosistema per | dinterpretazione del <co

viene connesso il feedback della posizione della manetta (che pud assumereon relativa con-

tinuita un valore compreso tra -1 e 1) ed il pulsante TB1 che consente lo switch tra la potenza

nominale e di sovraccarico. Il valore di feedback del pulsante TB1viene inviato ad un conta-

tore a numeri interi che incrementa il suo valore ad ogni fronte di salita del suo ingresso di
incremento. |l contatore & configurato per contare tra 0 ed 1 e consente di mantenere lo stato
selezionato dalla pressione del pulsante TB1. Il valore numerico letto alla porta 1 del blocco

viene scalato da due funzioni, una per la potenza nominale e la seconda con la potenza mas-

sima secondo le equazioni:

o) S Eq. 97
0 0

Q L R Eq. 98
U U

In cui:
7 Q eQ , sono rispettivamente i coefficienti di scalamento per la potenza di so-
vraccarico e nominale del motore elettrico;
T 0 ev , SONoO rispettivamente le potenza massima e nominale del motore
elettrico;

(1)
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Per consentire che il propulsore elettrico operi come motogeneratore il segno della po-
tenza e attribuito dalla posizione della manetta che, per convenzione, stabilisce de se que-
sta e spinta in avanti il propulsore opera come motore e se retratta come generatore.

I comando di manetta al propulsore termico € imposto agendo su lla seconda manetta in
Figura 38. La posizione della manetta consente la regolazione continua della potenza erogata
dal propulsore ma, a differenza della m anetta per il motore elettrico per cui € necessario poter
assorbire potenza per operare da generatore, il mobre termico puo solo erogare potenza e di
conseguenza il range di movimento della manetta e riscalato per migliorare la risoluzione.

ks_nom™*(u(1) - raw_offset) + SC_offset I

Power set [W]

Throttle command Scaling function - nom power

Figura 44 Sottosistema scalamento comando potenza propulsore termico

Per | a selezione dell a mod ajpulsanti IBIBepkriscoreeret o p i |
le diverse modalita disponibili, e il tasto JB11 per finalizzare la scelta. La ripetuta pressione
del pulsante JB13 incrementa un contatorep r o gr e s S i Vv oscit del ddntatore B uti- | 0
lizzata da un selettore che, attraverso vettori contenenti gli stati di attivazione selezionati,
consente | a scelta delle modalit™ di utilizzo

tore del modello e viene finalizzata premendo il pulsante JB11 che sovrascrive il contenuto
della memoria presente in Figura 45.

w [ w

I AP Heading togle pos v
Inc 3 AP Alttude togle pos
Autopilot togle Caul‘ltcm >
P 3 >
1 I AP Caonstant roll togle pos (6}
R (g s
\ w1
[ero s Cp
3\ s AP Heading ON us
100 1) \ M |
. )y b0 »
3

K=

E

WY WY WY WY WY W

w

— _ AP Altitude ON

5 Autopilot mode select o

* 3

—a | AP Constant roll ON
3| v

Figura 45 Sottosistema selezione modalita autoplota
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Per | a selezione dell dequi paggiamento sospes
rilascio e separazione dal velivolo si utilizza il blocco rappresentato in Figura 46.

D w

Store right scroll [-]

/| > 1)

Selected store [-]

D

Store left scroll [-]

Figura 46 Sottosistema selezione equipaggiamento

Premendo i tasti JB12 e JB14 si scorre rispettivamente a destra e a sinistra la lista degli
equipaggiamenti. La pressione dei pulsanti € captata dai blocchi di riconoscimento fronte di
salita che permettono al contatore di aggiornare il suo stato, normalmente preservato dalla
memoria. Per evitare che il contatore si incrementi senza alcun limite si utilizza il blocco di

saturazione.

@



5.15.1 Autopilota

Considerata la durata prolungata delle missioni specifiche per il tipo di velivolo e stato
implementato nel velivolo una funzione di autopilota capace di mantenere una direzione

i mpostata a discrezione, | d0altitudine eparn ang
la funzione di loiter). Per i | controll o dell daltitudine 120
mando agli elevatori trascurando eventuali input captati dal joystick. Analogamente, per il
controll o della direzione e ilotaecbntrdlalapgsiziore ded i r ol
gli alettoni.

