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Introduzione

Le moderne esigenze di mezzi di trasporto sempiefficienti e versatili hanno portato negli anni

allo sviluppo di sistemi di propulsione di compleasitrescente nei quali si hanno forti interazioni
aerodinamiche e strutturali tra parti fisse e parti rotanti.

Il presente lavoro di tes inquadrato nell’ambito dello studio dei sistemi propulsivi innovativi in
ambito aeronautico e navale. Sono state infatti individuate configurazioni che, nei rispettivi cam-
pi di applicazione, mostrano caratteristiche comuni in particolare per gli aspetti che riguardano le
interazioni tra il mezzo fluido in cui si muove il veicolo e le parti che costituiscono la struttura del
propulsore.

Dal punto di vista della modellazione del sistema in esame nasce dunque l'esigenza di dirigere lo
studio verso due diversi campi di investigazione: da un lato occorre studiare gli aspetti legati alla
fluidodinamica del sistema propulsivo e dall’altro gli aspetti propriamente strutturali dello stesso.
In quest’ottica I'obiettivo del presente lavoedo sviluppo di modelli teorici ed algoritmi numerici

per I'analisi aero/idrodinamica del propulsore che siano mirati specificatamente all’accoppiamento
con le equazioni della dinamica strutturale del sistema in esame. In talénquoksibile costruire il
modello aero/idroelastico del propulsore e dunque studiarne la siailrariare di caratteristiche
costruttive e di condizioni di funzionamento nogcsintetizzare leggi per il controllo del sistema
stesso.

Gli strumenti sviluppati consentono, in fase di progettazione preliminare, di analizzare diverse va-
rianti di progetto e di studiare le risposte del sistema nelle diverse condizioni di lavoro riducendo
in tal modo le scelte da effettuare nella successiva fase di progettazione di dettaglio.
Naturalmente I'obiettivo prefissato condiziona la scelta dei modelli da sviluppare. In particola-
re, dal punto di vista della progettazione di massima, caratteristica essenziale dei modelli teo-

rici sviluppati nel presente lavor® un buon compromesso tra accuratezza del risultato e onere
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computazionale della simulazione.

Nel seguito verranno dapprima descritte le configurazioni propulsive di interesse nelllambito del
lavoro di tesi illustrandone il principio di funzionamento e gli aspetti tecnologici critici per la loro
progettazione. Saranno poi illustrati gli obiettivi del presente lavoro e delineate le metodologie in

esso sviluppate, inserendole nel contesto scientifico appropriato.

Configurazioni propulsive di interesse

Il presente lavoro di tesi si pone come obiettivo I'analisi aeroelastica di configurazioni aeronautiche
e navali con propulsione ad elica. In particolare, nell’ambito di veicoli e propulsori a carattere

innovativo sono state prese in considerazione configurazioni caratterizzate da una forte interazione

aerodinamica e strutturale tra parti rotanti e fisse del propulsore.

Figura 1: Esempi di prototipi di velivoli tiltrotor: velivolo in condizioni di hover (sinistra), rotori

in posizioneairplane modgdestra).

Nelle figure 1 e 2 ne sono riportati due esempi. In figugariportata I'immagine di un velivolo a
decollo ed atterraggio verticale propulso ad elica chiamato tiltrotor (o convertiplano). In figura 2
invece riportata I'immagine di un propulsore azimutale (o pod) di impiego in ambito navale in cui Si
notano l'elica, la gondola in cui viene alloggiato il motore (elettrico) e gli organi di trasmissione, e

lo strut che collega il pod alla carena della nave e serve anche come organo di manovra sostituendo
il timone tradizionale.

Come si po notare esistono notevoli similitudini legate sia agli aspetti fluidodinamici sia a quelli
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strutturali tra il sistema ala/rotore di un tiltrotor ed un sistema elica/gondola/strut di un propulsore

pod.

Figura 2: Esempi di propulsori azimutali pod di tipo traente

In figura 3é riportata la catena delle interazioni che caratterizzano entrambi i sistemi rotore/ala
fissa. Come si nota le interazioni sono di due tipologie. La perdanatura aerodinamica: il moto
dell'ala influenza quello del rotore e dunque i carichi agenti sulle pale; inoltre I'aerodinamica di
rotore (in particolare la scia vorticosa rilasciata dalle pale rotoriche) influenza I'aerodinamica di
ala (aerodinamica interazionale). La seconda tipologia di interazione riguarda il trasferimento dei
carichi dal rotore all’ala per via delle reazioni vincolari al mozzo che si trasferiscono all’esiremit
dell'ala. Dunque in un sistema di tipo rotore/ala fissa si instaura un ciclo aeroelastico tipico delle

catene multicorpo in cui la dinamica di ciascun membro influenza quella degli altri.

Nel presente lavoro i termini aeroelastico e idroelastico verranno implicitamente utilizzati come
sinonimi in quanto i modelli sviluppati nel presente lavoro hanno come obiettivo I'applicazio-
ne sia a configurazioni aeronautiche che navali. Le applicaziong civolto il presente lavoro
verranno genericamente indicate con il nome di “sistemi ala/rotore” indicando sia il sottosistema

ala/pilone/rotore di un tiltrotor, sia il sottosistema strut/gondola/elica di un propulsorre azimutale
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Figura 3: Schema delle interazioni fluido—struttura per configurazioni ala/rotore

Velivoli tiltrotor: panoramica e aspetti progettuali critici

I velivoli tiltrotor appartengono alla categoria dei velivoli di tipo V/STOWeftical and short take—

off and landing e uniscono la capacitdi decollo verticale degli elicotteri alla elevata velaait
crociera ed al maggior raggio d'azione dei velivoli turboelica. Questo veliwobaratterizzato

da due rotori controrotanti di grande diametro posizionati ad ogni es&retiasite. Ciascun rotore
(dettoproprotor) e calettato su un albero alloggiato, insieme con il relativo motore e gli organi di
trasmissione, nella cosiddetiacelle Tale alloggiamente in grado di ruotare in un piano ortogo-
nale all'apertura alare per realizzare la conversione tra le due nwdafitnzionamento.

Nella configuraziondelicopter modegil rotore &€ disposto con asse verticale e fornisce le forze di
sostentamento e controllo per le operazioni in hover e a basse welociueste condizioni, la
richiesta di potenz& massima in quanto i rotori devono bilanciare il peso dell'intero velivolo e
compensare la deportanza prodotta dall’alaeheestita dalla scia rotorica (questo carico aggiun-
tivo puo arrivare ak0% della spinta prodotta).

Nella modalia airplane modadl rotore e ruotato did0° e funziona da propeller, fornendo la spinta
necessaria al volo in crociera. Tale spinta deve bilanciare solo la resistenza aerodinamica in quanto

la portanzae fornita dalle ali.
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In termini di velocit di avanzamento un elicottero ha dei limiti dovuti agli effetti della comprimi-
bilita sulla pala avanzante, e dallo stallo su quella retrocedente, oltre che dalla elevata resistenza
opposta dal rotore. Il convertiplano, invece, supera questi limiti per via della possd®lia. con-
versione del moto, potendo raggiungere, in modalitplane velocita quasi doppie rispetto ad un
elicottero; inoltre, per via della minore resistenza all’avanzamento, questo velivolo ha un raggio
d’azione in termini di autonomia maggiore rispetto ad un elicottero.

A guesti vantaggi si sommano la capadaiti volo a velocih piu basse ed in condizioni di minor
rumorosit rispetto ai velivoli turboelica.

Queste caratteristiche, insieme alla elevata capagitrasportare carico pagante e alla flessabilit

di utilizzo, rendono il tiltrotor un velivolo molto interessante per le applicazioni che richiedono, in
particolare, decollo e atterraggio verticale e nelle quali il tempo e la distanza da percorrere sono
parametri fondamentali che influenzano il costo e I'efficacia della missione. Tra le applicazioni
maggiormente indicate per questa tipologia di velivoli, oltre a quelle di natura militare, sono rile-
vanti quelle di pronto intervento in luoghi di difficile accesso (missioni mediche, evacuazioni, etc.)
che sfruttano I'elevata veloéite la versatila del velivolo.

Un’altra applicazione cui si guarda con notevole inter@s$atilizzo del convertiplano per la ri-
duzione dei problemi di congestione degli aeroporti. Recenti studi hanno dimostrato la potenziale
competitivia anche economica del tiltrotor rispetto ai tradizionali velivoli turboelica. In particola-
re, quindi, tale velivolo potrebbe essere impiegato per il trasporto a breve raggio riducendo in tal
modo la congestione delle piste di decollo e atterraggio e quindi i tempi di attesa per gli utenti.
Molti sono gli aspetti tecnici del tiltrotor che sono oggetto di studio da parte della coaraoién-

tifica. In particolare, fondamentali ai fini della commercializzazione del velivolo sono: I'aumento
del comfort del carico pagante (inteso come riduzione del rumore interno e delle vibrazioni), la
riduzione dell’impatto ambientale dal punto di vista del rumore generato, la certificazione della
sicurezza in volo (stabilit, sistemi di controllo, operatitin condizioni di emergenza) ed infine

la competitivie. economica (efficienza dei rotori e dell’ala, riduzione del peso, elevata affidabilit
etc.).

Risulta evidente la difficodt di ottimizzare il progetto per entrambe le modatii funzionamento

del velivolo, pertanto solitamente si pone maggior attenzione nel progetto per la @adgléne
modenel quale il velivolo trascorre la maggior parte della sua vita operativa. Pertanto gli strumenti

sviluppati saranno rivolti a questo tipo di applicazione.
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Lo studio delle instabil& aeroelastiche di un tiltrotor in volo di crociera al variare dei parametri
costruttivi (geometrici) e di funzionamento (condizioni di lavoedya gli obiettivi obiettivi fonda-
mentali del lavoro di tesi.

La particolare configurazione del velivolo con un rotore posto all’esteediitin’ala flessibile, d
luogo ad una serie di fenomeni aeroelastici assenti negli elicotteri e nei tradizionali velivoli tur-
boelica. Questi fenomeni dipendono dalla modatlt funzionamento; in particolare nel volo in
crociera la sollecitazione sulle pale rotorighminore rispetto aliover, tuttavia esse, a causa della
loro flessibilita , subiscono moti, nel piano e fuori dal piano di rotazione, maggiori rispetto ai tra-
dizionali propeller. Questo influenza il comportamento dell’ala (aspetto, questo, tipico delle catene
multicorpo) e, sotto certe condizioni, @yortare all’instabilid del sistema. In particolare un’in-
stabilita tipica per questi velivok legata all’accoppiamento del moto di flappeggio dell’ala con il

moto di lag delle pale ed denominatair resonance

Un’altra tipologia di instabilid aeroelastica cheetipica dei convertiplarg il cosiddettovhirl flut-

ter: si tratta di un’instabilid che compare alle alte velagitli crociera e pertanto impone dei limiti

sulle velocib massime raggiungibili dagli attuali prototipi. Il rotore di un tiltro®rsoggetto a
notevoli sollecitazioni di natura aerodinamica che sono sostanzialmente dovute al moto di torsione
e brandeggio dell'ala e che aumentano all'aumentare della v@ldicdrociera. Questo tipo di in-
terazione aeroelastica pyortare il sistema all’instabifited in ogni caso induce delle vibrazioni

che sollecitano a fatica le parti meccaniche del sistema. Il gioco meccanico che sussiste tra I'albero
su cuie calettato il rotore ed i cuscinetti che lo sostengono contribuisce ad indurre questo tipo di
instabilita. Lo studio e la previsione dei margini di stalglal whirl flutter di un tiltrotore tra gli

obiettivi prefissati del lavoro di tesi.

Propulsori azimutali POD: descrizione e aspetti progettuali critici

| sistemi di propulsione tradizionali impiegati in ambito navale per una vasta classe a@ipneit
vede l'impiego di unid propulsive caratterizzate da un’elica che lavora a monte di un timone che
funziona da organo direzionale. Tale énlementare guessere utilizzata anche in configurazioni
multielica.

In anni recenti grande interesse tecnologico e scientf&tato rivolto ai propulsori azimutali (pod).
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Dal punto di vista costruttivo un propulsore azimutaleostituito da tre parti fondamentali: uno

strut che costituisce sia I'organo di manovra che la struttura di sostegno del propulsore, una gondo-
la che costituisce I'alloggiamento del motore (elettrico), degli organi di trasmissione e dell’albero
sul qualee calettata I'elica. L'un& pod pw ruotare diB60° attorno al suo asse di cerniera. Infine,
I'elica pud essere montata a monte dello strut (pod traente) o a valle (pod spingente). In questa sede
si intendono trattare pod di tipo traente (nei quali I'elica si trova installata a monte della gondola,
si veda figura 2).

Nati come semplici organi di manovra, i propulsori azimutali stanno rapidamente prendendo piede
come uni& propulsive principali per una vasta classe diamiavali dai traghetti alle navi da cro-

ciera fino alle grandi navi per trasporto container.

Numerosi sono i vantaggi di un propulsore di questo tipo rispetto a quelli tradizionali. Innanzitutto
si tratta di un propulsore che presenta una grande modukafiessibilia di installazione in quan-

to costituisce una uritstand—alone che richiede esclusivamente alimentazione elettrica. In effetti
I'utilizzo di tali propulsori consente un’ampia scelta per quanto riguarda tipologia e posizione del
generatore di corrente consentendo di effettuare tale scelta tenendo presenti i vincoli legati all’ot-
timizzazione degli spazi interni ed al comfort del carico pagante (si pensi ad applicazioni per navi
per trasporto merci e navi da crociera). L'assenza della linea di trasmissione consente inoltre di
ridurre le vibrazioni che il propulsore induce sulla carena.

Dal punto di vista fluidodinamico nel caso di un propulsore pod traente di fatto I'elica si trova

a lavorare in condizioni di flusso meno perturbate rispetto a quanto accade nelle configurazioni
elica—timone tradizionali nelle quali la linea d’assi, le appendici aerodinamiche e lo strato limite
della carena disposti a monte dell’elica disturbano notevolmente il flusso in ingresso all’elica stes-
sa. Questo comporta una maggiore efficienza propulsiva del'.utiifine la possibila di ruotare
attorno all’asse di cerniera conferisce alle amavali propulse tramite pod una maggiore manovra-
bilita. Tutti gli aspetti citati rendono dunque tali propulsori competitivi rispetto a quelli tradizionali.
D’altro canto la complessited il relativo recente utilizzo dei pod come @nitropulsive principali

(con unita che ormai hanno superat@iM W di potenza e 1200 tonnellate di peso) comporta
numerosi aspetti tecnici delicati che devono essere tenuti in considerazione nella fase di progetto.
Un recente studio su numerose anpiod installate su mezzi di diversa classe (si veda [2]) ha pre-

so in esame i problemi che hanno portato a guasti del propulsore. In particolare la caratteristica

fondamentale dei propulsori pod di tipo traestéinterazione non stazionaria tra le componenti
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fisse e rotanti che induce carichi variabili nel tempo sulle pale e distribuzione di pressione variabile
nel tempo sullo strut con consegenti picchi di pressione in corrispondenza delle zone in cui la scia
rilasciata dalle pale dell’elica impatta sulla superficie dello strut. Questo tipo di interazione induce
vibrazioni sull'albero sul quale sono calettate le pale che sollecitano i cuscinetti causando fenomeni
di fatica. In effetti la rottura dei cuscinetti che sostengono I'albero motore risulta essere il fattore
statisticamente piimportante nel caso di guasti all’uaipropulsiva. Un altro problema rilevato sui

pod e imputabile alla non stazionagatella distribuzione di pressione sulla superficie dello gtrut

la difficolta di mantenere costante I'angolo di orientamento rispetto alla direzione di avanzamento
della nave. Occorre tenere infine in conto i problemi derivanti dalla cavitazione sulle pale e sullo
strut (quest’ultima accentuata dall'impatto della scia rotorica che induce picchi di pressione) che
limitano attualmente la velogitmassima di utilizzo dei pod a circa 25 nodi.

Lo studio delle interazioni aerodinamiche non stazionarie tra parti fisse e rotanti di un propulso-
re azimutalee tra gli obiettivi principali del lavoro di tesi. Lo sviluppo di strumenti per I'analisi
idrodinamica di configurazioni di questo tipo si pone come obiettivo finale I'inclusione degli effetti
della aerodinamica interazionale legati agli effetti della scia rotorica sull’aerodinamica della parte

fissa.

Scopo della tesi

La descrizione dei velivoli tiltrotor e dei propulsori azimutali ha messo in evidenza aspetti co-
muni nelle fenomenologie legate all’interazione fluido/struttura che li riguardano. In particolare
sono state evidenziate similitudini negli accoppiamenti cinematici e dinamici e nelle interazioni

aerodinamiche tra parte rotante e parte fissa.

Lo scopo del presente lavoro di téslio sviluppo di modelli teorici e strumenti computazionali che,
con i necessari distinguo legati al fluido specifico in cui si muove il mezzo, consenta di studiare la
stabilita aeroelastica di sistemi di tipo rotore/ala fissa. Nel caso di propulsori azimutali il sistema
ala/rotore di fatto rappresenta completamente il propulsore dal punto di vista globale. Nel caso di
un tiltrotor il sottosistema ala/rotore risulta essere il principaletiecpimplesso apparato fonte di
possibili instabilit per cui su di esso si incentra tipicamente gran parte dell’analisi aeroelastica.

Lo schema delle interazioni cinematiche aerodinamiche per configurazioni di questo tipo (figura 3)
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mostra le interazioni aeroleastiche presenti nella catena multicorpo costituita dall’ala e dal rotore.
Risulta evidente come in questo caso i margini di st@bdéroelastica di un sistema tosmplesso
possano essere anche molto diversi dai margini di staliét singoli componenti del sistema.

E necessario dunque sviluppare strumenti per I'analisi aeroelastica che possano tener in conto quan-
to piu accuratamente possibile le diverse interazioni che sussistono tra parti rotanti e fisse del si-
stema. L'ottica con la quale stata impostata I'attiatillustrata nel presente lavoeoquella della
costruzione di strumenti che risultino utili nella fase di progetto preliminare del mezzo; in particola-
re quindi strumenti che, coniugando sempéicdiccuratezza e ridotti oneri computazionali possano
essere facilmente inseriti in algoritmi per I'ottimizzazione vincolata, consentano, dal punto di vista
dei vincoli progettuali di stabilé del sistema, delle analisi parametriche al variare delle caratte-
ristiche costruttive e delle condizioni di funzionamento nantansintesi di leggi di controllo. In
definitiva si intende sviluppare degli strumenti computazionali che forniscano le linee guida per

una prima scrematura tra le possibili scelte progettuali di massima.

La definizione di un modello teorico per I'analisi aeroelastica richiede da un lato lo sviluppo di
modelli aerodinamici per il calcolo dei carichi agenti sulle pale del rotore e sull'ala; dall’altro la
costruzione di modelli per la descrizione della dinamica strutturale del sistema. Infine occorre
sviluppare ed implementare in algoritmi numerici opportune metodologie per la definizione e la
risoluzione del problema aeroelastico che deriva dall’accoppiamento dei modelli aerodinamici con
le equazioni della dinamica stutturale.

Nel presente lavoro I'enfasi soprattutto sugli aspetti aerodinamici della modellazione aeroelasti-
ca. |l principale contributo innovativo del lavoola definizione di un modello di ordine ridotto
(ROM) per il calcolo dei carichi aerodinamici non stazionari agenti sul rotore: si tratta di una me-
todologia che consente di ottenere un legame esplicito lineare e a coefficienti periodici tra i carichi
aerodinamici agenti sulle pale del rotore ed i gradi di liaetel sistema completo. L'identifica-

zione del modello ROM sarbasata su un solutore aerodinamico nel dominio della frequenza che
consente di tener conto della presenza delle scie rilasciate dalle pale e della mutua e contemporanea
influenza tra le pale stesse. In particolare, il rotore genera una scia vorticosa che descrive un’elica
con asse parallelo all’'asse del rotore stesso e che induce nel campo fluidodinamico un campo di
velocita (velocit indotta) che altera sensibilmente la distribuzione dei carichi aerodinamici sulla
pala. La presenza della scia a valle ed al di sotto di ciacuna pala, mimthrazione tra le pale

rende necessario lo sviluppo di un modello aerodinamico che sia in grado di tener conto degli effetti
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di non—stazionariete di tridimensionali del flusso attorno al rotore.

La metodologia per 'identificazione del modello ROM sviluppata nel presente l@aralto fles-

sibile e pertanto risulta applicabile a diverse tipologie di solutori aerodinamici nel dominio della
frequenza. Tuttavia, per poter tenere in conto gli aspetti legati alla deformazione della scia rotorica
provocata dalla presenza dell’ala a valle, aspetti questi valutabili nel dominio della frequenza solo
mediante metodologie piuttosto complesse ed onerose dal punto di vista computazi@gnedspsi
necessario sviluppare uno strumento in grado di caratterizzare I'interazione aerodinamica ala rotore

e che potesse essere integrato con il suddetto modello ROM.

Per quanto riguarda I'ala stato utilizzato un analogo modello di ordine ridotto basato su un solu-
tore tridimensionale, non stazionario per la descrizione dei carichi aerodinamici di ala, ottenendo,

in questo caso un modello ROM a coefficienti costanti.

La possibilit di ottenere legami espliciti lineari tra carichi aerodinamici di rotore e di ala e gradi di
liberta del sistema consente di accoppiare tali modelli direttamente alle equazioni della dinamica
strutturale espresse in funzione dei medesimi gradi di Bbettenendo dunque la formalizzazio-

ne del problema aeroelastico per lo studio della stabilél sistema ala/rotore mediante tecniche

basate sull’analisi degli autovalori del sistema stesso.

Lo strumento sviluppato ha consentito, a seguito di una completa validazione dei vari passi che
la sua identificazione richiede, di valutare gli effetti dell’utilizzo di solutori aerodinamici caratte-
rizzati da crescenti livelli di accuratezza, sulle cagadiél modello di individuare con sufficiente
approssimazione i margini di stabdlitli un sistema rappresentativo del sottosistema ala/rotore di un

velivolo tiltrotor realistico confrontandosi con risultati di campagne di investigazione sperimentali.

Contesto del presente lavoro

Il presente lavoro si inserisce nel contesto del forte interesse della cansor@htifica aeronautica

e navale verso le configurazioni propulsive descritte precedentemente come sistemi ala/rotore.

L'aspetto maggiormente trattato nella letteratura del settore in ambito aeroraldiswiluppo dei
modelli per la descrizione della dinamica strutturale del sistema rotore/ala fissa. A tal proposito
si vedano ad esempio [37], [14], [24] per quanto riguarda I'analisi dei margini di séahilivhirl

flutter utilizzando un modello semplificato in cui il sistema rotore/ala viene schematizzato come un
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albero motore su supporto elastico (che simula I'elastidéi vincoli tra albero motore e alloggia-
menti nella nacelle) sul quale sono calettate le pale del rotore; per I'analisi di staleilisistema
ala/rotore di un velivolo tiltrotor completo i lavori [30, 38, 39, 31] costituiscono un esempio di
sviluppo ed applicazione di modelli strutturali complessi.

Per quanto riguarda la modellazione aerodinamica, nei lavori citati tipicamente vengono adottati
modelli bidimensionali quasi—stazionari con l'introduzione di correzioni basate su modelli molto
semplici o rilevanze sperimentali per tener conto in misura approssimata di fenomeni importanti
dal punto di vista aeroelastico quali la vel@cibhdotta dal rotore nel campo, la presenza della scia
rilasciata dalle pale, la tridimensionalitlel flusso attorno al rotore e la non stazionardti carichi

agenti sulle pale del rotore e sull'ala.

La compless# del campo fluidodinamico attorno ad una configurazione rotore/alegfisda per

cui sarebbe necessario I'utilizzo di uno strumento di simulazione CFD per catturare con accura-
tezza tutti i fenomeni aerodinamici di interazione tra parti fisse e rotanti. Esistono in letteratura,
soprattutto in campo idrodinamico, humerosi esempi di utilizzo di codici basati sulla soluzione
delle equazioni di Navier—Stokes per flussi viscosi (RANS) allo scopo di indagare il campo fluido-
dinamico attorno a configurazioni di tipo rotore/ala fissa. Un’applicazione di tali metodi allo studio
dell'idrodinamica di propulsori azimutali si trova in [34] mentre I'utilizzo di metodi RANS per la
progettazione di propulsori per navi velactrattata in [35].

Tuttavia tali strumenti richiedono ancora oggi notevoli risorse di calcolo con conseguenti tempi
di simulazione piuttosto lunghi; inoltre occorre tener conto delle notevoli difiatiigenerazione

delle griglie di calcolo e di numerosi aspetti numerici e di modellazione tipicamente legati a questi
strumenti. Infine tali modelli non consentono un accoppiamento diretto con le equazioni della dina-
mica strutturale, ma richiedono algoritmi di natura iterativa e al passo nel tempo per poter studiare
la stabilita del sistema.

Possibili approcci alternativi per lo studio delle configurazioni in esame sono quelli cosiddetti “ibri-
di” che utilizzano solutori RANS o Eulero (per flussi rotazionali non viscosi) per la parte fissa e
solutori BEM o Vortex Lattice per la parte rotante. Nelle formulazioni citate il limite principa-

le risiede nel fatto che il campo di velogitndotto dal rotore viene mediato nel tempo prima di
essere passato al solutore per la parte fissa. In tal modo si perdono informazioni relative alla
non-stazionari@tdei fenomeni in gioco. Un esempio di analisi idrodinamica completamente non—

stazionaria si trova in [4] dove un solutore BEM per il rotore di un propulsore pod viene utilizzato
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in combinazione con un solutore RANS per la gondola e lo strut.

Allo scopo di ottenere strumenti di simulazione ed analisi orientati alla progettazione prelimina-
re, I'attenzionee stata dunque rivolta ad un nucleo risolutore basato su un modello aerodinamico
valido per flussi potenziali, 3D e non—stazionari per la descrizione aerodinamica dei carichi agenti
sulle parti rotanti e fissa che costituiscono il sistema. La discretizzazione delle equazioni del mo-
dello aerodinamico mediante un approccio agli elementi di contorno (BBEundary Element
Method consente di scrivere il medesimo nelle forma pdatte all’accoppiamento con le equa-
zioni della dinamica strutturale (descritta mediante modelli classici per questo tipo di applicazioni)
permettendo in definitiva di condurre analisi di stahilithe coniugano accuratezza e bassi oneri

computazionali.

Sommario della tesi

Il nucleo centrale del presente lavar@ostituito dalla descrizione dei modelli aerodinamici svilup-

pati per le configurazioni propulsive di interesse. Le similitudini tra velivoli tiltrotor e propulsori
azimutali per quanto riguarda gli aspetti legati all’aerodinamica interazionale, consentono di svi-
luppare una formulazione aerodinamica unificata per flussi attorno a configurazioni che ineggenere
possibile identificare con la dicitura “sistemi rotore/ala fissa”. Naturalmente sono da tener presenti
le specificit dei fluidi nei quali i due mezzi si muovono: da un lato gli effetti della comprimébilit

in aria, dall’altro i fenomeni di cavitazione, che compaiono nel caso di flussi ad alta @eloeit-

gua. Tali effetti non ledono la generalitiella formulazione qui presentata in quanto costituiscono
successivi sviluppi del medesimo solutore aerodinamico.

Dopo una breve panoramica sull'impostazione generale di un problema aeroelastico per la confi-
gurazione in esame e sulle metodologie classicamente utilizzate per la sua soluzione e per I'analisi
della stabilit del sistema, vengono affrontati nel dettaglio gli aspetti legati alla modellazione ae-
rodinamica. Due strade diverse per la definizione del modello aerodinamico del sistema rotore/ala
fissa sono state seguite nel presente lavoro. Ciascuno dei due approcci presenta vantaggi e svantag-
gi che, come sarevidente nel seguito, sono complementari e sono stati sviluppati con I'obiettivo

di essere integrati per lo studio dell’aeroelastidel sistema.

In entrambi i casi il nucleo del solutore aerodinamé&dasato sulle ipotesi di flussi potenziali,
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ipotesi valida in condizioni di flussi attaccati ad alto numero di Reynolds in cui sono trascurabili
gli effetti della viscosia. Sotto tali ipotesé possibile ottenere una formulazione per il potenziale di
velocita che, tramite il teorema di Bernoulé,in grado di descrivere i carichi non stazionari agenti
sulle pale del rotore e sull’ala tenendo conto degli effetti di tridimensiamti flusso e quelli legati

al rilascio di vorticit al bordo d’uscita delle pale e dell’ala connesso con la generazione dei carichi
aerodinamici.

Sono stati dunque sviluppati, da un lato, modelli aerodinamici di ordine ridotto (ROM, ovvero
Reduced Order Modgbasati su nuclei risolventi scritti nel dominio della frequenza e, dall’altro,

modelli aerodinamici time—marching.

Per quanto attiene ai modelli ROM, il contributo innovativo dell’atévitescritteé rappresentato
dall'identificazione di un modello aerodinamico ROM per il rotore basato su un solutore aerodi-
namico pu evoluto rispetto a quelli tradizionalmente utilizzati per applicazioni aeroelastiche. Tale
modello consente di esprimere i carichi aerodinamici agenti sulle pale del rotore in funzione degli
spostamenti elastici del sistema rotore/ala mediante un legame esplicito lineare a coefficienti pe-
riodici e dunque pa essere direttamente accoppiato con le equazioni della dinamica strutturale del

sistema.

Il solutore aerodinamico si basa su una metodologia agli elementi di contorno (B&hdary
Element Methoged il modello ROM che ne deriva tiene conto dell'influenza dell’ala sul rotore
solo per il tramite dei vincoli cinematici che legano il moto delle pale a quello dell’ala. Inoltre sono
tenuti in conto tutti gli effetti legati alla presenza delle scie rilasciate dalle pale e alla tridimensio-
nalita del flusso.

L'identificazione del modello aerodinamico ROM sviluppato si articola nell’ambito dell’analisi del-

le piccole perturbazioni dello stato del sistema attorno ad una configurazione di equilibrio. Essa
avviene sostanzialmente in due fasi: identificazione dell’operatore aerodinamico e definizione del
legame cinematico. L'utilizzo di un solutore BEM nel dominio della frequenza consente di ottenere
un operatore che rappresenta la funzione di trasferimento tra gradi dalgeturbativi delle pale e
carichi agenti sulle stesse per il rotore considerato isolato e libero di muoversi nello spazio solidale
all'ala. | gradi di libert di pala necessari per descrivere I'aerodinamica di pala sono le componenti
dell'atto di moto rigido ( ovvero tre componenti di velacidi traslazione e tre di veloéitdi rota-

zione della pala) e gli spostamenti elastici della pala.
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La descrizione degli effetti delle scie rilasciate dalle pale fa si che I'operatore aerodinamico con-
tenga termini che sono funzione trascendente dalla frequenza; un esempio di questa dipendenza
si ritrova nella formulazione aerodinamica di Theodorsen che tiene conto degli effetti della vorti-
cita di scia tramite la funzion€'(k) dettaLift Deficiency Function Tale dipendenza funzionale
richiederebbe, nel dominio del tempo, un numero infinito di stati per la descrizione dell’operatore
aerodinamico. Sirende pertanto necessaria la riduzione del numero degli stati mediante una tecnica
di approssimazione razionale matriciale (RMA) dell'operatore aerodinamico basata su una tecnica
ai minimi quadrati. Questa procedura richiede I'introduzione di “dinamiche aggiuntive” rispetto a
guelle propriamente fisiche del fenomeno che sono necessarie per ottenere I'approssimazione del-
I'operatore aerodinamico. Naturalmente, il numero degli stati aggiunti dipende dall’accuratezza
che si desidera per la definizione dei carichi aerodinamici.

Il passo finale per arrivare all'identificazione del modello R@Ma definizione del cosiddetto
legame cinematico, ovvero dell’operatore che lega i gradi di Ebdirpala ai gradi di libeé del si-

stema rotore/ala. Tale legame risulta essere a coefficienti periodicigabiabto dell’ala influenza

la cinematica di pala in modo differente a seconda della posizione angolare della pala stessa.

Per quanto riguarda I'aerodinamica dell’atestato adottato un modello di ordine ridotto analogo a
guello descritto per il rotore. Anche in questo caso si perviene ad un legame esplicito (a coefficienti
costanti) tra carichi aerodinamici e gradi di liteedtel sistema. In questa formulazione non si tiene
conto degli effetti aerodinamici sull’ala dovuti alla presenza del rotore: di fatto il rotore influenza
la dinamica dell’ala solo per il tramite dei carichi trasmessi al mozzoecbensiderato solidale
all'ultima sezione dell'ala.

E da notare che nella formulazione descritta viene trascurato I'altro effetto aerodinamico impor-
tante nell'interazione rotore/ala ovvero la deformazione della scia vorticosa rilasciata dalle pale
dovuta alla presenza dell’ala. Il vantaggio di tale approssimazione risiede nella p@sditmulite-

nere un legame esplicito e lineare tra i carichi agenti sulle pale del rotore ed i gradi di lileért
sistema. Tuttavia, la necessii comprendere gli effetti dei fenomeni di aerodinamica interaziona-

le sulla stabilik del sistema ha indotto a percorrere anche la strada dei modelli accurati nel tempo
con l'obiettivo di integrare le informazioni derivanti da questi nel modello ROM qui descritto.
Di questo aspetto si occupa il capitolo 4 nel quale &dltustrato lo sviluppo di modelli aerodi-
namici interazionali che consentano la caratterizzazione del campo fluidodinamico interazionale

non—stazionario attorno a configurazioni di tipo rotore/ala fissa. Nell’ambito di strumenti rivolti
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alla fase di progettazione preliminare, anche in questo caso la saéttaduta su approcci basati

su una formulazione agli elementi di contorno valida per flussi potenziali, 3D e non—stazionari.
Una caratteristica fondamentale del modello svilupgatappresentata dalla cosiddetta metodolo-
giatime—accurate Come detto il campo fluidodinamico attorno ad una configurazione rotore/ala
fissae caratterizzato da una forte non stazionaridt modello sviluppato consente di valutare i
carichi aerodinamici agenti sulle pale e sull’ala calcolando, ad ogni istante di tempo, la soluzione
alle equazioni integrali di contorno contemporaneamente su tutte le parti (fisse e rotanti) che costi-
tuiscono il sistema rotore/ala fissa.

Un altro aspetto fondamentale del modello sviluppato riguarda l'interazione tra la scia rilasciata
dalle pale del rotore e I'ala posta a vall& necessario da un lato tener conto dell'effetto della
porzione di scia che, impattando sulla superficie dell’ala in misura variabile nel tempo, genera dei
picchi di pressione sulla superficie stessa; dall’altro la presenza del corpo fisso modifica in modo
sensibile il campo fluidodinamico a valle del rotore e dunque influenza la forma della scia vorticosa
rilasciata dalle paIeE stato dunque sviluppato un approccio numerico che, nell’ambito di formu-
lazioni aerodinamiche basate su solutori agli elementi di contorno, consenta di tener conto, seppur
in misura approssimata, dei fenomeni di impatto tra la scia rotorica e la superficie dell'ala. Ba-
sandosi su rilevanze sperimentali relative alla deformazione di strutture vorticose che impattano su
un profilo alare (si veda ad esempio [26)stata introdotta una correzione dei contributi di quelle
porzioni di scia rotorica che si trovano ad interagire con la parte fissa del propulsore. In particolare,
poiche nella formulazione potenziale per corpi portanti la scia nai guere soluzione di conti-

nuita, e stata introdotta una funzione modulante che tenga conto della posizione della porzione di
scia rispetto all'ala (esterna e lontana dalla superficie, esterna e vicina, interna al corpo fisso) per
modificarne il contributo alla soluzione del campo fluidodinamico.

Inoltre, per affrontare I'aspetto legato alla deformazione della scia rotorica dovuta alla presenza
di corpi solidi nel campa stato considerato un algoritmo che, a partire dal campo di valacit

valle del rotore calcolato mediante il solutore BEM, consente di allineare la superficie della scia al
campo fluidodinamico locale. Utilizzando tale metodologipertanto possibile ottenere la forma
della scia come parte integrante della soluzione non lineare del problema potenziale.

Nel capitolo 5 i modelli aerodinamici descritti verranno utilizzati in accoppiamento con le equazio-
ni della dinamica strutturale per costruire il modello aeroelastico del sistema completo. Per quanto

riguarda il rotore, il modello aerodinamico sviluppat@mssere accoppiato con le equazioni del-
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la dinamica strutturale delle pale sia considerando pale modellate come corpi rigidi vincolati al
mozzo mediante molle che ne simulano I'elasti¢inodello elastico a parametri concentrati). Nel
caso dell’ala le equazioni della dinamica strutturale che sono state considerate per 'accoppiamento
aeroelastico sono quelle di una trave incastrata biflesso—torsionale sviluppate su base modale.
L'accoppiamento tra parte rotante e fissa del propuls@tato realizzato in modo tale che i carichi
aerodinamici agenti sul rotore siano influenzati dal moto dell’ala tramite il legame esplicito che
li lega ai gradi di liberd del sistema (ovvero le deformazioni elastiche dell’ala e della pala). Tali
carichi vanno direttamente ad influenzare la dinamica dell’ala per il tramite dei vincoli tra pale e
albero e tra albero e ultima sezione dell’ala. In tal modo si chiude un ciclo aeroelastico in cui I'in-
terazione rotore/ala si ottiene come risultato di vincoli cinematici che trasferiscono moto dall’ala
al rotore e carichi dal rotore all’'ala. In quest’ottica viene quindi trascurato I'effetto aerodinamico

legato all'interazione tra la scia rotorica e I'ala.

L'ultimo aspetto importante dal punto di vista delle metodologie di accoppiamento per configu-
razioni rotore/ala fissa quello legato all’interazione tra la scia rotorica e 'ala. La possibdit
tenere in conto anche questo effetto nell’analisi aeroelastica, seppur in misura approssitada,
realizzata utilizzando come completamento del modello ROM basato sul solutore BEM nel domi-
nio della frequenza un input che deriva dal modello aerodinamico interazibmaemarching

In particolare, la metodologia agli elementi di contorno per I'aerodinamica interazionale consente
di calcolare il campo di velodt non—stazionario che il rotore induce sull’ala. Tale calcolo viene
effettuato sulla configurazione di equilibrio non perturbata del sistema, ovvero senza considerare
gli effetti delle deformazioni elastiche dell’ala sul campo di veldditdotto. Questa approssima-
zione viene fatta allo scopo di includere nel modello ROM delle informazioni relative al campo di
velocita indotto dai fenomeni interazionali. 1| campo tealcolato viene infatti utilizzato in tale
modello per modificare le condizioni al contorno aerodinamiche sull’ala per tener conto sia della
velocita di deformazione elastica che di quella indotta dai fenomeni interazionali. Seatterque

la relazione che lega lo stato del sistema ai carichi agenti sull’ala.

In entrambi i casi considerati, a seguito dell’accoppiamento aerodinamica/struttura si ottiene un
sistema lineare di equazioni differenziali a coefficienti periodici che consente di studiare lagstabilit
del sistema mediante classiche tecniche agli autovalori per sistemi a coefficienti periodici.

La definizione del modello aeroelastico per il sistema ala/raé@tata affiancata dalla validazione

dei singoli passi necessari al suo completamento mediante confronto con risultati sperimentali e
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numerici disponibili in letteratura.

Infine sono state considerate alcune applicazioni del modello sviluppato: in particolare lo studio
dei margini di stabilia al whirl flutter del sistema albero motore/rotore di un velivolo tiltrotor e la
determinazione delle curve di stakiliaeroelastica al variare delle condizioni di funzionamento di

un sistema completo ala/rotore di un velivolo tiltrotor in volo di crociera.
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Capitolo 1

Generalita sullo studio del comportamento

aeroelastico di configurazioni rotore/ala fissa

La descrizione dei velivoli tiltrotor e dei propulsori pod ha evidenziato le analogie che essi pre-
sentano dal punto di vista dell'interazione fluido/struttura. Le due configurazioni propulsive di
interesse sono inquadrabili nella tipologia di sistemi ala/rotore nel quale il retcagettato su un

albero che trasmette i carichi rotorici inerziali ed aerodinamici all’ala che, a sua volta, influenza il

comportamento aerodinamico e cinematico del rotore.