5.15.1.1Controllo direzione e angolo di rollio costante

Perlavariazione delladir e zi one di avanzamento ed il mant
costante | 6dautopilota necessi t aniche nelpomotasg | | ar e
Ssono mossi per annull are | derrore di direzione
| 6angol o di rollio i mpost effetuail drdrolloieantllo chinsb e | e
del |l 6angol o di defdésavensodédluisoaldet uanicontr c

6.Constant roll [*] pif80
Constant ol ] _\
|=0.5

YyYyY

5.Constant roll enable} » +_ 1
| T Constant ol enable s , ; %f » _|_’
:3_R0I\F8[rad] RollFB [rad] g 4\
CeAPemabe ) >{>
Roll from joystick [-] e
Figura 47 Controllore angolo di rollio
Nell a modalit™ di controll o dell dangol o di rol
stranellaFigura47, i1 val ore da mant e n esotmsistemapeesentad o d a l
Il feedback dell 6angol o di rollio, input 3 nel

agli alettoni vi ene determinato dal controllo PI. In questa modalita il set point € una costante
e consente al velivolo di seguire una traiettoria quasi circolare quando il moto & osservato nel

riferimento inerziale , vedi Figura 48.

@



Aircraft trajectory - inertial

><104

2
%10%

8.4
5
x10 8.2

X axis [m] g 6 e

Figura 48 Loiter con angolo di rollio costante , zero turbolenza

Chiaramente, in presenza di venti costanti la traiettoria del velivolo risulta influenzata

dal disturbo tendendo a derivare, a velocita costante, seguendo il vento come presentato in
Figura 49
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Aircraft trajectory - inertial
-1 —
E 10
2
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X
-8 —
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y axis [m] x10°

Figura 49 Loiter con angolo di rollio costante, venti co stanti

Per mantenere una traiettoria effettivamente circolare anche in presenza di disturbi at-

mosfericil 6aut opi |l ota quando comandato a mantenere
punto lungo | dasse y del v e | i Wisthnpa dal puntanfissne nt o
viene calcolata istante per i st a,maggodellattai@ter r or e
toril,entra in un regolatore PID che comanda | dan

in presenza di turbolenza la traiettoria circolare viene mantenuta.

Per eseguire il controllo della direzione di avanzamento si aggiunge un loop di controllo

esterno a quello relativo alanhdalcadnggolbzeoonedicever ol | i
come comando la direzione desiderata ed elabaga, a seconda del feedback di direzione e dei
guadagni del controllo, | &dangol o di rollio per
e feedback.

1 feedback di direzione di avanzamento del

di imbardat a, calcolato in radianti nel modello matematico, che viene convertito in gradi e
vincolato a restare Inelcladlicnotleor vdailrleot t[o0 Ad, e |3l 650eA]
trazione tra set e feedback, come nei controllori tradizionali, non & possibile poiché si ha una

fotedi scontinuit”™ nell &dintorno dell o zevarmbile Se s
con continuit”™ per tutto | 0a&undeedbackideaticoalrsetsedi un
non per la presenza della sovrapposizione di una sinusoide di ampiezza 1° e frequenza 1 Hz

si ottengono i seguenti grafici per i segnali di set, feedback e errore.
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200 . - Set&FB, . . 400 ‘ - Error

350 m— 300 1
P
300 P 1 200
250 | // 1 100
gzoo / g 0
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150 // : -100
"
100 o . -200
50| 2 : 300
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0 y . L . -400 : ’ : :
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
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Figurta50Headi ng set, feedback e errore nell dar

Durante la transizione da 360° a 0° la presenza di un segnale di disturbo sul feedback

(che nel modell o completo  anche il solo ritsa

fa s3 che si abbia una r.Quesafénomero rendercbbaimpo® ne d e

sibile al modello di viaggiare stabilmente, wut i |l i zzando | dautopil ot a,

bussola. Per correggere questo fenomeno si implementa un sistema di linearizzazione

dell dandamento dell derrore nell dintorno dell o
La logica selezionata peroperareqie st a f unzi one di BgOgl ta ~ de

i QY0"Y "06 PYTMIO'YOO ooml
(o) i OYO'Y'086 pwmIOY 05 oomd
Gaol QaWEYD WO

Eqg. 99

Lderrore cos?® c atltasfarito al regolatore el rappregentatmirdFigura 51.