L'obiettivo del presente lavoro di te& la definizione di un modello per I'analisi della stafailit
aeroelastica attorno ad una configurazione di equilibrio di un sistema ala/rotore di questo tipo. La
configurazione di equilibrio di interessequella del moto di crociera ovvero il moto orizzontale

rettilineo uniforme con l'albero disposto parallelamente alla vedoditcrociera.

Nel presente capitolo verranno descritte le principali caratteristiche del modello aeroelastico che
sar dettagliatamente descritto nei capitoli successivi. Particolare attenzi@gnposaa sulle mo-
tivazioni che hanno portato alla definizione del modello e sulle metodologie adottate per lo studio

della stabilif .
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1.1 Il problema aeroelastico: definizione e procedura risolutiva

Dal punto di vista formale il problema aeroelasticamssere scritto in forma del tutto generale

come
Lalu] =0 (1.1)

nella quale I'operatore aeroelasti€g integro—differenziale in generale, rappresenta formalmente
I'accopppiamento tra le equazioni della dinamica strutturale e quelle che descrivono le azioni ae-
rodinamiche che forzano il sistema. Il vettaree I'insieme delle variabili (gradi di libea) che
descrivono il campo di spostamenti elastici del sistema.

L'operatore aeroelastico in generalen forma di equazioni integro-differenziali, spazio—temporali,
alle derivate parziali, non-lineari. Le equazioni che lo costituiscono vengono integrate nello spa-
zio e trasformate in equazioni differenziali ordinarie nel tempo, non-lineari, utilizzandetddo

di Galerkin. Tale approccio prevede di esprimere le funzioni incognite di spostamento elastico
mediante un insieme chiuso e completo di funzioni linearmente indipendenti. Come &ineddr
seguito, i gradi di libe# dell'ala nel modello strutturale adottato sono i due spostamenti dell'asse
elastico nel piano (lag) e fuori dal piano (flap) e la rotazione della generica sezione attorno al centro

elastico (torsione), per i quali:

et = 3wl Wia) 12)
w(z,t) = ipwj(t)\lfj(x) (2.3)
dat) = - 6u(t)Oue). (L.4)

Nel caso specifico del sistema ala/rotore, solo I&leonsiderata come un continuo soggetto a
deformazione elastica distribuita (mentre per le pale del rotore si considera un modello di elasti-
cita a parametri concentrati): le funzioni modali adottate sono i mgdi) e O, (x) flessionali

e torsionali della trave incastrata—libera, noti analiticamente. Sostituendo poi nelle equazioni del
moto tali espansioni modali, le equazioni integro—differenziali alle derivate parziali possono essere
ricondotte ad equazioni differenziali ordinarie applicando la proiezione delle stesse sulle funzio-

ni modali secondo quanto prescritto dal metodo dié@ah. In particolare si genera un sistema di

32



Niag+ Niiap + Niors €quazioni modali in termini di coordinate generalizzate; (€) , w;(t) , ¢, (1).

Per ottenere il sistema di equazioni che governa la dinamica delle piccole perturbazioni queste pos-
Sono essere espresse come la somma di due termini; il primo, rappresenta il contributo corrispon-
dente alla condizione di equilibrio, il secondo, che al contrario ne dipende, rappresenta il contributo

non stazionario di perturbazione

UJj (t) = U)()j + Wj (t) (16)
an (t) = ¢0n + o, (t) (17)

Sostituendo le precedenti nel sistema aeroelastico, eliminando i termini che soddisfano 'equilibrio
ed infine ritenendo solo i termini di ordine non superiore al primo poishintende descrivere
la dinamica delle piccole perturbazioni attorno alla condizione di equilibrio (linearizzazione), si

ottiene un sistema di equazioni differenziali nella forma
M (Xeq: ) X + Cy(Xeq, t) X + Ky (Xeq, ) x = £,(x, 1) (1.8)

doveM;, C, e K,, sono rispettivamente le matrici di massa, smorzamento e rigidezza strutturali
del sistema (dipendenti in generale dall configurazione di equilibrio e dal tempo), mentre a secondo
membro si hanno i carichi aerodinamici perturbativi agenti su ala e rotore. Nel dominio del tempo
tali carichi sono stati indicati in forma implicita rispetto ai gradi di lilgedel sistema. ©ie

dovuto sostanzialmente agli effetti non—stazionari indotti dalla vaatidisciata nella scia a valle
dell'ala e delle pale. Tali effetti inducono nel flusso una sorta di “memoria” nel flusso a causa
della quale i carichi aerodinamici all'istante attuale dipendono ancheddneiaccade negli istanti
precedenti. Questo tipo di dipendenza si traduce, nel dominio della frequenza, in una dipendenza

di tipo trascendente dall frequenza degli operatori aerodinamici introdotti nel presente lavoro.

Lo stato del sistema rappresentato dal vettore dei gradi di libett(x., per lo stato di equili-
brio). Tale state determinato dagli spostamenti elastici dell'ala e della pala: il comportamento

aeroelastico (e le eventuali instakilitdel sistema viene determinato proprio da tali spostamenti.
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1.2 Analisi della stabilita

L'analisi di stabilia del sistema fornito dalla 1.8 puessere realizzata risolvendo nel tempo le
equazioni differenziali mediante classici algoritmi di integrazione al passo e analizzando il com-
portamento asintotico degli spostamenti elastici nel tempo.

Molto piu conveniente per questo tipo di analisi risultano le tecniche basate sul calcolo degli auto-
valori del sistema. Tramite tali metodologie, infattipossibile rapidamente conoscere il compor-
tamento dinamico del sistema e dunque esse si prestano particolarmente per analisi parametriche
e per le fasi di design preliminare. La corretta identificazione degli autotovalori ed autovettori
del problema, per quanto ditpcomplessa interpretazione, fornisce infatti uno strumento utile per
analisi successive dei risultati ottenuti e rendono chiari gli accoppiamenti tra i vari gradi di li-
ber& del sistema in modo da comprendere nelle varie fasi del transitorio che si ha a seguito della

perturbazione quale modo sia dominante.

Allo scopo di adottare questo tipo di approeanecessario poter esprimere le forzanti aerodinami-
che a secondo membro mediante un legame esplicito, lineare con i medesimi gradi didédert
sistema. Come stato accennato nell'introduzione, la metodologia adottata per la descrizione dei
carichi aerodinamici agenti sull’ala e sul rot@&etata sviluppata appositamente con 'obiettivo di
ottenere tale legame. | solutori aerodinamici che verranno introdotti nel presente lavoro, pur es-
sendo lineari perd@hottenuti nell'ipotesi di piccole perturbazioni attorno ad una configurazione di
equilibrio, non sono in grado di fornire un legame esplicito tra carichi e spostamenti elastici: come
detto cd deriva dalla presenza degli effetti della scia che induce una dipendenza trascendente deqgli
operatori aerodinamici dalla frequenza. L'introduzione di una opportuna approssimazione polino-
miale degli operatori aerodinamici consente di ottenere un modello ROM nel quale i carichi sono
scritti in funzione esplicé dei gradi di liber del sistema e di un certo numero di stati aerodinamici
che tengono conto della dinamica di scia.

Si ottiene, in definitiva, un sistema omogeneo di equazioni differenziali chegsere messo nella
forma di statax = A (x.,, t) x per studiarne gli autovalorE importante sottolineare che la perio-
dicita del sistema strettamente connessa con il particolare tipo di accoppiamento aerodinamico e

cinematico che sussiste tra ala e rotore nella configurazione considerata.

Nel seguito verranno illustrate le due metodologie adottate nel presente lavoro per I'analisi della

stabilita del sistema. La prima basata sulla teoria di Floquet—Lyapunov per sistemi di equazio-
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ni differenziali ordinarie, lineari, del primo ordine, a coefficienti periodici. La seconda si fonda
invece su una trasformazione del vettore degli stati del sistema in un sistema di coordinate detto
“multipala” che permette di approssimare il sistema di equazioni differenziali con uno a coefficienti
costanti e dunque di studiarne la stabilibediante il semplice calcolo degli autovettori del sistema
trasformato. Tale procedimento comporta una notevole riduzione dei tempi di calcolo rispetto al-
I'applicazione della teoria di Floquet; inoltre, comeasahiaro nel seguito, in questo caso si evitano

le difficolta nel calcolo delle frequenze aeroelastiche che il metodo di Floquet comporta.
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1.2.1 Teoria di Floquet-Lyapunov

La teoria illustrata nel presente paragrafo consente di analizzare la atdbilih sistema di equa-
zioni lineari, periodiche, del primo ordine mediante il calcolo degli autovalori di una opportuna
matrice di transizione.

Rimandando all'appendice A per i dettagli analitici. in questa sedé \ustrata brevemente la

procedura per I'applicazione della teoria e se ne commenteranno gli aspetti salienti.

Si consideri un sistema dinamico descritto da equazioni differenziali ordinarie, a coefficienti tempo
varianti, del primo ordine, nella forma
X =A(t)x (1.9)

La matrice A e funzione del tempo ed in particolare, in questa sede, interessati a matrici
che siano periodiche, in quanto la matrice di stato che si ottiene per il sistema ala/chttpo

periodico.

La teoria di Floquet consente di studiare la stabitlt un sistema a coefficienti periodici ricondu-

cendosi, mediante un opportuno cambiamento di base, ad uno a coefficienti costanti equivalente.
In particolare, un corollario del teorema di Floquet afferma che esiste un cambiamento di base,
caratterizzato da una matrice non singolare e periodica, che trasforma il sistema A.1 in un sistema

a coefficienti costanti; ovvero, dato il sistema
x=A(t)x (1.10)

esiste una cambiamento di base
x(t) =Pt)y (1), (1.11)

nella qualeP € una matrice periodica, che lo trasforma nel sistema
y = By (1.12)
a coefficienti costanti, la cui soluziore:
y(t) = €®yq (1.13)
cony, condizione iniziale. La determinazione del comportamento dinamico del sistema di parten-

za si riconduce dunque al calcolo degli autovalori della matrice a coefficienti coBtanti
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Come dimostrato nell’appendice A, per risalire alla matiigteccorre definire la matric€ mo-
nodroma, a coefficienti costanti: tale matric@on singolar@ costruita in modo tale che ciascuna
sua colonna rappresenti il vettore delle risposte del sistema ad ognuna delle condizioni iniziali fon-
damentali (ovvero le colonne della matrice idemfjtcalcolate in corrispondenza al periodo del

sistema. La matrice delle soluzioni fondamentali risulta legataBatialla relazione
C =¢P7 (1.14)

e dunque il calcolo degli autovalori 8 richiede la conoscenza della matriCe Dal punto di vista
operativo, nota la matricA (¢) di dimensione, si calcola, tramite integrazione al passo, la rispo-
stax(¢) ad una condizione iniziale(0) fondamental¢ovvero una colonna di); il procedimento
viene ripetuto per. volte ed in tal modo si costruisce la matriCe

Il calcolo della matrice monodrontala chiave per lo studio della stakdliti sistemi a coefficienti
periodici. Infatti, come se visto, il teorema di Floquet consente di capire il comportamento dina-
mico di un sistema di questo tipo semplicemente analizzando gli autovalori della nigtpoéche
essae legata alla matric€, risulta utile trovare un analogo legame tra gli autovaloide quelli

di C in modo che I'analisi si riconduca allo studio degli autovalor(di

Come dimostrato in appendice, il legame tra gli autovdla@i C e A di B

1 : 27
A= ?(In 0] + 7£0) + o (1.15)

nella quale sé indicata cory I'unita immaginaria.

La condizione di instabilit del sistema si traduce allora nelle due condizioni equivalenti:

Nelle figure A.1si possono vedere le regioni di stabilit nel piano di Gauss,; eeper),.

E interessante notare che nei sistemi periodici si presenta un tipo di instab#inei sitemi a coef-
ficienti costanti non esiste. Come si vede, nelle fighignche riportato un possibile luogo delle
radici per sistemi periodici: la separazione dei rami, che per un sistema a coefficienti costanti pu
verificarsi solo sull’asse reale, per sistemi periodia perificarsi per frequenza diversa da zero.

Da quanto esposto appare evidente il parallelo tra I'analisi di stablilisistemi a coefficienti co-

stanti e di sistemi a coefficienti variabili nel tempo: tutta&iapportuno sottolineare che, per questi

37



[ A
UNSTABLE
| o (¥

STABLE | UNSTABLE

| L]

fa) 8 plane (b} A plane

el

Figura 1.1: Piano di Gauss.

ultimi, I'analisi € subordinata alla possibaidi calcolare, imponendo diverse condizioni iniziali, la

soluzione del sistema in corrispondenza al periddo

Per quanto riguarda la parte immaginaria dell’autovalore, legata come detto alla frequenza, vale la
relazione
VA |

Im(\) = j(T + TQWT) (1.17)

ovvero ad un autovalore corrispondono infiniti autovalorh aventi una frequenza base (legata

a quella dif) a cui vengono sommati dei multipli della frequenza giro0 @sulta comprovato
dall’analisi dello spettro in frequenza della risposta del sistema nel tempo.

Questo aspetto rende I'utilizzo della teoria di Floquet delicato quando si renda necessario conoscere
le frequenze proprie del sistema al variare delle condizioni di funzionamento per motivi legati, per
esempio, alla scelta degli attuatori opportuni per il dimensionamento dei sistemi di controllo, al

dimensionamento di tutte le componenti del sistema per evitare fenomeni di risonanza, etc.

1.2.2 Riduzione del sistema in coordinate multipala

L'approccio descritto in questo paragrafd’approccio classico (e quellogputilizzato) nello stu-
dio numerico della stabikt di pale elicotteristiche. Esso si basa sul passaggio ad un sistema di
coordinate differente che consente di ottenere dal sistema di partenza un altro sistema a coefficienti

costanti che, in misura approssimata, risulta equivalente al primo (per maggiori dettagli si veda
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[21]).

Per poter comprendere meglio questo approeamecessario descrivere in linea generale la strut-

tura che assume il sistema aeroelastico messo in forma normale. Come detto, si ottiene un sistema

del tipo

X = A(Xeg, 1) X .

(1.18)

Siaq" il vettore degliV,,; gradi di liberta che descrivono il moto dell’'ala. Gli elementi di tale

vettore sono le ampiezze modali introdotte in precedenza nell'adottare il metodoélkiGader

discretizzare spazialmente il problema. Sia inodjfdl vettore degliN,, = N, gradi di libera di

tutte le IV, pale: come si vedr nel seguito, per lo specifico modello di rotore articolato adottato

nel presente lavoro i gradi di libérper ciascuna pala saranno i due moti nel piano (lag) e fuori del

piano di rotazione (flap), quindi si avtV,, = 2. Sia infiner il vettore che raccoglie glN, stati

aggiunti aerodinamici di ala e di rotore.dJosto, la struttura del vettore degli stai la seguente:

;

\

w

L

|Q€‘ ..Q%

=

o-

r

)

J

(1.19)

La trasformazione multipala consente di esprimere le variabili di pala in funzione lineare di un

diverso set di variabili che rappresentano complessivamente i gradi dalitiedtore. Tale trasfor-

mazione si applica alle variabili di rotore. Si consideri, ad esempio, un rotore isolato. In generale

le equazioni del moto del rotore sono derivate nel sistema di riferimento rotante ed i gradi di libert

del rotore descrivono il moto di ciascuna pala separatamente. Le coordinate che si introducono con

la trasformazione multipala descrivono il moto complessivo del rotore nel sistema di riferimento

non rotante.
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Si introducono dunque le seguenti variabili:

1 m
bo = 3 28"
Bz = - D A=)
Bre = > B™ cos(nify) (1.20)

an = A Z B(m) Sln(n¢m)

nella qualey,, = Qt — 2x(m — 1)/N, € I'angolo azimutale dellas—esima pala e g indicato
con 3™ il generico grado di libe# dellamm—esima pala. La trasformazione dal generico grado di

liberta di palag,, alle coordinate multipala dunque

Bn(t) = Bo(8) + D | Buelt) cos(m) + Bus(t) sin(nts) | + Byt (-1, (121)

(V=1
2

(N=2)

conn =1, >

per N disparien = 1,

per N pari. Il grado di libera 3/, compare solo se

il numero di pale pari.

Le variabili introdotte sono funzioni del tempo e descrivono il moto di rotore nel suo insieme. Si
pud dimostrare che per sistemi ala/rotore solo le varighil{detta modo collettivo)p;.., 5, (de-
nominate modi ciclici) sono importanti nel definire la dinamica del rotore in quanto si accoppiano
con la dinamica dell’ala, mentre le altre variabili multipala., 3., e 3y/» (modo differenziale)
descrivono esclusivamente il moto interno del rotore e non sono responsabili di alcun trasferimento
di carichi dal rotore all'ala. Ad esempio, per un rotore dotato di tre pale, i gradi didilneuttipala
sonopy, fi. € B1,. Sinoti che la trasformaziorietale per cui il numero delle variabili totali rimane

immutato e dunque non si aumenta la dimensione del problema.

Partendo dalle equazioni 1.8 possibile definire una matrice di trasformazidrig tale per cui

q" =Ty ) dy (1.22)

nella quale sé indicato cory), il vettore delle variabili multipala relative a ciascun grado di libert
di pala nell'ordinesy, 5., Bis € Bn/2. La matriceT’,, e definita a blocchi. In particolare, péi,

pari a 4 e considerando solo le variabili multipgla 5., 815 € Bn/2, per lam—esima pala dotata di
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2 gradi di liner& si ha una struttura del tipo

1 cos(ty,) sin(v,) (—=1)™ 0 0 0 0
0 0 0 0 1 cos(®m) sin(¢y,) (=1)™

Tale blocco riceve in ingresso le variabili multipala corrispondenti ai due gradi didibletta pala

m—esima e fornisce in uscita i gradi di libamnedesimi.

E possibile dunque ottenere una matrice di trasformazione per il vettore distatta forma

I o 0o O O
0 T;, 0 0 O
Ty=[0 0 I 0 0], (1.23)
0 T;, 0 T O
0O 0 0 0 1I
mediante la quale si guscrivere
x=Tyy (1.24)
dovey e il vettore delle variabili del sistema in coordinate multipala.
Sostituendo nel sistema 1.18 si ottiene
(Tyy+Tuy)=ATyy (1.25)
e quindi
y=T, (ATy —Tu)y. (1.26)

Introducendo la matricB(t) = T;} (A Ty, — T),) il sistema p essere riscritto nella forma

y = B(t) Y (127)

formalmente identica al 1.18, e p@ssere risolto con le stesse tecniche.

Cio che risulta interessante ai fini dell’analisi di stabik che la trasformazione di coordinate
introdotta comporta una ridistribuzione del contenuto armonico della matrice di stato. Infatti, ap-
plicando alla matriceA (¢) uno sviluppo in serie di Fourier, si nota che il sistema presenta oltre
al contributo costante, tutte le frequenze multiple delleelativa alla veloca di rotazione. Se si
applica il medesimo sviluppo al sistema trasformato, ovvero alla matrice diBfatpsi trova un

contenuto armonico dovuto solo alle frequenze multiple dé¥lg2)<2 per N, pari e[(N, +1) /2]
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seN, e dispari. Di fatto, quindi, la trasformazione multipala fa si che una parte del contenuto armo-
nico del sistema di partenza si sposti sul valor medio del sistema trasformato. Questo fatto fa si che
lo studio del sistema completo possa essere ridotto, con un’ottima approssimazione, ad un sistema
a coefficienti costanti, considerando nell'analisi di stad#itlo il valor medio della matrice di stato

B(1).

E a questo punto chiaro che il problema della determinazione della stabéite ricondotto, in
guesto modo, ad un’analisi degli autovalori della matigecos ottenuta.

La parte reale di questi autovalori, diffexida quella degli autovalori del sistema originale, per

la semplice approssimazione della mat8econ il suo valor medio e non per il passaggio alle
coordinate multipala. Questo passaggio, infatti, noa far altro che modificarne le frequenze
(ovvero la parte immaginaria) in quanto introduce nel sistema prodotti con funaioaicos che
accoppiandosi danno origine a un modo fondamentale di vibrare che ha parte reale pari alla parte

reale degli autovalori associati al sistema di partenza e parte immaginarianparka Prendendo

0.1

Floquet @)
Multipala +
o r &

&

-0.1

-0.2

-0.3 @

-0.4

-0.5 Gi]

-0.6

Figura 1.2: Trasformazione degli autovalori dal sistema in coordinate pala singola a quello in

coordinate multipala.

in considerazione un semplice sistema analitico a coefficienti periodici caratterizzabogdadi
di liberta , in figura 1.2 mostrato il confronto tra la parte reale dei prisrautovalori del sistema

calcolati utilizzando la teoria di Floquet e la trasformazione multipala. Come si nota i due meto-
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di forniscono risultati coincidenti Dal punto di vista dell’accuratezza della metodologia illustrata,
tipicamente I'errore commesso a seguito dell'approssimazione affligge maggiormente gli autova-
lori piu lontani dal limite di stabilé, garantendo quindi una certa sicurezza nella predizione degli

autovalori critici.

Rispetto alla teoria di Floquet, il metodo illustrato consente con buona approssimazione di deter-
minare univocamente le frequenze aeroelastiche del sistema. Inoltre, la trasformazione multipala
e la successiva approssimazione della matrice di stato con il proprio valor medio comporta oneri
computazionali molto ridotti: per poter determinare gli autovalori mediante la teoria di Flequet
necessario integrare al passo il sistema (utilizzando quindi una discrettizzazione temporale piutto-
sto fitta) su un arco temporale pari al periodo ed un numero di volte pari al numero complessivo di
stati. La determinazione di un sistema a coefficienti costanti che approssima il sistema di partenza
richiede invece solo i pochi campioni sul giro necessari per la determinazione del valor medio della
matrice di stato multipala. La possibditi avere tempi di calcolo molto ridotti rende questa meto-
dologia particolarmente adatta qualora si intenda utilizzare il sistema aeroelastico per ottimizzare i
vari aspetti globali del velivolo tenendo conto dei vincoli di stahilitPer ulteriori dettagli relativi

al confronto tra le due metodologie illustrate si veda [36].
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Capitolo 2

Modelli aerodinamici di ordine ridotto

basati su solutori 2D

I modelli aerodinamici di ordine ridotto (ROM nel seguito, dall'ingldseduced—Order Modéls
nascono espressamente per applicazioni legate allo studio della &tabitielastica.

In questo capitolo verranno illustrati i passi che consentono di identificare un modello ROM per il
calcolo dei carichi aerodinamici non stazionari agenti sulle pale del rotore e sull'ala di una confi-
gurazione rotore/ala fissa.

L'identificazione di un modello di ordine ridotto consente, per definizione, di ridurre il numero di
variabili di stato necessari per descrivere i carichi aerodinamici e, coraecbaro nel seguito,
I'espressione che si ottiene ben si presta all'accoppiamento con le equazioni della dinamica strut-
turale del sistema per lo studio del comportamento aeroelastico dello stesso e per la sintesi di leggi
di controllo.

La definizione di un modello aerodinamico ROM per la descrizione dei carichi aerodinamici agenti
sulle pale del rotore rappresenta il contributo innovativo del presente lavoro di tesi. In particolare,
il modello sviluppatce basato su un operatore aerodinamico che lega in forma esplicita le pertur-
bazioni dei gradi di libeg di ala e rotore con le forze generalizzate agenti sulle pale del rotore
ottenuto mediante approssimazione polinomiale del solutore aerodinamico.

Come sai chiaro nel seguito, la formulazione adottata per la definizione del modello ROM risulta
particolarmente indicata per applicazioni in fase di progettazione preliminare del sistema, fase nella

guale sono richiesti strumenti di simulazione che coniughino accuratezza e ridotti oneri computa-
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zionali.

Il modello aerodinamico approssimato illustrato nel presente capitolo per descrivere i carichi agenti
sulle pale del rotor@ basato su una teoria bidimensionale non—stazionario che consente di calco-
lare i carichi aerodinamici agenti sulla generica sezione di una pala isolata. L'assunzioneali base
che il moto della pala sia influenzato da quello dell’ala per il tramite dell'albero motore (denomi-
nato pilone nel seguito). Nessuna interferenza aerodinamica reciproca tra le varie pale costituenti
il rotore pw essere tenuta in conto dal modello utilizzato. Viene inoltre trascurata l'interazione di
natura aerodinamica tra la scia rilasciata a valle di ciascuna pala del rotore e la superficie dell’ala.
Tale argomento vearaffrontato con maggiore dettaglio nei capitoli 3 e 4 nei quali verranno illu-
strati solutori aerodinamici maggiormente evoluti.

In ogni caso, il solutore aerodinamico presentato nel presente cagitoigpiamente adottato in

letteratura per lo studio della stakélineroelastica sia di rotori che di sistemi ala/rotore.

Entrando maggiormente nel dettaglio, il modello ROM chedtentificato nel presente capitolo
(come peraltro anche quello basato su un solutore aerodinami@vpiuto che vea presentato

nel capitolo 3) consente, considerando un rotore nella condizione di equilibrio corrispondente al
volo in flusso assiale (ovvero la condizione di un tiltrotor in configuraziainglane modg, di
valutare i carichi non—stazionari agenti sulle pale del rotore e indotti dall’accoppiamento cinema-
tico tra ala e rotore e dall’elastiéitdella pala. || modello ROM viene identificato nella forma di

un set di equazioni lineari che legano I'evoluzione temporale dei carichi aerodinamici di pala alle
deformazioni dell’ala e ai gradi di libextelastici delle pale stesse. A causa dell’accoppiamento ci-
nematico tra queste grandezze ed il moto rotatorio delle pale, tali equazioni presentano coefficienti
tempo—varianti. Inoltre, I'inclusione degli effetti di “memoria” del flusso indotti dalla presenza
della vorticita rilasciata a valle di ciascuna pala comporta I'introduzione di un numero finito di

variabili di stato aerodinamiche (denominate nel seguito “stati aggiunti”) nel modello matematico.

[l contributo innovativo del presente lavoeaappresentato dalla circostanza che, nonostante il mo-
dello ROM risulti avere coefficienti periodici, la sua identificazione si basa su solutori aerodinamici

scritti nel dominio della frequenza.

Un approccio del tutto analogo varseguito per la determinazione del modello ROM per i carichi

aerodinamici agenti sulla’ala in funzione degli spostamenti elastici della stessa.

Nel presente capitolo vexrillustrata nel dettaglio la procedura per I'identificazione del modello
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ROM per il rotore partendo dalla descrizione della schematizzazione adottata per il rotore, e dalla

derivazione del solutore utilizzati per la descrizione dei carichi aerodinamici.

Il moto di ciascuna pala del rotore viene visto come sovrapposizione di un moto di trascinamento
dovuto all’ala e di un moto relativo rispetto al sistema di riferimento rotante che ha origine nel
mozzo del rotore. Di fatto ciascuna paalotata di un insieme di gradi di libarti corpo rigido

per la sua appartenenza al rotore e di gradi di lébbelastici che ne definiscono il suo moto relativo

nel sistema di riferimento rotante. Identificando, il legame cinematico che lega tali gradi d libert

ai gradi di libert del sistema (ovvero vincolando matematicamente il rotore al pilone sbkdale
all'estremitx dell’ala) si completa l'identificazione del modello ROM. In particolare solo i gradi

di liberta che definiscono il moto rigido daranno luogo a coefficienti periodici nel modello ROM

in quanto il moto di trascinamento dell’ala si proietta nel sistema di riferimento rotante in misura
variabile a seconda della posizione angolare del rotore. | gradi didib&astici danno invece luogo

a coefficienti costanti in quanto descritti da modi costanti nel riferimento rotante.

Tale procedura risulta del tutto generale, ovvero pasere applicata a qualunque solutore aero-
dinamico scritto nel dominio della frequenza che sia in grado di descrivere i carichi aerodinamici
perturbativi agenti sulle pale del rotore puedh tempo—varianza dei coefficienti del modello ROM

sia di natura cinematica e non legata alla variazione della posizione relativa tra la generica pala e
la vorticita da essa rilasciata (questa circostanza si verifica se si tiene in conto la deformazione che
la presenza dell’ala induce sulla scia rotorica). Naturalmente I'onere computazionale del modello

dipende fortemente dalla complessilel solutore aerodinamico utilizzato per la sua identificazione.

2.1 Schematizzazione del rotore e definizione dei sistemi di ri-

ferimento

Nel presente lavoro il rotore di tipo articolato e viene descritto mediante un modello di elaaticit
parametri concentrati: i gradi di libérdi ciascuna delléV, pale che lo costituiscono sono gli an-
goli di flappeggios e di brandeggiolég) v mentre in prima approssimazione si assume bloccata
la torsione pitch). La scelta di considerare il pitch bloccato rigidamentgata operata osservando
che, per le caratteristiche di rigidezza torsionale tipiche delle pale dei tiltrotor, tale grado @i libert

risulta influenzare la dinamica del sistema in misura minore rispetto agli altri.
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Ciascuna pal& schematizzata come corpo rigido dotato di due gradi di Abertonnesso all’al-

bero, in corrispondenza del mozzo, mediante due cerniere, dotate di molle, che simulano I'effetto
dell’'elasticit.

Le pale sono sfasate spazialmente di un angolo pari all’'azimgHa cinematica di ciascuna di
essee influenzata dal moto di trascinamento dell’ala in modo diverso a seconda della posizione
angolare. Pertanto saessenziale nel seguito descrivere la cinematica della catena multicorpo per
comprendere le interazioni dinamiche e cinematiche tra gli elementi che la costituiscono.

Per la descrizione della dinamica strutturale e dell’aerodinamica di retoeeessario definire al-

cuni sistemi di riferimento cartesiani ortogonali che saranno adottati nel seguito. In particolare i

Figura 2.1: Sistemi di riferimento albero e disco.

riferimenti considerati sono (si veda figura 2.1):

1. Riferimento albero:
riferimento solidale con il tip alare, avente origine nel centro elastico dell'ultima sezione,
asser,;, diretto come la tangente all'asse elastico deformato eigs® z,, contenuti nel
piano della sezione; in particolare I'asgg e diretto come l'albero, mentre I' assg, €

verticale verso l'alto. Nel seqguito si indictietale riferimento comR s, (zsp, Ysh, Zsh)-
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2. Riferimento Disco:
ha origine nel mozzo del rotore, piamgy, ortogonale all’albero e assg allineato con esso.
Gli assi del riferimento rotore sono sempre paralleli ed equiorientati rispetto agli assi del

riferimento albero. Nel seguito si indictéetale riferimento comR p (x4, Y4, 24)-

3. Riferimento Disco-Rotante
all'istantet = 0 coincide con il sistema di riferimento disco; segue la pala esclusivamente

nel suo moto di rotazione attorno all’asgse Nel seguito si indichér tale riferimento con

Rar (SCdm Ydr, Zdr)-

4. Riferimento pala:
ha origine nell’hub e coincide con il riferimen®,, per la palal di riferimento;e solidale
alla pala. Nel seguito si indich&tale riferimento corR,(xy, us, 25). Rispetto a tale riferi-
mento la pala risulta dotata di calettamento. In questo riferimento sono definiti i modi che

caratterizzano i gradi di libeatelastici di pala.

5. Riferimento di sezione
e definito per ogni sezione di pala; ha origine nel centro aerodinamico della seziene ed
solidale alla pala. L'asse, € parallelo alla corda e rivolto dal bordo d’uscita al bordo d’at-
tacco; I'asse ortogonale alla cordaediretto da ventre a dorso. Nel seguito si indich@ite

riferimento conR .(x., ye, 2¢)-
Nel seguito verranno indicate con gli apigi,D,dr e b le immagini delle grandezze vettoriali nei
riferimenti albero, disco, disco rotante e pala.
2.2 Modelli aerodinamici non stazionari 2D per il rotore

I modello non stazionario bidimensionale descritto in questa sezdpgsato su una descrizio-
ne dei carichi aerodinamici agenti sulla generica sezione di pala. | carichi globali agenti sulla pala
vengono successivamente ottenuti integrando i carichi di sezione secondo un approccistdptipo

theory.
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2.2.1 Carichi aerodinamici di sezione

La determinazione dei carichi aerodinamici che agiscono sulla pala di un rotore in condizioni di
propeller (moto in direzione parallela all'asse)derivata dall’estensione compiuta da Greenberg
[13] della teoria bidimensionale di Theodorsen [40] per un profilo sottile in un flusso potenziale
e incomprimibile. Entrando in dettaglio si pulire che la teoria di Greenbegguna estensione
della teoria bidimensionale, incompressibile, potenziale non stazionaria di Theodorsen in cui si
ricavano le forze aerodinamiche agenti su un profilo sottile in grado di ruotare attorno ad un punto
di pivot, in genere distinto dal fuoco, e di traslare normalmente al flusso. L'estensione di Greenberg
a questo modell@ data dall'introduzione di un moto rigido in direzione della corrente, simulato
con I'introduzione di una velodtasintotica pulsante. La teoria utilizzata considera quindi il flusso
bidimensionale attorno ad un profilo sottile che forma un ang@laispetto la corrente all'infinito,

e che sitrova ad una altezz&) rispetto ad un piano di riferimento parallelo alla, presa positiva

guando il punto di pivoé piu in basso del piano suddetto.

La teoria di Greenberg consente di tener conto degli effetti non stazionari legati al rilascio di vor-
ticita a valle del bordo d’uscita del profilo. La presenza di una scia vorticosa a valle del profilo
strettamente legata alla generazione dei carichi aerodinamici sul profilo stesso; nella teoria di Theo-
dorsen essa vista come una linea vorticosa che si trova a valle del profilo rispetto alla direzione
della velocit tangenziale indotta dalla rotazione.

Le espressioni per la portanza e per il momento aerodinamico assumono la forma

L =Lc+Lye (2.1)

M = Mg+ Myc (2.2)

nella quale sono evidenziati le componenti circolatoria e non circolatoria del momento e della por-
tanza (si veda figura 2.2). In particolare il contributo circolatorio della portanza risulta ortogonale
al vento relativo al profilo (identificato dalla velo&it’) mentre quello non circolatori@ ortogona-

le alla corda del profilo. | carichi circolatori sono legati agli effetti indotti dal rilascio di vodicit

nel campo, mentre quelli non circolatori sono connessi essenzialmente alla non stazZiatedriet
moto, ovvero al coinvolgimento della massa d’aria circostante il corpo nella valutazione di effetti
di inerzia complessiva.

Nel caso particolare in cui si consideri la posizione dell’asse di torsione al quarto di corda del pro-
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Figura 2.2: Carichi aerodinamici di sezione.

filo (dal bordo di attacco) componenti circolatorie e non circolatorie di forza e momento assumono

la forma

_ Pl CC (5 . C.

Lo = 2ot (h+V€+V€+4€> (2.3)
_ PCi,C ; E

Lo ==ty (h+Ve+ 26) (2.4)

c PooCl,C [ C\3 €
Myo = ——Lyc — 2222 (2) 2 2.
vo = —<Lye — 2t (2)7 2 (2.5)

_ PooCl, C E 2 .

Mo = oot (4) Ve (2.6)

in cui ¢ e rappresenta il grado di libertdi torsione del profilof. il grado di liber& di sezione
indotto dal moto di flappeggio della pald, rapresenta la somma del moto dovuto alla vedodit
rotazione e di quello dovuto al lag di pala,, € la dens@ dell’aria,c,, rappresenta la pendenza
della curva del coefficiente di portanza del profila éentifica la corda del profilo. L'angolo
d’attacco della sezione I'angolo compreso tra la corda del profilo e la direzione della velocit
della corrente effettivd’; esso po essere scritto in funzione delle componenti d€lla direzione
rispettivamente ortogonalé&’f) e parallela alla cordd ) nella formaa = tan 1 (Up/Uy).

Dal punto di vista matematico, gli effetti indotti dalla presenza della scia a valle del profilo sono
inclusi nel modello mediante la cosiddettdt Deficiency FunctiorC (k) , ovvero una funzione
che dipende in modo trascendente dalla frequenza ridottavc/2Q2R e che moltiplica i termini
circolatori della portanza. Tali effetti sono riconducibili ad una sorta di “effetto memoria” nel flusso

introdotto dai ritardi di scia a causa del qualé che accade all'istantedipende anche da@iche
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e accaduto negli istanti precedenti.

In definitiva le espressioni di forza e momento sono

L =L¢ C(k)+ Lyc 2.7)

M = M+ Myc (2.8)

Nell'ipotesi di piccoli angoli d’attaccaer e piccole perturbazioni del moto di torsiorepossibile

definire le velocia di sezione nel modo seguente

Up~U=/U+ Ui~V (2.10)

Sostituendo le 2.9 e 2.10 nelle espressioni della portanza e del momento si ottengono le seguenti

espressioni
PocClaCC [ r c.
Lyo =2 4( Up—|—46> (2.11)
Lo = p“;”acv (—Up+ge) (2.12)
0oCl,C [ C\2 : 3c..
_pooclac E 2 .
Mo =—F= (4) Uré (2.14)

Nella trattazione viene inclusa anche una resistenza che tiene conto dell’attrito di forma del profilo.
Tale forza agisce in direzione parallela e verso opposto alla valdcitella corrente e dipende da

un coefficiente costante di natura empirico—sperimentalg.il

. pooclac CdO
2 a

D (U} +U}) (2.15)

E possibile ora ottenere le componenti dei carichi di sezione in direzione normale alla’tpeda (

parallela alla stess&]

1" = Lccosa + Lye + Dsina (2.16)
S = Lesina — Dcosa (2.17)
Per il cosa ed il sina si ha
Ur Ur
oS = — = ————— 2.18
U JU2+U2 (2.18)
sino = _Ue = U (2.19)
U U+ U}
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Sostituendo le espressioni 2.11, 2.12, 2.15, 2.18 e 2.19 nelle equazioni 2.16 e 2.17 trascurando
il contributo della resistenza nellg, in quanto in essa tale termine comparirebbe come rapporto

rispetto alc;, e pertanto<< 1, e confondendo |& conU; nell'espressione delld si perviene a

_ PooClC | ([ Co.. _cr c\?..
T = Bxllet [( UrUp + 2UT6) e(k) - SUp + (4) e} (2.20)
s = = [(UP 2Up€> ey - UT] (2.21)

| carichi aerodinamici ottenuti sono espressi in componenti rispetto al sistema di riferimento di
sezione, pertanto occorre esprimerli nel riferimento pala mediante (indicatp eon figura 2.2,

destra) la seguente trasformazione

L, =5 cos — T sent) (2.22)
Ly =T cosd + S send (2.23)
nella qualg) rappresenta I'angolo di calettamento della sezione considerata.

In definitiva i carichi aerodinamici di sezione in termini di forza nella direzione del moto di lag, di

flap e di momento rispetto al quarto di corda assumono la seguente forma:

L, = PxfaC {— [(—UTUP + gUTé) ck) — SUp + (5)2 e} sene}

> 1 1
+ % { [(U; - gUpé) (k) — %U%] 0050} (2.24)
lo

Ly = 2t { [(—UTUP+ gUTé> C(k) - SUp + (2)26] cose}

+ £ wglac {(UI% . gUpé) (k) — ZZLU%] sene} (2.25)
PooCl,C [ C\2 . 3c.. .
My = =Pt (Z) ~Up+ S+ Ué (2.26)

Come si nota la descrizione dei carichi di sezione risulta in una forma mista tempo—frequenza per
via della presenza della funziogék). E importante sottolineare che, a partire da questa formula-
zione generale possibile ottenere una descrizione quasi—stazionaria dei carichi di sezione valida
per bassi valori della frequenza poneri@) = 1. Tale modelloe ampiamente impiegato in let-
teratura per lo studio della stabdiberoelastica di rotori di elicottero e di sistemi rotore/ala; nel
presente lavoro verutilizzato come riferimento per confronti con i modelli aerodinamici non sta-

zionari pu evoluti.
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2.2.2 Carichi aerodinamici di sezione

Per operatore aerodinamico si intende la matrice delle funzioni di trasferimento che, nel dominio

della frequenza, legano le forze aerodinamiche generalizzate alle piccole perturbazioni dei gradi di
liberta di pala.