©)

Error calculation N
T > 1,[
K u v
Figura 51 Regolatore PI controllo direzione
LOderrore compgosatordalrappresenta | dangol o di
al controllore mostrato in Figura 47. Per evitare correzioni troppo brusche ed eliminare il
rischio di perdere il controllo del velivolo durante la virata i | val ore dell dangc

limitato dal blocco di saturazione visibile in Figura 51.
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5.15.1.2Controllo altitudine

Per il controll o del | 6&iaateitdisalita @ distesa ilkblodcaautb-i mi t a
pilota & dotato di due semplici controllori Pl in cascata . Il loop esterno regolal 6 angol o d
beccheggio a fronte della richiesta di altitud
tori i n f errore compensata dallptint® controllore.

§ Max altitude rate [m% »up |/
Max alttude rate [m/s] /

( 1.Attitude set[m] ) ot
Altitude set [m]

-u o /
[pitch_set]

2.Altitude FB [m] prrpr

(" 5Pitch FB[rad] ) T

N
Pitch [rad] Auto - Piteh [rad] frod]

3 AP Enable [-]
AP Enable []

( 4.Pitch_| }
Pitch_t

YyYv

Auto climb angle on

Figura 52 Regolatore PI controllo altitudine
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516 Model |l o del |l 6at mosfer a

Le azioni aerodinamiche applicate dal flusso
sono funzione, oltre che dell dassettaeé¢l.dalri a
Pertanto nel model |l o matemati co queste vengono

crociera del velivolo e dalle condizioni iniziali della simulazione .

Le grandezze fisiche di interesse quali: temperatura, densita e viscosita dinamica ven-
gono determinate attraverso lookup table di cui i dati sono stati estrapolati dal modello ISA
del | 06 a t[22oRefriteninmento, nelle figure seguenti si riportano gli andamenti delle pro-
prieta elencate.

Air temperature as fnc of the altitude
310 T T T T

300 1
\\
290 1
280 \ .
g 270+ \ 4
5 !
£ 260 NG
i Sy
250 - \\\ -
240 \ |
\\\
230+ \\\ 1
220 1 1 L 1 1
-2000 0 2000 4000 6000 8000 10000
Altitude [m]
Figura53Andament o dell a temperatura in funzi
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Air density as fnc of the altitude
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x10° Air dynamic viscosity as fnc of the altitude
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Per considerare | oeffetto della turbolenza
velivol o sono stati i nseriti due contributi

-

C

fetto di vent.i di direzione e i nt. enibmotlellodic ost ar

Dryden e stato utilizzato il blocco presente nella libreria Matlab Simulink Aerospace toolset
parametrizzato in funzione delle caratteristiche del velivolo imponendo una probabilita di

eccedenza di livello di turbolenza ad elevata altit udine pari a 10"-2 e tempo di campiona-
mento 100 ms. Il modello di vento costante e stato derivato da dati sperimentali rilevati dalle
mappe del vento atmosferico alle diverse altitudini nella zona del Nord Italia e disponibili

all 0i ndi r i hHtz/evww.nmeteanetwoek.it/models/?id=127&h=000 . Dalle mappe
e stata estrapolata la direzione ed intensita del vento alle diverse altitudini ed é stata intro-
dotta nel model | o oaetd looaup ¢éables ane corielano pel duecvariahili

all daltitudine. Si ri portano come riferimento

riassuntivo, Figura 63.

i init: 00:00z Thu 22 Dec 2016
Venti 10m (m/s) valid: 00:00z Thu 22 Dec 2016

1 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30

Figura 56 Distribuzione velocita vento 10 m di quota

" init: 00:00z Thu 22 Dec 2016
Venti 950hPa (m/s) valid: 00:00z Thu 22 Dec 2016

2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30

Figura 57 Distribuzione velocita vento 540 m di quota

(1)
O,


http://www.meteonetwork.it/models/?id=127&h=000

) init: 00:00z Thu 22 Dec 2016
Venti 925hPa (m/s) valid: 00:00z Thu 22 Dec 2016

Figura 58 Distribuzione velocita vento 760 m di quota

R init: 00:00z Thu 22 Dec 2016
Venti 850hPa (m/s) valid: 00:00z Thu 22 Dec 2016

Figura 59 Distribuzione velocita vento 1460 m di quota

. init: 00:00z Thu 22 Dec 2016
Venti 700hPa (m/s) valid: 00:00z Thu 22 Dec 2016

T
30 33 36 39 42

Figura 60 Distribuzione velocita vento 3010 m di quota

(32)
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X init: 00:00z Thu 22 Dec 2016
Venti 500hPa (m/s) valid: 00:00z Thu 22 Dec 2016