Allo scopo di ottenere I'operatore aerodinamico necessario per la successiva fase dell'identifica-
zione del modello ROM: necessario considerare una piccola perturbazione del moto della sezione
di pala rispetto al suo stato di equilibrio in volo assiale per ottenere una forma linearizzata dell’e-

spressione dei carichi in funzione delle veladil perturbazione,,, u; ede.

Innanzituttoe necessario esprimere le velaaili sezione come somma di un contributo corrispon-

dente alla condizione di equilibrio e uno perturbativo

Up = Up +u, (2.27)
Up = Up +uy (2.28)
€ = e+e¢. (2.29)

Sostituendo tali espressioni nelle 2.79-2.26 e trascurando i termini di ordine superiore al primo si
ottengono delle espressioni pky, L,, e M4/R che risultano lineari nelle variabili,, u; ede e

nelle loro derivate temporali. Infine, mettendo in evidenza il termif@»? k¢ (dove con(2, R

e ¢ si intendono, rispettivamente la velacidi rotazione, il raggio e la corda media del rotore) si

ottengono infine le espressioni dimensionali dei carichi di sezione

U,

1
L, = 5p92R26 Gt {[ C(k)sent — ZUTO o 0] il
¢

QR Ci,, QR

[ UPO UTO Up
+ _(2 QR0089 + QR86n9> C(k)] on

b [Goont] s+ [ (5 coss — s sent) c04)]

— :(2)2sen0] QQLRQ} (2.30)
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UPO 0 Up
+ <QQRS nf QR6080> C(k‘)] aOrn
[ Up Unc o Unc S
+ 46089] 02 R + [(QR20059 Q3286n9> C(k)] o
- c 9 C
_ L s (6| Un ¢ 3¢ €
R = (4) r Toraor T3 2R (2:32)

Si noti che nelle precedenti sidefinita conl = ¢ la veloci&a angolare della sezione attorno al
guarto di corda.

Le espressioni ottenute risultano di tipo misto tempo—frequenza quindi occorre trasformarle nel
dominio di Laplace tenendo conto della definizione della frequenza ridotta riferita alla corda media
del profilo k = we/2QR. Raggruppando i termini si ottiene I'operatore aerodinamico di sezione
sotto forma di una matrice funzioni di trasferimento che legano i carichi aerodinamici di sezione
alle variabiliz,, a, e RC che definiscono le velogitperturbative della sezione nel dominio della

frequenza. In forma simbolica i carichi di sezione dimensionali sono dunque

L, Uy
B;=¢q L, [=¢EQGH] g, (2.33)
My/R R¢

Il coefficiente che compare nella 2.83 = 1/2pQ2Réc,, .

2.2.3 Carichi aerodinamici di pala: operatore aerodinamico

Finora sono stati analizzati i carichi di sezione. L'operatore aerodinamico che si desidera deriva-
re nel seguito fornisce i carichi aerodinamici globali agenti sulla pala in funzione esplicita delle
componenti dell’atto di moto rigido della pala. Le sei componenti dell’atto di moto rigido sono
sufficienti per descrivere le veloatidei punti appartenenti alla pala dovute al moto di trascinamen-
to dell’ala. Tale moto darluogo ad un contributo ai carichi aerodinamici di pala in considerazione
del fatto che, dal punto di vista fisico, essi nascono dalla vélalgt corpo. La veloditrelativa dei

punti appartenenti alla pala rispetto al sistema di riferimento paleepsere descritta com velazit
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di deformazione elastica e anche essadaogo ad un contributo ai carichi aerodinamici di pala.
Occorre quindi innanzitutto esprimere le velacitella generica sezione di pala in funzione delle
tre componenti di velodit di traslazione del mozzo, delle tre componenti della veloaitgolare
della pala e della velocitdi deformazione elastica. Le prime costituiscono le sei componenti del-
I'atto di moto rigido della pala, infatti, per un corpo rigido, sigpscrivere la velocé di un punto
appartenente ad esso in funzione della vedoditun altro punto del corpo e della velacangolare

del corpo stesso. Si pudunque scrivere
Up(Z,t) = U (t) + Tp(t) x (£ — Tg) + 7%(Z, 1) (2.34)

nella qualeiy e ¥y sono, rispettivamente, la velogiassoluta di un punto appartenente alla super-
ficie della pala e quella del mozzo, menifgée la velocid angolare assoluta della pala— 7'y
e il vettore distanza tra il mozzo ed il punto della pala consideratbrappresenta la velogitdi
deformazione elastica. Si noti che tutte le velaa@he compaiono nella 2.34 sono da intendersi

come perturbazioni rispetto ai valori corrispondenti alla configurazione di equilibrio.

Figura 2.3: Sistemi di riferimento per la generica sezione di pala.

Poicte si intende considerare I'atto di moto rigido della pala in componenti rispetto al riferimento
pala, e necessario esprimere le velacdi sezione in tale riferimento. In particolagepossibile

esprimere la velodit di un punto appartenente alla generica sezione di pala in componenti nel
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riferimento di sezione,, z. di figura 2.3 (ovvero il sistema di riferimento in cui sono definite le

u, € uy) in funzione delle componenti dell’atto di moto rigido in componenti pala nella seguente

forma:
VR =Ry v (2.35)
nella quale
—cosf 0 senf v — TpR Wy
R, = 0 -1 0 e Vib = e (2.36)
senf 0 cost Vi 4 TpE Wy

nella quale comrpy si € indicato il modulo della distanza tra il punfo a tre quarti della corda
(ovvero il punto in cui sono definite le veloaitdi sezioneu, e u,) ed il mozzo. Si ottengono

dunque le espressioni dj, u; e R¢ considerando che; = vy, u, = vy e( = w;*:

Uy
u, ¢ =Kp(l) Ro(R) v +v* (2.37)
R(

avendo utilizzato le matrici

—cos 0 senfl Esenf 0 & cosl

Kg(l) = | senf 0 cosf Ecosd 0 —&send
0 0 0 0 1 0
e

| 100 0 0 O ]
0100 0 O
001 0 0 0

Ro(R) =

000 R OO
000 0 RO

| 000 0 0 R |

nella qualeé stato postg = r/R. Il vettore colonnav ha sei elementi che corrispondono alle
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componenti dell’atto di moto rigido della pala nel sistema di riferimento pala, ovvero
( 3
Uh
v
,UZ
T N (2.38)
Wiy

y
Wy

wz
\ b)

La velocita di deformazione elastica’ & espressa in componenti nel sistema di riferimento pala.
Per calcolarla conveniente esprimere gli spostameitix, #) indotti dalla deformazione nei punti
appartenenti alla pala come combinazione linear®,giforme modali vettoriali. In particolare si

ha
N,
dl(x, 1) = > gi(t) ®i(x), (2.39)
=1

nella quale i coefficienti? rappresentano le coordinate generalizzate del moto elastico della pala

(nel seguito definite anche variabili lagrangiane) ment@;lsono le funzioni modali (o funzioni

di forma) scelte per descrivere la distribuzione degli spostamenti nei punti della pala e indotti dalla
deformazione della stessa. Le variabili lagrangiane dipendono dal tempo mentre le funzioni modali
sono tempo—invarianti nel sistema di riferimento solidale atesima pala. Derivando rispetto al

tempo la 3.45 si ottiene I'espressione della veboditdeformazione nella forma
N
vix ) =) Gt Bu(x) . (2.40)
=1

A guesto punt@ necessario costruire un vettore che raccolga le forze ed i momenti aerodinamici di
sezione espressi in componenti nel sistema di riferimento pala ed infine procedere all'integrazione
di tali carichi di sezione lungo I'apertura. In particolare tale vetiBrecontiene le due forze in di-
rezionex, € z, (la forza in direzioney, non pw essere calcolata per via della natura bidimensionale

del modello aerodinamico qui descritto) ed i tre momenti attorno aglugsgi e z.

4 ~ 3\
o
Fa L,
~ - R o
B, =1 i b = / Ryo(R) Ruar(6)d L. Sdr— (2.41)
~ 0 ~
M*o MA/R
MY
\ J
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nella quale

-10000- -—100-
01 0 0 O 0 10
Rrc(R)=|0 0 R 0 0| e Ruar(§)=| ¢ 0 0 (2.42)
00 0 R O 0 £ 0
00 0 0 R 0 01
Sostituendo le 2.33 e 2.37 nella 2.41 si ottiene
1
B = ¢ Real®) | [ Ruar(€) BGH Ka(0) de] Ro()
0
1 ~
0

nella quale il coefficienté& e pari aR ¢ e nella quale sk ipotizzato di avere una pala caratterizzata

da una distribuzione costante della corda lungo I'apertura (pereut e dunque: = k).

Definendo conE,;,(jk) il termine integrale della 2.43 relativo ai gradi di libértigidi e con
Eq(jk) il termine integrale relativo ai gradi di libeértelastici ottenuto a seguito della sostitu-
zione della velocd di deformazione elastica in funzione delle variabili modali, e dividendo le
componenti delle forze per il terming)? R* e le componenti dei momenti pef2?R° si ottengono

le espressioni compatte per le forze ed i momenti aerodinamici (adimensionali) di pala nel dominio

della frequenza
Bi(jk) = e, E(R) & (2.44)

nella quale si indicato cong* = [v* q?"]" il vettore che raccoglie i gradi di libextrigidi ed

elastici adimensionali. Nella 2.44 le componenti di traslazione del atto di moto rigido sono state
adimensionalizzate rispetto &k mentre quelle legate alla velogiangolare della pala sono divise

perQ. Il coefficiente\ = ¢/2R rappresenta I'allungamento della pala.

E stato dunque ottenuto I'operatore aerodinanti¢gk) che, nel dominio della frequenza,rap-
presentato da una matrice che ha dimensioni 6 + V,,,] e contiene I'insieme delle funzioni di
trasferimento che forniscono i carichi aerodinamici agenti sulla pala in funzione delle le compo-
nenti dell’atto di moto rigido perturbativo della pala considerata libera di muoversi nel sistema

di riferimento rotante e delle ampiezze modali relative ai gradi di libetastici. Tale operatore
presenta una dipendenza trascendente dalla frequenza che non ne consente la immediata antitra-

sformazione nel dominio del tempo in quanto essa darebbe luogo ad un numero infinito di stati.
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Tale dipendenza si esplica negli elementi della maf¢gh) che moltiplicano 1aC (k) che tiene

conto degli effetti della vortic# rilasciata a valle del profilo.

La completa identificazione del modello ROM per I'operatore aerodinamico di Greenberg necessita
pertanto di due ulteriori passi: la approssimazione razionale matriciale dell'opeEtpre per
eliminarne la dipendenza trascendente dalla frequenza e la definizione di un legame cinematico
tempo—variante che definisca i vincoli tra la pala e I'ala per il tramite del mozzo e dell'albero

motore. Questi aspetti verranno trattati nei due paragrafi seguenti.

2.2.4 Approssimazione razionale matriciale dell’operatore aerodinamico

La formulazione aerodinamica nel dominio della frequenza ha condotto ad un legame lineare tra
le forze ed i momenti agenti sulla generica pala del rotore e le componenti dell’atto di moto rigido
della pala. Come s visto, tale legame rappresentato da una matrice nella quale compaiono
anche termini che sono funzioni trascendenti della frequenza a causa degli effetti legati alla vor-
ticita presente nella scia. La descrizione di tali funzioni di trasferimento nel dominio del tempo
richiederebbe un numero infinito di poli. Una descrizione aerodinamica di questo tipo di fatto li-
mita I'analisi di stabilif del sistema alla sola valutazione dei margini di stabéid inoltre rende
difficoltosa la sintesi di leggi di controllo per applicazioni aeroservoelastiche. L'obiéttigaindi,

guello di ottenere una espressione analitica razionale per I'approssimazione della matrice aerodi-
namica che consenta una analisi di stadbititediante analisi agli autovalori e faciliti notevolmente

la sintesi di leggi di controllo potendo poi esprimere il sistema aeroelastico in forma normale.
L'approssimazione della matrice aerodinamica mediante una forma razionale polinomiale ottenuta
interpolando i campioni in frequenza relativi ai singoli elementi della matrice consente di ottenere
un modello agli stati finiti che& in grado di fornire una rappresentazione notevolmente accurata
dell'operatore aerodinamico nel campo di frequenze di interesse per I'analisi che si desidera con-
durre.

Tecniche di questa tipologia sono molto spesso utilizzate in ambito aeroelastico per lo studio di ali
fisse (si vedano ad esempio [22]-[7]), e sono state applicate in passato per I'analisi della siiabilit
rotori in hover (si veda [6]). Specificatamente, I'approccio seguito nel presente lavoro segue la me-
todologia presentata in [29] eédstrettamente collegata ad una metodologia molto nota denominata

minimum-state techniquetrodotta da Karpel in [22] (si vedano [29] e [8] per le questioni legate
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al confronto tra la metodologia utilizzata nel presente lavoro e quella introdotta da Karpel).

Il modello agli stati finiti adottato nel presente lavardasato sulla seguente approssimazione per
la matrice aerodinamica (si veda [29] per i dettagli della metodologia):

M v
> Dmsm] [Z Rmsm] , (2.45)
m=0

m=0

dove le matriciA,, (di dimensioni pari a quelle dell’operatore aerodinamico da approssiniayge),

E(S)%82A2+8A1+A0+

e R, sono reali (dunque non dipendono dalla frequenza) e piene (ecc@&tg kehe viene scelta

pari alla matrice unitaria).

L'operatore aerodinamic&(s) come detto rappresenta la funzione di trasferimento tra i carichi
aerodinamici e le variabili di stato scelte per descrivere la dinamica della pala; risulta dunque evi-
dente che valutare [B(s) in corrispondenza ad un certo valore della frequenza significa conoscere
la risposta del “sistema aerodinamico” ad un ingresso di véatitipo sinusoidale (con quella
frequenza) in termini di forze agenti sulla pala.

Le matriciA,,, D,, e R,, vengono determinate per mezzo di una tecnica di approssimazione ai
minimi quadrati, applicata al dominio ristretto definito dall’asse immaginario (ovvero si ipotizzano
ingressi esclusivamente di tipo sinusoidale): $i pufatti dimostrare sulla base delle propéetelle
funzioni analitiche di variabile complessa che, una volta ottenuta I'approssimazione della matrice
per valori dis = jw, tale approssimazione valida per qualunque valore complessa ¢ovvero

per ingressi non necessariamente sinusoidali).

La relazione 2.45 prevede I'approssimazione dell’'operatore aerodinamico mediante polinomi del
secondo ordine in generale: in reéaltil comportamento asintotico delle funzioni di trasferimento

tra velocit e carichi aerodinamiéi di tipo lineare come possibile vedere dalle espressioni dei ca-
richi di sezione considerando la presenza delle derivate prime nel tempo delleeselobiz anche

la funzioneC (k) ha un andamento asintotico lineare; per quanto riguarda le funzioni di trasferi-
mento tra gradi di libeét elastici e carichi aerodinamigidi tipo quadratico in quanto la velogiti

deformazione dipende dalla frequenza.

L'approssimazione razionale matriciale espressa dalla 2.85psere pi convenientemente ri-

scritta nella seguente forma
E(s)=Ays®+ A s+A;+C(sI-A)'B (2.46)

nella quale la matric€ (che dipende dalle matri®,,), ha un numero di righe pari al numero
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di forze aerodinamiché/; che I'operatore aerodinami@in grado di descrivere (5 nel caso del
modello aerodinamico sopra descritto) ed un numero di colonne pari al numero & poliee
necessario utilizzare per avere una corretta approssimazionéiejlaLa matriceA (che dipen-

de dalle matriciD,,,) ha dimensioniN, x N,] e la matriceB ha dimension{N, x N¢|.Tutte le

matrici che compaiono nella 2.46 non dipendono dalla frequenza e vengono calcolate a valle del

procedimento ai minimi quadrati.
Applicando la 2.46 alla 2.44 e tenendo conto della forma adimensionale della 2.44 si ottiene:
Bi(5) = [A} 824 +A{5G + A §" + C* 7
(2.47)
f=(sI-A)'B'q
nella quale il coefficiente; & pari a\ ¢, e 5 = sc¢/(2Q0R). Le matrici A;, A; e Ay hanno

dimensioni[N; x (6 + N,,,) e risultano partizionate nel modo seguente (per semipkcitato

eliminato I'apice®)
Av=|Ap AL (2.48)

conAj = 0. Inoltre, A e una matrice quadrata di dimensi@Nj, x N, |, C ha dimensionjN x N,

e B ha dimensionjN, x (6 + N,,)] e sono partizionate come segue:
B=[m ). (2.49)

Passando nel dominio del tempo si ottiene quindi:

Bi(t) =1 [A3 Q" + AT AG + Ajq* + C*r]

(2.50)

t=1[Ar+B*q"
Il vettorer e il vettore degli stati aggiunti introdotti dall'approssimazione agli stati finiti: essi non
rappresentano la dinamica "fisica” legata ai gradi di liaelella pala, ma sono necessari per tener
conto delle dinamiche introdotte nell’aerodinamica dalla presenza della égidla scia.
Dal sistema di equazioni sopra scritto si possono ottenere, una volta noto il vettore dei gradi di
liberta rigidi ed elastici della pala, le dinamiche degli stati aggiunti e delle forze aerodinamiche
generalizzate. Tuttavia il problema nénancora definito completamente per quanto riguarda il
sistema ala/rotore; infatéi necessario legare le componenti dell’atto di moto della pala isolata con

gradi di liberfa dell’'ultima sezione dell’ala attraverso le opportune relazioni vincolari.
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2.2.5 Legame cinematico tra ala e pala

Nel paragrafo precedengestato introdotto il modello aerodinamico per il rotore considerando I'at-

to di moto di ciascuna pala ipotizzata libera di muoversi nel sistema di riferimento rotante.

In questa sezione si introduce il vincolo che la pala sia collegata, tramite il mozzo, all’'ala del
sistema ala/rotore: la sua cinematica e la sua dinamica sono quindi influenzate dal moto di tra-
scinamento dell’ala oltre che dalla deformazione elastica che essa subisce. In tal modo i carichi
aerodinamici di pala risulteranno espressi esplicitamente in funzione dei gradi di litedigiste-

ma e dunque potranno essere accoppiati direttamente alle equazioni della dinamica strutturale per
I'analisi della stabilia.

Per i dettagli sul modello strutturale dell’ala si rimanda ai successivi capitoli, per sufficiente
sapere che, i gradi di libertdel sistema ala/rotore da cui dipende il moto di trascinamento del-
I'ala sono gli spostamenti elastici al tip alare. Definito il sistema di riferimento relativo all’'ultima

sezione di ala in configurazione indeformaa,,, (in rosso in figura 2.4), i sei gradi di libert

I/

inf

Punto di pivot,
traccia dell'asse elastico

Albero motore Yo

Figura 2.4: Sistemi di riferimento albero e ultima sezione.

perturbativi dell’'ultima sezione di ala che inducono il moto del pilone di ala sono tre spostamenti e
tre rotazioni. In particolare, gli spostamenti sono quelli di lag in direziptg, nella direzione ad
essa ortogonale appartenente al piano della sezione nella configurazione indetofmatal in

direzione dell'apertura dell’ala (u). Le tre rotazioni della sezione sono rispettivamehsgdtorno
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allasser, —w attorno all’asse; e v attorno all’asse:. A tali gradi di liber&s vanno aggiunti i
gradi di liberg di pala, che tuttavia non entrano nella definizione del legame cinematico in quanto

descrivono solo il moto relativo della pala rispetto al sistema di riferimento rotante.

Con il termine legame cinematico si intende identificare la relazione matriciale che lega il vetto-
re costituito dalle tre componenti della vel@ciissoluta del mozzo e dalle tre componenti della
velocita angolare assoluta della pala (espresse tutte nel riferimento pala) al vettore costituito dalle
variabili cinematiche dell’ultima sezione e dalle variabili di pala. Naturalmente il legame che si ot-
terra sah tempo variante in quanto I'influenza del moto dell’ala sul moto di ciascuna pala (ovvero

il moto di trascinamento) dipende dalla posizione angolare della pala stessa.

Cinematica della catena ala/albero/rotore

In questa sezione le componenti dell’atto di moto rigido di ciascuna pala verranno espresse in
funzione dei gradi di libeé del sistema ala/rotore, ovvenq,w,$,w’,v’ (calcolate al tip alare). Le
variabili cinematiche citate sono da intendersi come somma di un contributo all’equilibrio e di uno
perturbativo.

L'albero e schematizzato come corpo rigido, pertanto la vaioditun punto appartenente ad esso

e esprimibile come:

Up = Uy + W X (Tp — Tr) (2.51)

dovedy e vp sono rispettivamente la velogiassoluta del mozzo e del centro elastico al tip alare,
e Wy, € la velocik angolare assoluta dell’'albero; essa coincide con la valacigolare assoluta
dell'ultima sezione di ala.

In accordo con quanto riportato nel Rif. [16], la vel@c@ngolare del tip alare esprimibile, nel

riferimento ala deformata al tip, mediante le seguenti componenti:

Wy :¢

wy = 0'sin(0 + ¢) — ' cos(O + ¢) (2.52)

wy =0 cos(© + @) + u'sin(© + ¢)
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dove le variabili cinematiche si intendono calcolate al tip (ovverarperL,,).

La velocita del centro elastico al tip espressa nello stesso riferintedtda da:

0
VEUT =T 4 Vi (2.53)

w
La matriceT e la matrice della rotazione che governa il passaggio dalla terna ala indeformata a
guella deformata (si veda [16]). Le variabili cinematiche che compaiono (esplicitamente e negli
elementi della matric@ 1) sono da intendersi calcolate al tip.
Note le componenti della veloéitir nel riferimento ala deformata al tg possibile ottenere le
componenti di tale vettore nel sistema di riferimento pala; tale trasformagioeeessaria in quanto
(come si ved nel seguito) per le equazioni che descrivono la dinamica di pala si utilizzano le
immagini delle equazioni cardinali nel riferimento pala. In componenti pala la valdeitmozzo
e dunque

VB = Riu, (Vi ey ) (259

tipa
in cui Ry, € la matrice di rotazione che porta dal riferimento dell'ultima sezione di ala in configu-
razione deformata a quello paqamentreﬂtipfp e la matrice emisimmetrica associata al prodotto

vettored,,,, x (fp — Tu):

0 —Wyt wy/
thip
Qtip/\ = Wy 0 —Wyr (255)
— Wy Wyt 0

Nell’equazione 2.54 risulta evidente I'origine della tempo varianza del legame cinematico: la ma-
trice Ry, dipende infatti dalla posizione angolare della pala; in altri termini la tempo varianza
nasce dal fatto che la veloaitel tip alare (chealluogo al moto di trascinamento dell’ala) si pro-
letta, in ogni istante, nel sistema di riferimento che ruota con la pala.

Per quanto riguarda la veloaiangolare assoluta di ciascuna pala, ésdata dalla somma della
velocita relativa di pala rispetto al sistema di riferimento disco rotante, e della \eekegolare di

trascinamento dovuta alla rotazione del riferimento disco rotante stesso:

Dy = @y, + @y, (2.56)

Iper I'espressione di questa matrice si veda il paragrafo 2.3
2per I'espressione di questa e delle altre matrici di rotazione introdotte in seguito si veda in appendice C
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La velocita angolare di trascinamengoproprio la veloca angolare assoluta del disco rotadite

ede pari alla somma di due contributi:
(Ddr = (Ijrd + (Etd = @)rd + (ijtip (257)

doved,, € la velocib angolare relativa del sistema di riferimento disco rotante rispetto al riferi-
mento disco, mentrg,, e la velocia di trascinamento dovuta al moto del riferimento discaeed
pari alla velocia angolare assoluta dell’ultima sezione alared].gée naturalmente nota in quanto

e la velocit angolare di rotazione del rotore; in componenti disco si ha:
0

whi = { (2.58)
Q

Per esprimere tale veloaiingolare nel riferimento patanecessario premoltiplicare la 2.58 per la

matrice che porta dal riferimento disco al riferimento pala ovvero:
W = Rygw, (2.59)

Analogamente si doarprocedere per ld,,;, premoltiplicando la 2.52 per la matrice che porta dal

riferimento ultima sezione al riferimento pala:
W = Ry, witiv (2.60)
In definitiva quindi la veloca angolare assoluta di pala in componenti riferimento palata dalla:

Ry _ Ra Ruwtip
w,"’ = Rbdww +watipwwtip (261)

Anche per I'equazione della veloaiaingolare di pala vale quanto detto per la vedodiél mozzo:
in questo caso la tempo varianza deriva sia dalla maRige , sia dallaR,.
In conclusione, le equazioni 2.54 e 2.61 consentono di esprimere la eedssidluta del mozzo e

la velocita angolare assoluta della singola pala in funzione dei gradi didiloesttsistema; infatti:

e Ry, € Ry SOno matrici di rotazione che dipendono esclusivamente dai gradi diditert
pala, dalla velocd di rotazione della pala e dall'angolo di calettamento dell’albero (si veda

in appendice);
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R, N . . . N
e v, 7 rappresenta la veloditdel centro elastico al tip alare e (come si nota nella 2853)

espressa in funzione delle variabili cinematiche di ala calcolate al tip;

e 2, " dipende esclusivamente dalle variabili cinematiche di ala al tip alare (si veda I'equa-

zione 2.52 e la 2.55);

° wZ?dd € una costante®,,;;, dipende dalle variabili cinematiche di ala calcolate al tip (si veda

equazione 2.52).

E dunque possibile scrivere:

Re
Vi

= f(thipa Watip, ¢wtip> t) (262)

Wp

Operatore cinematico

La relazione 2.62, ottenuta nel paragrafo precedente, contiene un numero di termini tale da rendere
oppurtuno I'impiego dell’ordering scheme descritto nel paragrafo 5.3.5 per valutare I'importanza
del contributo di ciascun termine. Inoltre nella funzidheono presenti numerose non linearit
dovute al prodotto di gradi di libeatche compaiono di fatto sia nelle matrici di rotazione, sia nei
vettori che devono subire il cambiamento di sistema di riferimento; pasckesidera ottenere un
legame cinematico lineare necessario procedere alla linearizzazione delld gradi di liberta
del sistema vengono scomposti in un contributo all’equilibrio (identificato dal pédieedi un
contributo perturbativo. Trascurando in questo processo i termini di ordine superiore al primo si
ottiene il legame cinematico tra I'atto di moto rigido perturbativo della pala ed i gradi didilett
sistema:

v =Ki(Ve, 2, 1) x + K;(2,1) % (2.63)

nella quale ilv raccoglie le perturbazioni delle componenti dell’atto di moto rigido della pala nel

sistema di riferimento pala ed il vettore dei gradi di lildgverturbative costituito dagli spostamenti

66



elastici al tip alare, dalle rotazioni dell’'ultima sezione dell’ala. In forma simbolica si ha dunque:

( )
[

Vi

v==x .. , X=1q ¢ - (2.64)

Wp w

Si noti che non compare tra i gradi di libato spostamento in direzione dell’apertura dell’ala: tale
spostamente posto pari a zero in quanto, come si \&edel seguito, I'al& considerata inestensibile
assialmente.

E possibile distinguere tali matrici in un contributo costante nel tempo e uno tempo variante; in

particolare si ha:

Ko, = CK;+ CK., = CKS sen(Qt — 1) + CKC cos(Q — ) + CK o
K;;, = CD,;+ CD_y = CDS sen(Qt — 1) + CDC cos(Qt — 1) + CD o5t

Le matrici tempo—varianti che compaiono nella precedente hanno dimer@igrig e dipendono
essenzialmente dal valore (calcolato nella configurazione di equilibrigydi¢, v', w’, ¢ al tip.

E opportuno, in questa sede, fornire un esempio degli elementi presenti nelle igted; per
meglio comprendere |'origine dei termini tempo—varianti nel legame cinematico. Tale dipendenza
dal tempo delle matrici cinematiche legata al moto del sistema di riferimento pala (nel quale
sono definite le componenti dell’atto di moto rigido della pala) rispetto dal sistema di riferimento
dell'ultima sezione alare in configurazione deformata. Inoltre, la dipendenza di tali matrici dalla
velocita V,, deriva dalla variazione nel tempo delle componenti della velatiiavanzamento nel
sistema di riferimento disco rotante. Per meglio comprendere queste considerazioni si consideri un
rotore dotato di pale rigidamente connesse al mozzo, ovvero non dotate di gradi di dilaestici
corrispondenti ai moti di flap e lag. Si consideri ora una perturbazione del moto del tip alare di tipo
traslatorio in direzione dell'assg; e una di tipo rotatorio attorno all’assg: esse corrispondono

alla traslazione indotta dal flappeggio dell'alaL,,, t) e dalla rotazione della sezione al tip indotta

dal lag di alav'(L,,t). Il moto traslatoriow(L,,,t) induce delle veloc# di trascinamento nei
punti appartenenti alla pala; in particolare, nel sistema di riferim@&oesso dax luogo a due

componenti tempo varianti di tali veloait

v® = cos(2t), V¥ = —w sin(Q). (2.65)

67



Albero motore

Figura 2.5: Sistemi di riferimento disco e sistema di riferimento pala (nel caso di pala rigidamente

connessa con il mozzo).

Inoltre, la rotazione del pilone dovutavq L., t) induce una velocit perturbativd’,,v'( L., t) che,

in direzione dell'assg, ha componenti
V" = Vo v sin(Q2t), o¥% = Vo' cos(Qt). (2.66)

Le espressioni 2.65 e 2.66 costituiscono un esempio degli elementi tempo—varianti che compaiono

nelle matrici cinematiche.

2.2.6 Modello aerodinamico ROM per il rotore

La definizione dell’'operatore aerodinamico come insieme di funzioni di trasferimento nel dominio
della frequenza tra le componenti dell’atto di moto rigido della pala, i gradi di &balestici e le

forze generalizzate, la sua successiva approssimazione razionale matriciale ed infine la definizione
dei vincoli di natura cinematica che legano il moto della pala al moto dell’'ultima sezione alare
attraverso il mozzo e I'albero motore, consentono di identificare infine il modello di ordine ridotto

basato sul solutore aerodinamico derivato dalla teoria di Greenberg.

Come saa chiaro nel seguito, I'accoppiamento con le equazioni della dinamica struttustdéo
impostato utilizzando i carichi aerodinamici in forma dimensionale. Pertanto, con riferimento alle

equazioni 2.50, moltiplicando gli elementi delle matrici relativi alle forze per il coefficiente?*
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e quelli relativi ai momenti pep)? R, si ottiene

B.(t) =c1p [A2 N4+ A1 Mg+ Agq+ Cr]
(2.67)
r=1[Ar+Bgq]
nella quale com si € indicata la densatdell’aria.
Sostituendo le equazioni 2.63 che descrivono I'atto di moto della pala in funzione dei gradi di libert
perturbativi del sistema nell’espressione dei carichi fornita dalla 2.6 7Gslipalmente identificare

Il modello ROM basato sul solutore aerodinamico di Greenberg nella seguente forma

B.(t) =Dy(t) % + Di(t) x + Dy(t) x + ¢; pCr
(2.68)
t=3[Ar+H,(t)x+Hy()x],

nella quale le matrici periodiche che compaiono sono partizionate nel seguente modo

D;(t) = [D4(1) DY(t)] e H;(t) = [H() HJ(2)) (2.69)
e risulta

Di(t) = e pATK (1),

Di() = Al

Di(t) = e p {ATK(L) +Ko(t)] + ATK () ],

D) = Al

Di(t) = cip [ATKo(t) + AJKo (1)) |

Di() = Al

Hi(1) = B'Ki(1),

Hi() = 0,

Hi(t) = BKy(t)

Hi(t) = B

Dato come ingresso una fissata legge di variazione temporale del moto perturbativo dell’'ultima
sezione dell’ala, la relazione 2.68 fornisce, istante per istante, i corrispondenti carichi aerodinamici

agenti sulla pala del rotore.
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2.3 Modello aerodinamico per l'ala

In questa sezione verraffrontato il problema dell'identificazione di un modello di ordine ridotto
per la descrizione dei carichi aerodinamici agenti sull’ala. Anche in questo caso saatterr
legame esplicito tra forze (e momenti) e gradi di libedel sistema in analogia con quanto visto
per il rotore. La differenza fondamentadeche in questo caso il modello ROM &aa coefficienti
costanti: infatti anche in questo caso I'alasoggetta ad un moto di trascinamento (quello della
fusoliera), tuttavia essa nel sistema di riferimento solidale alla fusolier& mornotazione. In altri
termini, la descrizione cinematica dell’ala utilizza dei modi che sono tempo—costanti nello spazio
solidale alla ala, diversamente da quelli utilizzati per la descrizione dell’atto di moto rigido della

pala.

2.3.1 Sistemi di riferimento e descrizione cinematica
Nel seguito si fa uso dei seguenti riferimenti cartesiani ortogonali:

1. Riferimento ala indeformata Ozyz:
ha origine nel centro elastico della sezione alla radice, asfieetto lungo I'asse elastico
indeformato, assg orizzontale e assediretto in modo che la terna si destra. Tale sistema

di riferimento vera indicato nel seguito con il sSimbofg;.

2. Riferimento fusoliera Oxyyz;:
e il riferimento ottenuto dal precedente mediante una rotazione attorgosaguendo la

regola della mano destra, di un angolo pari all’angolo dielro

3. Riferimento di sezionePr(:
in configurazione indeformata questo riferimestottenibile da quell®zyz attraverso una
rotazione di un angolo pari al calettamertioattorno I'asser. A deformazione avvenuta

occorre considerare anche I'effetto della torsione elastica.

4. Riferimento ala deformata Pz'y'z’' di versori:
guesta terna, solidale alla generica sezione di trave, ha origine nel generico punto materiale
P dell’asse elastico. In particolare I'assee ortogonale alla sezione trasversale e tangente

all'asse elastico deformato, mentre gli agse 2’ sono contenuti nel piano della sezione e
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Figura 2.7: Calettamento della sezione prima (sinistra), e dopo la deformazione (destra).

diretti secondo gli assi principajie ¢ della stessa. Tale sistema di riferimento gandicato

nel seguito con il simbol®,.

Nel procedimento che vexutilizzato per la definizione del modello aeroelastico per Eateces-

saria la conoscenza dei sistemi di riferimento illustrati in precedenza ma anche la conoscenza degli
aspetti cinematici legati al particolare modello utilizzato per schematizzare I'ala. ebsggore-
sentata con un modello di trave, ovvero di continuo monodimensionale dotato di struttura locale
(sezioni) con gradi di libe# nel piano (lag), fuori del piano (flap) e di torsione; in particolare le
equazioni della dinamica strutturale sono ottenute dal modello non lineare di pala elastica hingeless

di Hodges e Dowell nelle quali I'ala vista come una trave rettilinea, di materiale omogeneo ed
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Figura 2.8: Riferimento ala deformata.

iIsotropo a comportamento elastico lineare. Si intende ora ricavare la relazione che, a partire da
una configurazione indeformata, consente di calcolare la posizione dei punti dell’ala a seguito di
una deformazione nel campo dei moderati spostamenti. In particolare il modello di trave adottato
ipotizza che le sezioni della trave rimangano rigide pertanto la posizione di un qualunque punto ad
esse appartenentéandividuabile dalla conoscenza della posizione dell'asse elastico a seguito della
deformazione e della rotazione di torsione attorno al medesimo asse subita dalla sezione in esame.

Un punto dell'asse elastico in configurazione indeformata ha coordinate rispejtodate da:

r={ 0 (2.70)

mentre a deformazione avvenuta lo stesso punto materidecaerdinate individuate da

r+u
r = v (271)
w

essenda:(z,t),® v(z,t) e w(x,t) gli spostamenti elastici assiali, a flessione nel piano e fuori del

piano, rispettivamente. Per poter caratterizzare la cinematica di un qualsiasi altro punto materiale

3Per completezza descrittiva si considera anche lo spostamento assiale ma, nel modello di ala di tiltrotor questo

grado di libera ver@a eliminato in accordo con le considerazioni riportate in seguito.

72



appartenente al piano della sezian@ecessario individuare I'assetto di quest’ultima rispetto la
ternaOzyz; €sso si ottiene facendo riferimento agli angoli di Eulgrg, 9, associati alla sequenza

di rotazioni con la quale la tern@xyz va a sovrapporsi alla ternaz’y’ 2’

e rotazione di angolg intorno all'asse:: xyz— z112
e rotazione di angol@ intorno all'assey; : z1912 — z'y; 2

e rotazione di angold intorno all'asser’ : 'y 2o — z'y'2’

E evidente chein configurazione indeformata I'unico angolo di Eulero diverso da zaitasgolo

di calettament® = 9. La matrice di rotazione che governa il passaggio dalla tExng a quella
Pzx'y'2' € quindi rappresentato dalla matrifeottenuta dal prodotto delle tre matrici associate alle
rotazioni indipendenti di Eulero . Nel Rif. [16], sono esplicitate le componenti di questa matrice
in funzione delle variabili cinematiche del problema; trascurando i termini di ordine superiore al

secondo nelle variabili suddette, la trasposta ha espressione:

[ ) ()’ ]
1— 5 " g —V'Cg 5 — WS4 V'sg g — Weg g
(UI)2 (UI)Q
TT = UI |:1 - T C®+<13+v’w’ - 1 - T S@_;'_é_i_vlwl (2.72)
(w')? (w')*
w' |:1—T 5®+q; 1—T C@_i_qg

nella quale corg e s si sono indicate rispettivamente le fuziamis(CJ) e sin(CJ), con’ si e

indicata la derivata dil secondo rispetto @, mentreg, dato da

6=+ /m v"w'dz (2.73)
0

rappresenta la variazione di calettamento geometrico della sezione, dovuta alla rotazione di torsione
cui si somma un termine di ordine due dovuto alla variazione di orientamento dell'asse elastico (si
veda [16]).

Le considerazioni che seguono sono rivolte alla comprensione degli sviluppi analitici necessari per
la definizione del modello ROM per I'ala. In particolare esse saranno utili per la definizione del

modello aerodinamico 3D che vardescritto nel paragrafo 3.5. Considerazioni del tutto analoghe
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sono necessarie per la formalizzazione del modello strutturale dell’ala: uno schema degli sviluppi
necessari per la definizione di tale modello strutturale dell'alaavpresentato nel paragrafo 5
mentre per i dettagli si rimanda al lavoro [41]. Si consideri I'ala in configurazione indeformata: in
essa sono stateggconsiderate alcune rotazioni rigide quali quelle di passo, di precone e di sweep;
guest'ultima avviene in un piano parallelo al piano alare risulta positiva se in direzione opposta
alla velocit di avanzamento. Le grandezze che si riferiscono alla configurazione indeformata della

struttura saranno nel seguito indicate con un pedice zero.

SiaZp il vettore posizione del punt® della pala nella condizione deformata, in ¢usia apparte-

nente al contorno di una sezione qualunque della struttura. Lo spostameatsaggetto il punto

P & definito comelp = 7p — Zp,, dovexp € la posizione dP dopo la deformazione elastica.