4 8 12 16 20 24 28 32 36 40 44 48 52

Figura 61 Distribuzione velocita vento 5570 m di quota

5 init: 00:00z Thu 22 Dec 2016
Venti 300hPa (m/s) valid: 00:00z Thu 22 Dec 2016

e ———— 1 1= = -
10 15 20 25 30 35 40 45 50 55 60 65 70 75 80 8 90

Figura 62 Distribuzione velocita vento 9160 m di quota
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Constant winds hodograph
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Figura 63 Diagramma odografico venti
1 di agramma odografico riassume in forma g
costanti alle diverse quote. La circonferenza esterna del diagramma riporta la direzione del
vento in gradi allineando lo 0 con il nord del riferimento terrestre, la distanza dal centro rap-
presenta invece | 6intensit del wvento

i n metri
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6 FlightG ear
Il modello matematico del v elivolo consente il calcolo della dinamica del volo ma risulta

estremamente complesso estrapolare e sintetizzare le informazioni dai grafici e indicatori nu-
merici in modo tale da controllare in modo efficacie il volo del velivolo attraverso il joystick
e dli altri dispositivi di input . Per ovviare a questa mancanza
presenti una serie di blocchi per la connessione ed interscambio dati tra il codice di simula-
zionei mt @em®accia grafica. L&i ntosimflaazianedoreilmg-r af i ¢
dello  FlightGear v3.4, | dintera simulazione
simulink ma | dinformazione relativa alldaltit:
delle reazioni vincolari del carrello, & calcolata da FlightGear ed inviata al modello simulink.

Con guesta strategia € possibile inizializzare il modello correttamente, eseguire il taxi senza

problemi di compenetrazione grafica con il suolo ed atterrare in un diverso aeroporto con

differente live llo del suolo senza dover caricare tutte queste variabili nella RAM del computer

host della simulazione.

Per una corretta visualizzazione grafica dei dati generati dal modello esso deve essere

eseguito in modo piu prossimo possibile al real-time con un jitter limitato. Per avere questa
caratteristica si & scelto con attenzione il solutore del modello ed il suo passo. Dopo diversi

test con modello completo le miglio ri performance tra accuratezza, stabilita di simulazione

oltre che di velocita di esecuzione g sono ottenute impiegando il solutore a passo fisso ODE1

con uno step di integrazione di 0.1 ms. LOi nt e
sente velocita di esecuzione circa 2 volte superiore al real timecon una workstation dotata di

un processore 17 d 5960x overcloccatoa4.0GHz Per i mporre | desecuzio

stato inserito un blocco di temporizzazione che a tutti gli effetti rallenta la simulazione ripor-
| 6esecuzione del model | o riacciggra- nd i I

tandoinreal-t i me
| andament o del

fca.Come riferimento si riporta
del Il 6intero model |l o.

0.05 ; . T ditter

OJ I""""'"""""""""'""'"‘"""ﬂWﬂW’"‘M”’f”ﬂ"ﬂ‘wlmwwm
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ot | 1
|

015+ |

Jitter [s]
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o3|
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Time [s]

Figura 64 Jitter di esecuzione del modello velivolo

Si puo notare che, a parte i secondi iniziali della simulazione,| 6 er r or e di sincr
con | 6esecuzione real time ~ quasi sempre al

(s5)
O,



questi errori di sincronismo non abbiano alcun effetto sul | 6i nt egr aziclerie del
mane a passo fisso eche la visualizzazione del moto del velivolo risulta efficacie.

A Flight Gear vengono inviate informazioni re
geografica determinate internamente al modello. FlightGear interpreta queste informazioni
e | e most r aenesadeltextoréldelDerreng e degli edifici in linea di vista al velivolo

in relazione alla posizione geografica e raccoglie i dati di velocita e altitudine in un modo
familiare ed efficacie per permettere il controllo del velivolo tramite il jo ystick, manetta e
pedaliera.

| blocchi utilizzati per interfacciare sono: Pack net_fdm Packet for FlightGe&end net_fdm
Packet to FlightGeaRecieve net_ctrl Packet from FlightGeg®imulation Pacel blocchi elencati
sono disponibili nella libreria Aerospace blockset di Simulink.