La posizione del generico punt® della sezione piiessere individuato come somma del vettore

che individua la traccia dell’asse elastico per quella sezione e del vettore distanza tra tale traccia ed

il punto P; in altri termini
Tpy = Teg + Ty (2.74)
Analogamente, nella configurazione indeformata & gerivere
Tp =T+ Ty (2.75)
Per calcolare lo spostamenﬂa si pw dunque scrivere
dp = d, 4 7y — 7y (2.76)

dove cond, si & indicato lo spostamento dell'asse elastico. La differenza vettotiale;, rappre-
senta di fatto la variazione che la distarzasubisce a seguito della deformazione. Tale variazione
pud essere calcolata ricordando che sotto I'ipotesi di rigidifinita delle sezioni si puscrivere,

nel sistema di riferimento indeformato utilizzato in [16] (ovvero la tetha; )
rg = r:[‘TI‘d0 (277)
e dunque

dp =d. + (T" —1I) rg,. (2.78)
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2.3.2 Ordering scheme

Le relazioni che si ottengono seguendo il processo descritto nella definizione della cinematica (e,
come si vedt , della dinamica) del sistema ala/rotore sono fortemente non lineari e contengono
un numero di termini tali da rendere opportuno lo sviluppo di un ordering scheme che permetta di
valutare i diversi contributi ed eventualmente ridurre le non lin@agiguindi i termini in gioco.
Questoe ancor pil necessario se si pensa che, per via della formulazione adottata ifsgdamo

corpo della catena multibody e come tale influenza cinematicamente tutti i corpi a valle (nella
fattispecie albero e rotore), rendendo il numero di termini di fatto ingestibile. Entrando in dettaglio
si pud dire che le variabili del problema sono confrontate con la lunghezza dell’ala ed in particolare
introducendo un parametro di piccolezzai puw affermare ragionevolmente che gli spostamenti
adimensionaIiLLw e siano di ordine mentre per lo spostamento assiale si ritieneglufneia di
ordinee?; per la torsione, nella parte strutturale I'anggleerra definito piccolo rispetto all'angolo

0, nel senso chein ¢ &~ ¢ ecos ¢ ~ 1, mentre nella parte aerodinamiga © verranno definiti
piccoli, nel senso chen(O + ¢) ~ (0 + ¢) ecos(© + ¢) ~ 1.

Le coordinate) e ¢ sono dello stesso ordine di grandezza della corldello spessoredel profilo

della sezione di ala, e possono avere lo stesso ordine di grandezea dQuanto dett@ riassunto

dalla seguente tabella :

i =o)? | ;=0

L =o(e) | A=ofe)

¢ = o(e) © =o(1)

7 =o(1) © (solo per forze =o(¢)
aerodinamiche)

o) | R TR = o)

i =olE) | £ =00)
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2.3.3 Carichi aerodinamici di di sezione

| carichi aerodinamici agenti sull’ala sono ottenuti adattando il modello quasi-stazionario di Green-
berg, esposto nel paragrafo 2.2 per il rotore, per descrivere i carichi di sezione che vengono suc-
cessivamente integrati lungo I'ala secondo quanto previsto da un approccio gttipdheory In

guesta sezione veriillustrato il procedimento per il calcolo dei carichi di sezione.

Facendo riferimento alle espressioni 2.20 e 2.21 che esprimono i carichi aerodinamici di sezione
T ed S nel sistema di riferimento di sezione, si possono calcolare le componenti di tali carichi nel

sistema di riferimento ala indeformatary > mediante la trasformazione

L,=2S—T (6+¢) (2.79)
L,=2T+S (0+¢) (2.80)

nella quale gli angoli di calettamento sono stati assunti piccoli in quanto si sta trattando I'aerodi-
namica di un’ala; la stessa ipotesi nerstata fatta nelle 2.22 e 2.23 in quanto non valida per un
propeller. Le espressioni péy, L, e M, sono dunque ottenibili dalle 2.79, 2.80 e 2.26 sostituendo
sen(0 + ¢) = (6 + ¢) ecos(0 + ¢) = 1).

Per esprimere i carichi aerodinamici in termini di gradi di libestastici, occorre esplicitare la di-
pendenza delle componenti di vela@dit;, Uy edé da quest’ultimi; il tuttoe ottenibile se si osserva

che esiste il seguente legame tra le componenti del vettore weloaie! sistema di riferimento ala

indeformata ed ala deformata:
U =i+ (Vo +0)] + 0k = Ugi +Urj + Upk' (2.81)

cosa questa che permette di scriere

Ra Ri
Ug U
Ur =T< 04V, : (2.82)
Up W

Tenendo in considerazione 'ordering scheme adottato (paragrafo 2.3.2), ed osservando inoltre che

¢ € la componente della veloaitangolare della sezione attorno all’'agseal second’ordine si

“Per lo spostamente si veda quanto detto in precedenza.
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ottengono le seguenti espressioni:

Up = Us + 0

Up = —UOO(®+¢+/ v'w'dz) + i — (O + ¢)i . (2.83)
0

¢=¢

Nell'ottica di un’analisi perturbativé necessario esprimere le velaaditi sezione come somma di

un contributo corrispondente alla condizione di equilibrio e di uno perturbativo

Up = Up,+u,

Upr = Up+u - (2.84)

€ = ¢ +¢
Procedendo dunque alla linearizzazione delle espressioni ottenute sostituendo le 2.84 nelle 2.83 e
quindi nelle 2.79 e 2.80 si guottenere il legame lineare tra i carichi aerodinamici di sezione e gli
spostamenti dell'asse elastico in corrispondenza alla sezione considerata. In particolare, in forma

matriciale, si ha

L, B B v
L, = M(@jk) { & p+Dk) S w ¢ +K@GE) { w (2.85)
M, ¢ ¢ ¢

nella quale le matridM, D e K hanno dimensior|B x 3] e dipendono dalla frequenza per via della
presenza della funzior® k). Come si nota la forma di tipo misto tempo—frequenza.
2.3.4 Operatore aerodinamico e identificazione del modello ROM

L'identificazione dell’operatore aerodinamico, e, successivamente, del modello ROM per l'ala ri-
chiedono una serie di passaggi che sono legati alla metodologma stiaga scelta per la soluzione

del problema aeroelastico. Innanzitutto si utilizza la ricostruzione cinematica dei gradi c libert
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perturbativi di ala su base modale secondo quanto illustrato nel capitolo 1 e riportata di seguito

N

v(zt) = > v(t) ¥y(x) (2.86)
w(x,t) = ij(t)lllj(:v) (2.87)

Olr,t) = Y dult) On(z). (2.88)

per esprimere le variabili cinematiche di ala in funzione delle ampiezze modali (nel seguito raccolte
nel vettoreq™). Nelle 2.86-2.88, le funzioni modall;, ¥, e ©, sono rispettivamente i modi
fondamentali di vibrazione di una trave incastrata/libera. Si ottiene in questo modo un legame
tra le forze aerodinamiche di sezione e le ampiezze modali. Tale legammpo—invariante e
presenta una dipendenza trascendente dalla frequenza. A queste@metessario calcolare le
forze generalizzate secondo quanto richiesto dal metodo di Galerkin proieftanfip e M, sui

modi elastici secondo le
L
f;:—/ L, ¥;(x)dz
0
L
== / L, V;(z)dx (2.89)
0
L
ml = —/ M, ¥;(z)dx
0

per ottenere leV,,, = N; + N; + N, forzanti che dovranno essere accoppiate con le equazioni
modali che descrivono la dinamica della struttura. Definendo |l veﬂ;f)rme raccoglie eV,
forze generalizzate, ed il vettoég’ che raccoglie le ampiezze modali relative alle variabili di ala,

Si pw scrivere

~

£ = M(jk) g + D(jk) ¢* + K(jk) q”, (2.90)

a

la quale presenta ancora una forma mista tempo/frequenza. Trasformando la precedente nel domi-

nio di Laplace, e ricordando chie= wc/2V, si ottiene
k-
£2(k) = |- M(k)+J - D(k) + K(k) | 9%, (2.91)

nella quale se postor = ¢/2V,,. Si giunge dunque a definire I'operatore aerodinamico per 'ala

nella forma di una matric&,,(jk) di dimensioni[V;,; X N;,] | cui elementi rappresentano, nel
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dominio della frequenza, le funzioni di trasferimento tra ampiezze modali e forze generalizzate.

Formalmente risulta dunque

(k) = BEu(jk)§". (2.92)
Per definire il modello ROM per l'ala basato sul solutore aerodinamico di Greenberg occorre
applicare all’'operatore aerodinamico definito I'approssimazione razionale matriciale descritta nel

paragrafo 2.2.4 per quanto attiene al rotore. In questo caso la 2.47 si deve riscrivere nella forma
fo(s) = [AY (5)2 + AV5 + A¥]@¥ + C¥ v
, (2.93)
g (51 _ Aw)—le qw
nella quale cors si € indicata la variabile adimensionale di Laplace la cui parte immaginaria

corrisponde alla frequenza ridotta.

Gli N¥ stati aggiuntir® che derivano dall’'utilizzo dell’approssimazione razionale sono sostan-
zialmente legati, coxome visto per il rotore, agli effetti di non stazionagietella scia rilasciata
dall'ala.

Antitrasformando la 2.93 si giunge alla completa identificazione del modello ROM a coefficienti
costanti che descrive le forze aerodinamiche generalizzate agenti sull’ala in funzione esplicita e

lineare delle variabili lagrangiane utilizzate per la descrizione della deformazione dell’ala. Si ha

dunque
fr(t) = DY + DY §* + DY ¥ + C¥ 1"
, (2.94)
i = A" + HY q*
nella quale
Dy = 7°Aj,
DY = 7AY,
Dy = Ay,
A" = 1/TA",
Hy = 1/7B".
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Capitolo 3

Modelli aerodinamici di ordine ridotto

basati su solutori 3D

Nel presente capitolo verranno illustrati i passi che consentono di identificare un modello ROM per
il calcolo dei carichi aerodinamici non stazionari agenti sulle pale del rotore e sulliakvpluto

rispetto a quello descritto nel capitolo precedente. In particolare, sulla falsa riga di quawistgi

nel capitolo 2, si illustrex in questa sede la procedura di identificazione di un modello ROM che

si basa su un solutore aerodinamico 3D, non stazionario scritto nel dominio della freqgenza e basato
sul metodo agli elementi di contorno (BEM, dall'ingléBeundary Element Meth@dLa specifica

natura del solutore aerodinamico utilizzato comporta alcune differenze rispetto all procedura gi

illustrata; tali differenze verranno rimarcate nel corso della trattazione.

L'ipotesi di partenza per l'identificazione del modello RG&che il moto del rotore (e quindi i
carichi aerodinamici agenti sulle pale dello stesso) sia influenzato da quello dell’ala per il tramite
del pilone. Si tratta pertanto di un tipo di interazione di carattere cinematico.

Un secondo tipo di interazione tra rotore ed @ldi carattere aerodinamico edegato alla distor-

sione della scia rilasciata dalle pale rotoriche indotta dalla presenza dell’ala. Tale fenomeno, anche
in assenza di perturbazioni del moto dell'ala genera carichi aerodinamici non—stazionari sulle pa-
le. Linclusione di tali effettie realizzabile utilizzando un solutore aerodinamico nel dominio del
tempo che sia in grado di calcolare, ad ogni istante e mediante una procedura non lineare, la forma

della scia rotorica. Tale solutogestato sviluppato nel corso del presente lavoro di tesi basandosi
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su un solutore BEM insieme ad una metodologia di accoppiamento con il modello ROM lineare (si
veda capitolo 4) che varidentificato in questo capitolo. Tale accoppiamento consente, come si
vedr, di tener conto, seppur in misura approssimata, dell'interferenza aerodinamica tra rotore ed
ala dovuta all'interazione tra la scia rotorica e la superficie dell'ala. In ogni caso, il modello ROM
presentato nel presente capitolo rappresenta uno strumento di previsione del comportamento del
sistema ala/rotore piuttosto semplice e utile per la fase di progettazione preliminare e per la sintesi

di leggi di controllo pur trascurando l'interazione di natura aerodinamica interazionale.

I modello ROM che si ottea e , analogamente a quello basato sul solutore di Greenberg, lineare,
a coefficienti periodici e descrive i carichi aerodinamici non—stazionari agenti sulle pale del rotore
in presenza di una perturbazione del moto in condizioni di crociera di un sistema ala/rotore. Oltre
agli effetti legati all’aerodinamica interazionale vengono trascurati anche quelli legati a fenomeni
transonici e viscosi la cui descrizione richiederebbe un modello matematico non lineare.

Viene pertanto preso in considerazione il problema di un sistema pilone/rotore isolato in moto
assiale in un flusso potenziale. Le perturbazioni del moto del pilone si intendono rappresentative
del moto dell'ultima sezione dell’ala ceisolidale il pilone nel caso di una configurazione tiltrotor

0 pod.

Per quanto riguarda la definizione dei sistemi di riferimento e alla schematizzazione del rotore, si
fa riferimento al capitolo 2. Dapprima verillustrata la procedura di identificazione dell’operatore

aerodinamico.

Per quanto riguarda l'identificazione del modello ROM, il moto della patagasere visto come
sovrapposizione di un contributo legato all’atto di moto rigido del rotore (ovvero il moto di trasci-
namento del sistema di riferimento rotante) e di uno elastico legato alla deformazione delle pale
(ovvero il moto relativo delle pale rispetto al sistema di riferimento rotante). Questi due contributi

verranno nel seguito trattati separatamente.

3.1 Modello aerodinamico del rotore

In questo paragrafo vexrpresentato il modello utilizzato per determinare i carichi aerodinamici
agenti su ciascuna delle pale del rotore. In particolare si a#rimetefinire un’operatore aerodi-

namico che, nel dominio della frequenza, lega tali carichi alle condizioni al contorno cinematiche
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sulla pala.

Analogamente a quanto visto nel capitolo 2 per I'operatore aerodinamico di Greenberg, adottando
una metodologia agli stati finiti sarsuccessivamente possibile ottenere una approssimazione ra-
zionale, nella dominio della frequenza, di tale operatore.

Questa metodologia consente, in sintesi, di esprimere i carichi aerodinamici di pala nel dominio
del tempo e quindi di inserirli nelle equazioni che governano la dinamica della pala stessa.

Il solutore aerodinamico utilizzate basato su principi primi, ovvero sulle equazioni di conserva-
zione di massa e quarditi moto scritte nell'ipotesi di flussi non viscosi. Essi grado, per la

sua natura tridimensionale, di tenere in conto dei complessi fenomeni di interazione aerodinamica
che si verificano in un rotore in volo assiale. In particolare, ciascuna pala del rotore genera una scia
vorticosa che descrive un’elica con asse parallelo all'asse del rotore stesso e che induce nel campo
fluidodinamico un campo di veloéit(velocit indotta) che altera sensibilmente la distribuzione dei
carichi aerodinamici sulla pala. Inoltre la sé&aresente non solo a valle del profilo, ma anche al

di sotto di esso; infine ciascuna p&aoggetta agli effetti dovuti alla tridimensionalidel flusso e

alla interazione con le altre pale e con le loro scie.

3.1.1 Equazione integrale di contorno

In questa sezione verdescritto il solutore aerodinamico 3D ottenuto dall'applicazione del meto-
do agli elementi di contorno (nel seguito indicato con I'acronimo BEM) per flussi potenziali non
stazionari. In questa sede le considerazioni partiranno dalla formulazione integrale scritta nel do-
minio del tempo mentre per i dettagli sulla sua derivazione si rimanda all’'appendice B. || metodo
proposto si basa sulle ipotesi di flusso incomprimibile, non viscoso e irrotazionale all'istartie
(flussopotenzial¢, che consentono di intreodurre una funzione potenziale per la \&lpahe
soddisfa I'equazione di Laplace. L'imposizione delle condizioni al contorno sul corpo e sulla scia
e della condizione di assenza di perturbazione all'infinito, consente di pervenire alla formulazio-
ne del problema di Neumann esterno per I'equazione di Laplace esteso al caso di flussi portanti

(ovvero con presenza di scia).

L'ipotesi di flusso incomprimibile nog da considerarsi limitativa per il modello introdotto. L'in-
troduzione degli effetti di comprimibilét nella formulazione potenziale di fatto comporterebbe solo

lievi correzioni all'impianto complessivo del modello qui introdotto. Per quanto riguarda I'ipotesi
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di flusso non viscoso, essa viene introdotta sia gereghcondizioni di volo lontane dallo stallo,
il contributo dei termini viscosi al tensore delle tensi@nirascurabile (oltre che piuttosto com-
plesso da valutare), sia pegcha viscosih influisce soprattutto sul calcolo della configurazione

all’equilibrio e non tanto sull’analisi perturbativa attorno ad essa.

Partendo dalla formulazione differenziale in appendice e applicando il metodo delle equazioni in-
tegrali di contorno (si veda [17]) si ottiene la cosiddetta equazione integrale di Green per il caso
di flussi incomprimibili e potenziali. Essa fornisce il valore del potenziale di velqmr un punto

identificato dal vettore posizioné& nella seguente forma:

P = [ (5e6 -5 )as@ - [ ) (aefe)as@) @)

dove:

e S e Sy rappresentano rispettivamente la superficie (chiusa) del corpo e e quella della scia.
In particolareSy, € la superficie costituita da tutte le particelle fluide che sono entrate in
contatto con la superficie del corpo lasciandolo in corrispondenza del bordo d’uscita;

¢ la funzione di punto

-1
dr || 7 — o |

rappresenta la sorgente unitaria soluzione dell’equazione di Laplace, mentre la sua derivata

G =

normale rappresenta il potenziale dovuto alla presenza di una doppietta di anteritaria

nel campo;

o Ay rappresenta la differenza di potenziale attraverso la scia; in particolare per ogni punto
della scia esse dato dal salto di potenziale che esisteva al bordo di uscita nell’istante in cui

tale punto sk staccato dal bordo stesso;

e E(Z,) e definita come:

1 Vf*GVF
E(X*): % Vf*ESB
0 VZ.€ Vg

\

nella quale coVy e Vi sono indicati rispettivamente il volume del dominio fluidodinamico

esterno al corpo e il volume interno al corpo stesso.

83



Si noti che nell’equazione 3.1 la presenza del corpo nel campo compare nel termine dal primo
termine integrale: esso viene rappresentato in termini di una distribuzione di sorgenti di éntensit
dp/0n e di doppiette di intensity (valutato sul corpo).

La scia inveced rappresentata come una distribuzione di doppiette sulla superficie geometrica de-
finita dal luogo dei punti spazzati dal bordo d'uscita della pala, equivalente ad uno di vortici, di
intensigt A .

SeZ, e nel campo, I'equazione 3.1 pe@ssere utilizzata per calcolare il potenziale in un qualunque
punto del campo in funzione del valoredie ¢ /0n suSy e di Ap suSy, . Per calcolare il valore

del potenziale nei punti appartenenti alla superficie del corposugilizzare la stessa equazione
facendo tendere, in un processo al limitead un punto diSg; in tal caso infatti il valore dip(Z,)

tende al valore dp in quel punto diSp (da questo processo deriva il valar che la funzione

E(Z.) assume sulla superficie del corpo). In altri termini, per i pun&igliI'equazione del poten-
ziale @ una condizione di compatibgittray e dp/dn suSg e Ap suSy. Si noti chedg/on su

Sg € nota dalle condizioni al contorno sulla superficie del corpo, mekiresu Sy, € nota dalla
“storia” del flusso negli istanti precedenti a quello attuale. Quest’ultimo aspetto va sottolineato in
guanto lipotesi di presenza della scia in un flusso potenziale introduce una sorta di “effetto me-
moria” nella soluzione: il campo di veloéiin un certo istante dipende daahee successo negli

istanti precedenti.

3.1.2 Formulazione BEM nel dominio della frequenza

Nell'ottica di poter effettuare una analisi di staldlitiel sistema aeroelastico ala/rotore mediante
un’analisi agli autovalori¢ necessario passare nel dominio della frequenza per ottenere un legame
lineare tra i carichi aerodinamici agenti sulla pala e i gradi di Iébedelti per la descrizione cine-
matica delle condizioni al contorno sul corpo. La formulazione otteawtlida per configurazioni

nelle quali la scia rilasciata dal corpo portante in esame risulti fissa rispetto ad un sistema di riferi-
mento solidale al corpo stesso (come accade per esempio per le ali in moto traslatorio, per rotori in

hover e per propeller in moto assiale).

E importante sottolineare che la formulazione presentata nella presente sediirtatto generale
e vale sia per rotori dotati di pale rigide che per rotori con pale flessibili. La differenza sostanziale

si ha nella definizione delle condizioni al contorno sul corpo. Infatti occorre tener presente che
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la generazione dei carichi aerodinamici sulla palagata all'insorgere di componenti di velacit
diverse da zero in direzione della normale alla superficie del corpo, ovvero dalla presenza di una
dp/0n diversa da zero sul corpo. Dato che la presenza dei gradi didiledasstici di pala ha
carattere cinematico essa influenza sostanzialmente la forma delle condizioni al contorno sul corpo
ma non il resto della formulazione. Questa osservaziorg [garchiara una volta illustrata la

procedura per l'identificazione dell’operatore aerodinamico.