47 FightGear - o x

45.215549N 007.850569E
GPS OBS (TO)

GS: Okts

0.00 g

Figura 65 Interfaccia grafica FlightGear

Tramite | 6interfaccia  possibile eseguire tut
livello di operazione umana al modello che sarebbe impossibile raggiungere senza visualiz-
zazione.
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7 Risultati delle simulazioni  del modello velivolo

Léesecuzione del model |l o permette di simul ar
piu generale, si hanno le seguenti fasi:
Green taxi
Accensione e riscaldamento motore termico con ricarica accumulatori
Decollo
Salita
Inbound
Loider
Outbound
Atterraggio

1 Green taxi

Nei seguenti paragrafi verranno presentati i risultati del modello focalizzandosi sulle di-

verse fasi.

= =4 -8 8 -8 _a_°a_°

7.1 Simulazione profilo di missione

La Figura 66 rappresenta gli andamenti delle potenze dei propulsori termico ed elettrico
e la potenza elettrica assorbita dal sistema degli accumulatori.
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Figura 66 Potenza propulsiva fasi di taxi, decollo e salita
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Al l dinizio della simulazione fino a circa 20
taxi utilizzando esclusivamente il propulsore elettrico. Durante questa fase il pilota esegue il
rull aggi o spostandosi dal | 0 a mpistamodimentantioalazmao n a me r
netta del motore elettrico e la pedaliera per mantenere la direzione di taxi.
Raggiunta la posizione di arresto il la potenza erogata dal motore elettrico viene tagliata
ed i freni di stazionamento vengono ingaggiati. A questo punto il propulsore termico viene
acceso e regolato per erogare una potenzaropulsiva intermedia rispetto a quella necessaria
per il decollo e la crociera. Contemporaneamente il motore elettrico viene comandato per
assorbire potenza e ricaricare gli accumulatari. In Figura66guest a f ase si ver.i
vallo[200;300]sLdassenza di wuna simulazione ter momecc
stabilire la temperatur a del propulsore termico al termine della fase di riscaldamento per culi,
nella presente configurazione del modello il termine della fase & determinata dalla completa
ricarica degli accumulatori parzialmente utilizzati durante il taxi.
Perlafasedidecolo | e manette di entr ambi [ propul sc
zione della massima spinta ed il velivolo accelera lungo la pista fino al raggiungimento della
velocita di rotazione. Durante il decollo e, stocasticamente durante altre fasi di altre simula-
zioni si nota come il comando di potenza del propulsore elettrico subisce una breve e repen-
tina variazione, vedi Figura 67. Questo comportamento anomalo si pud attrib uire o ad un
errore di lettura del trasduttore di posizione della manetta o ad un problema nel driver che
interpreta i pacchetti USB dal controllo.
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Figura 67 Errore lettura comando manetta propulsore elettrico
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Terminata la fase di decollo la manetta del propulsore elettrico viene riposizionata in
modo tale da ridirigere circa 3.5 kW a per ric
pulsore elettrico come mostrato in Figura 66. In questa fase il propulsore elettrico opera come
generatore e sposta il suo punto di lavoro da un punto ad alta efficienza della sua caratteri-
stica statica,Figura21l, i n una zona in culi | 6efficienza di
elettrica & notevolmente inferiore. In aggiunta alle perdite di efficienza nel motore elettrico si
hanno perdite nella gearbox e inverter di cui, per le prime, a bassa coppia trasmessa i contri-
buti di perdita per ventilazione e attriti hanno un contributo percentuale maggiore e per le
seconde le perdite dovute alla potenza minima di conversione e switching.
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Figura 68 Velocita velivolo fasi di taxi, decollo e salita

In Figura 68 é rappresentata la velocita del velivolo corrispo ndente alle fasi iniziali della
missione. Durante la missione si hanno fasi in cui le superfici di governo sono comandate da
i nput del pil ota e, durante | a fase di croci e
Quando é il pilotaacontrollare il vel i vol o | dalta sensitivit™ de
nel meccanismo che ne controlla il ritorno in posizione verticale risulta in una qualita non
ottimale nel controllo.

(30)
O,
































































