Nel dominio della frequenza si ottiene la seguente equazione integrale per la funzione potenziale

di velocita nei punti del campo

s = [ (Gra-eG)as@ - [ (agma 1 Sas@ @2

nella qualer € il tempo necessario affinelil punto materiale della scia venga convettotdaling
edgealla posizione attuale.

La soluzione numerica della 3.2 si ottiene dalla sua approssimazione algebrica derivante dalla di-
scretizzazione della pala e della scia in pannelli quadrangolari, nei guaf/on e Ag, sono

assunti costanti (BEM di ordine zero).

Radice

Figura 3.1: Esempio di mesh sulla pala.

Imponendo che la 3.2 sia soddisfatta al centro dei pannelli (metodo di collocazione) del corpo

(N. = Np) tale approssimazione algebrica assume la forma

_ka Z BkJXj + Z ijﬂoj + Z FlmA prE (33)
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dovey = 0¢/0n e I'indice k scorre su tutti glivy pannelli del corpo.

| coefficienti tempoinvarianti che compaiono nella 3.3 sono dati dalle relazioni

Bkj:/(;kds, ij:—/ 0G4S, Fyp = - <w>/ 9k 4
Sg. SB on Sw,, on

doveG, = G

x.=x» €Sp; €Sy, rappresentano rispettivamente le superficijdesimo pannello

di Sp e dell'n-esimo pannello dy,. Dal punto di vista fisico i coefficienti del tip8;; rappre-
sentano l'influenza che le sorgenti sul generico pannélanno sul punto di collocazion&y);
analogamente i coefficientiy; e Fy, relativamente alle doppiette distribuite sul corpo e sulla scia.
Nel calcolo dell'influenza di ciascun pannello guksimo si considera anche l'influenza del pan-
nello su se stesso.

Si noti che i coefficientiBy; e C; dipendono dalla distanzpaz — . || e risultano tempo—invarianti

nel caso in cui il corpo si muova di moto rigido. Allo stesso modo i coefficigptisono tempo—
invarianti se si considera la scia come una superficie rigidamente connessa con il corpo. Nel pre-
sente lavoro viene fatta questa assunzione in quanto laapalhematizzata come corpo rigido ed
inoltre il moto della stessa consiste in piccole perturbazioni attorno alla configurazione di equilibrio
pertanto si tea conto dell’effetto dell’elasticit della pala solo nella valutazione delle condizioni

al contorno; pertanto la scia puessere considerata alla stregua di un foglio di lamiera, sagomato
in modo da formare un’elica, rigidamente connesso al bordo di uscita della pala. In particolare
si ipotizza che la scia elicoidale del rotore abbia una generatrice perfettamente cilindrica con asse

parallelo all’asse di rotazione del rotore.

L'ultimo passo consiste nell’esprimere la discontiawsul potenziale arailing edgein funzione

del valore del potenziale al centro dei pannelli sul corpo mediante la relazione

A@LE Z S P; (3.4)

nella qualeS,; = 1 sul pannello superiore antalllng edge S,; = —1 sul pannello inferiore e
S,,; = 0 per ogni altro pannello.

In definitiva si ottiene una formulazione del tipo

Nw Np

_(;Ok Z Bk]Xj + Z Ck]@j + Z Z Fkn nJ@D] (35)

n=1 j=

che pw essere scritta in modOchhlaro in forma matriciale come segue:

Yo=Bx (3.6)
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Figura 3.2: Esempio di mesh sulla scia.

avendo indicato con

Y = %1 _C-F(s)S (3.7)

nella qualeC (di dimensioni[Ng x Ng]) e F (di dimensioni[Ng x Ny/|) sono le matrici che
contengono rispettivamente i coefficielj; e Fi,, mentre la matricd, di dimension{Ng x Np]

contiene i coefficientBy,;.

In definitiva @ dunque possibile scrivere esplicitamente la funzione di trasferimento che lega le
condizioni al contorno calcolate nei centroidi dei pannelli al valore del potenziale negli stessi punti

nella seguente forma:

? =E,(s) x. (3.8)

nella qualeE,, € una matrice di dimensiofiv, x N | data da

B, (s) = BI _C—F(s) s] B, (3.9)

3.1.3 Calcolo delle forze aerodinamiche generalizzate

Dalla conoscenza della distribuzione del potenziale sulla superficie del egopssibile risalire

alla distribuzione di pressione sulla stessa applicando il teorema di Bernoulli scritto nel sistema di
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riferimento solidale alla pala, ovvero

aa—f—vB-w+w+§:%° (3.10)
dovep indica la pressione localg,. la pressione del flusso indisturbato= V¢, e 3/0t rappre-

senta la derivata temporale fatta nel riferimento solidale alla pala.

Nell'ottica di una analisi perturbativa del sistema, si considerano il potenziale e la pressione in un

punto come somma di una parte all'equilibrio, costante, e una parte perturbativa dipendente dal

tempo:
p = pot+p (3.11)
P = po+¢ (3.12)
v = v+ Vv =V + V¢ (3.13)

dovepy, ¢y € vy indicano, rispettivamente,il campo del potenziale, il campo di pressione e il campo
di velocita attorno alla pala nella configurazione indeformata (calcolata dalla soluzione stazionaria
del problema), mentrg/, ¢’ e v/ denotano il potenziale, la pressione e il campo di vedocitotti

dal moto perturbativo della pala.

Operando tale sostituzione nella 3.10 si ottiene

0y’
ot

1 + 9
—VB-Vgoo—vB-V90'+—[V02+2V0-V¢'+V¢'-V90' +p0pp :%‘" (3.14)

2

dalla quale, eliminando i termini all’equilibrio e trascurando i termini di ordine superiore (non

lineari), si trova

Oy p_
E—F(VO_VB)'VQD"F;—O (315)

Per semplic di notazione nell’equazione precedente I'apice per indicare le grandezze perturbative
e omesso: d’ora in avanti ci si rifedirad esseempreomettendo I'apice.

Passando nel dominio della frequenza si ottiene:
p=—p(50—vo:-V@+ Vi V) (3.16)
Infine discretizzando la superficie della pala si ottiene la forma matriciale

p=E,(s)p (3.17)
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dove la matriceE,(s) ha dimensioniNz x Ng| e deriva dalla discretizzazione dell’operatore
gradiente, mentre il vettorp ha dimensioniNg]| ed & il vettore delle pressioni perturbative al
centro di ogni pannello.

Si noti che non se linearizzato il terminerz; infatti si desidera ottenere un legame tra variabili
lagrangiane e carichi aerodinamici di tipo lineare: la linearizzazione di tale termine avrebbe fatto
comparire il prodotto tra le variabili lagrangiane stes§&#rendendo di fatto non lineare il legame

tra la pressione e il potenziale.

Nota la distribuzione della pressione sulla superficie del cerpossibile valutare i carichi aero-
dinamici agenti sul corpo. In particolare si identifica una matligeche fornisce il legame tra le
forze aerodinamiche generalizzate e il campo di pressione sulla superficie della pala.

Per definizione lg-esima forza generalizzata indotta dalle variabili di stato perturbative

fu=— / P 0o Yo () dS(x), (3.18)
S

nella quale €X', costituiscono un set di funzioni modali vettoriali costanti nel sistema di riferimen-

to pala. Si noti che, per applicazioni in ambito aeroelastico tali funzioni devono necessariamente
coincidere con quelle che verranno utilizzate per definire il moto (elastico o rigido) del corpo. In
particolare, utilizzando dei modi rigidi, le sei forze generalizzate che si ottengono coincidono con
la proiezione della risultante di forze e momenti aerodinamici sugli assi del sistema di riferimento
solidale alla pala.

In forma matriciale il legame tra forze generalizzate e campo di pressione diventa
f=E;p (3.19)
nella quale la matric&; ha dimensionéN; x N,| ed i suoi elementi sono

By, = _/5 ny - Y,(x)dS (3.20)

3.1.4 Loperatore aerodinamico

Per operatore aerodinamico si intende la matrice che raccoglie le funzioni di trasferimento che, nel
dominio della frequenza, legano il vettore delle condizioni al contorno perturbative sul £orpo
alle forze generalizzate agenti su di e§so

Dal punto di vista fisico, note le condizioni al contorno sulla palaossibile calcolare, per ogni
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pannello del corpo, il potenzialg sul corpo mediante la formulazione BEM esposta nel paragrafo
3.1.2 ovvero mediante la soluzione dell’equazione integrale discretizzata. Applicando il teorema
di Bernoulli, dal potenziale sul corpo si risale alla distribuzione delle pressioni tramite la 3.17, ed
infine, integrando le pressioni sulla superficie del corpo, e dunque utilizzando la 3.19 si ottengono
le forze aerodinamiche generalizzate agenti sulla pala.

Pertantoe possibile esprimere le forze generalizzate in funzione delle condizioni al contorno sul

corpo nella seguente forma:
f=Q(s)x, (3.21)

nella quale l'operatore aerodinami€®(s) € una matric§ Ny x N, che si ottiene dunque dal

prodotto delle tre matrici descritte nel modo che segue:

Q(s) = By By(s) By(s). (3.22)

3.2 Contributo del moto di rotore ai carichi aerodinamici di

pala

In questa sezione si arrivéea definire un modello aerodinamico ROM che lega I'atto di moto rigido
perturbativo del rotore alle corrispondenti forze aerodinamiche. Il calcolo del contributo ai carichi
aerodinamici di pala dovuto all’atto di moto rigido del rotore ha effetti diretti sul calcolo delle

condizioni al contorno sulla superficie delle pale.

3.2.1 Calcolo delle condizioni al contorno sulla singola pala

In questo paragrafo verranno derivate le espressioni per il calcolo delle condizioni al contorno sulla
superficie della pala.

La trattazione vem sviluppata per una singola pala pertanto, parlando di sistema di riferimento
pala si intendex il riferimento solidale alla—esima pala. L'estensione ad un rotore multipalaaverr
affrontata successivamente quand@secessario modificare opportunamente la forma dell’'opera-
tore aerodinamico per il calcolo dei carichi che il rotore trasferisce all’ala e dei carichi che forzano

la dinamica delle singole pale.
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La velocita di un punto appartenente alla superficie della pala all'istapt® essere scritta nella

forma
Nbc

VB(X,1) = Vi, (X) + > galt) Tn(x) (3.23)
n=1
nella qualev g, € la velocit del punto in esame nella configurazione di equilibrio della palalg,le
costituiscono un opportuno set di funzioni dipendenti solo dalla posizione del punto sulla superficie
della pala. Tali funzioni rappresentano i modi scelti per rappresentare la welibgierturbazione
nei punti della pala; le,, sono quindi le variabili lagrangiane del problema (dette anche variabili

modali) e, come si nota, dipendono dal tempo.

La scelta dei modi per la rappresentazione delle velatgti punti appartenenti alla pala necessita
un approfondimento.
L'ipotesi di rotore dotato di pale rigide consente di esprimere la velag#soluta di un punto
appartenente alla generica pala utilizzando I'espressione dell’atto di moto di un corpo rigido. In
particolare, si pa esprimere la veloctdi un punto appartenente ad un corpo rigido in funzione
della velocit di un altro punto del corpo e della vel@c@ngolare del corpo stesso; nel caso della
pala del rotore, in un sistema di riferimento inerziale fisso rispetto al flusso indisturbato,ssi potr
dunque scrivere

Up(Z,t) = Uy (t) + d(t) x (¥ — Zg) (3.24)

nella qualeip e ¥y sono, rispettivamente, la velogiassoluta di un punto appartenente alla super-
ficie della pala e quella del mozzo, menife la velocit angolare assoluta del rotore visto come
corpo rigido. Le velocd che compaiono nella 3.24 sono da intendersi come perturbazioni rispetto
alla condizione di equilibrio.

Considerando un sistema di riferimerfiia:, 1, 2, di versorii,, jy, k, che abbia origine nel mozzo la
distribuzione della velodit nei punti appartenenti alla palagpassere espressa mediante una com-
binazione lineare di sei forme modali vettoridh, indipendenti dal tempo i cui coefficienti sono
rappresentati dalle componenti @ e < nel sistema di riferimento pala. In altri termini, posto
v = vl + 0% jy + v ky, €w = w™ iy, + w¥ j, + w® ky, 'equazione 3.24 phiessere riscritta

nel seguente modo

6

v(x, ) =Y va(t) Up(x), (3.25)

n=1

nella quale le componenti, () possono essere viste come veladjeneralizzate e risultano in
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particolare essere, = v’ , vy = V¥, v3 = Vi, vy = W™, vs = W%, vg = W, Mentre, posto

x—xg = (r—2g) iy + (y—yu) js + (—21) ks, le forme modali vettoriali¥,, risultano essere

Ui(x) = i,

Us(x) = o,

U3(x) = ky,

Vi(x) = —(z2—=2)h+ - y)k,
Ti(x) = (2—2)i—(x—1,)k,
Uo(x) = —(y—y) b+ (=)o

In conclusione quindi i modi utilizzati sono i sei modi relativi alle componenti della velaizt
mozzo e della velodit angolare del rotore nel riferimento pala. Questa seéealtettata innanzitutto
dalla necessitdi ottenere una funzione di trasferimento tra atto di moto e carichi aerodinamici che
sia a coefficienti costanti; inoltré confortata che, dal punto di vista fisico, i carichi aerodinamici

nascono dalla veloditdel corpo.

Si noti che, utilizzando il legame cinematico che lega il moto della pala al moto del pilone (e
quindi dell’ala) definito nel capitolo 2 e, tenendo conto del fatto che, per un rotore dotato di pale
rigide la veloci& angolare di pala coincide con la velécdngolare del rotore stesso, per ogni
perturbazione del moto dell’ale possibile ottenere le corrispondenti sei vebbgjeneralizzate.
Nota la funzione di trasferimento tra tali velaeied i carichi aerodinamici agenti sulle paée,
possible quindi calcolare le forze ed i momenti aerodinamici indotti dalla perturbazione del moto
dell'ala. Risulta pertanto opportuno ottenere il legame che, date le \&elymiteralizzate, fornisce

le condizioni al contorno sulla superficie del corpo necessarie per il calcolo dei carichi aerodinamici
utilizzando il solutore agli elementi di contorno. Per quanto detto nell’appendice B tali condizioni
al contorno sono espresse dalla

% vpm  VxeSy (3.26)
on

Della velocit dei punti del corpo € gia detto. Per quanto riguarda la normale alla superficie del

Corpo, essa puessere espressa, in ogni istanteediante la relazione

n(x,t) = ny(x) (3.27)
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Tale equazione si spiega riflettendo sul fatto che I'atto di moto rigido non comporta I'effettivo moto
del corpo, ma rappresenta solo la distribuzione di vedoeéi punti del corpo in un certo istante;

in effetti il moto del corpce costituito dalla successione nel tempo di tali situzioni istantanee. Per
meglio dire si adotta un’ottica euleriana: in un certo istantin un punta4 dello spazio, esiste

un vettoree’y, che esprime la velogitdi quel punto del corpo rigido che, nell'istante considerato,
transita perd. L'atto di motoé l'insieme dei vettori A4, €4) nei vari punti dello spazio; natural-
mente al variare dell'istantevaria il punto del corpo che transita pér

Da quanto detto discende che in ogni istante (e per ogni punto della superficie del corpo) il vettore
normale sax lo stesso che si aveva in quel punto nella configurazione indeformata, ovvero all’'e-
quilibrio.

In definitiva la condizione al contorno nel generico punto di collocaziarslla pala diventa:

X (t) = V(Xm, 1) - 0(%0) = D 00 (£) ¥y (X0) - 1o (%5), (3.28)

n=1
nella quale, nell'ottica di un’analisi delle piccole perturbazioni attorno ad una configurazione di
equilibrio del sistema, sono stati eliminati i termini corrispondenti all'equilibrio ed i termini di or-
dine superiore al primo.
Nel dominio della frequenza la condizione al contorno (perturbativa) su tutti i punti di collocazio-
ne che derivano dalla discretizzazione del corpo quindi essere espressa nella seguente forma

matriciale
X = Epc v, (3.29)

nella qualev e il vettore che raccoglie le sei velagigeneralizzate mentre la matrigg;- ha

dimensioni| N, x 6] ed i suoi elementi sono dati da
EYG = W, (%) - 1o (%) (3.30)
Combinando la 3.29 con la 3.21 si ottiene
f=E(s)v, (3.31)

nella qualeE(s) = Q(s) E¢ & la matrice di dimensior{iN; x 6] che raccoglie le funzioni di
trasferimento tra le componenti delle velacidi corpo rigido generalizzate e le corrispondenti

forze aerodinamiche.
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3.2.2 Operatore aerodinamico per il rotore multipala

La presenza di un numero di pale maggiore di uno comporta delle modifiche alla struttura della
matrice E,(s). Occorre tener conto, infatti, delle mutue influenze tra le pale per cui il flusso
attorno ad una generica pala dipende fortemente da quello indotto dalle altre pale. In particolare,
la distribuzione del potenziale sulla generica pala risulta influenzato dal potenziale e, dunque, dalle
condizioni al contorno, sulle altre pale. La matrice delle funzioni di trasferimento tra condizioni al

contorno e potenziale assume pertanto la forma generale

En E, Ein,

E¢ _ E21 EQQ Ces E2Nb (332)
Ejl Ejg Ca Eij
En,i | Eng | ... | Enyn,

nella quale ogni partizionE;; ha dimension¢Np x Np| e rappresenta il contributo al potenziale
sulla palai-esima dovuta al moto (e quindi alle condizioni al contorno) della pasima. Risulta
evidente che il calcolo della matrice complessiig(s) risulta pii oneroso, tuttavig possibile
sfruttare le simmetrie geometriche del rotore per ricondursi ad un problema di dimensione minore.
In particolare, assumendo che le pale del rotore abbiano tutte la medesima geémessbile

scrivere la generica matrice di influenza come

Ez'j = Ei—l—lj—l—l , Z7j = (17Nb) mod(Nb) se 1 >j
E

(3.33)
= Ell ) 2‘717‘:17]\717 Sei:j

ij
nella quale la funzionél, V,) mod(XV,) € tale per cui gli indicii e j possono assumere valore
1,2,..., Ny, 1,2,..., Ny, 1, .. .. E sufficiente pertanto calcolare solo i contributi dovuti all’influen-

za delle varie pale su una pala scelta come riferimento per poter ricostruire poi tutta la matrice. In
particolare, per il caso di un rotore dotato di tre pale in cui si sceglie lalpatene riferimento si

ottiene (con riferimento alla figura 3.3):

E22 = ESS = Ell : (334)

Raccogliendo quindi in un unico vettore il potenziale calcolato nei punti di collocazione di tutte le
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Figura 3.3: Numerazione per un rotore dotato di tre pale.

pale del rotore si ottiene dunque

b1 X1
S RO R S (3.35)
[ PN ) [ XN )

Risulta dunque evidente la dipendenza della soluzione stélsima pala dalle condizioni al con-
torno sulle altre pale.

E possibile dunque esprimere le forze generalizzate agenti sulla generica pala in funzione delle

condizioni al contorno sulle varie pale. In particolare, scelta la palame riferimento, si ha
fo =Y Ei(s)vi, i=(k....,Ny+k—1) mod(Ny). (3.36)

Nella 3.36 la funzionenod € utilizzata in modo che l'indice sg partendo dal valoré supe-

ra il valore N, esso viene posto pari Be si prosegue nella permutazione. La generica matri-
ce E; e ottenuta utilizzando I'espressione 3.22 applicata alle partiziohldiovveroE;(s) =
E;E,(s) Eii(s) Epc.

Si riporta, a scopo esemplificativo, I'espressione 3.36 per il caso specifico di un rotore dotato di tre
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pale

f1 = E1 (8) \~’1 + EQ(S) \N’Q + E3(S) \Nfg
f, = Ei(s)Vy+ Es(s) Vs + Es(s) v, (3.37)
fg = E1 (S) {fg + EQ(S) \Nfl —+ E3(8) \72

E il caso di ricordare che negli sviluppi che hanno portato alla definizione dell’'operatore aerodina-
mico e dunque a ciascuna delle 3.37 (si veda il paragrafo 3.2.1), le componenti dell’atto di moto
rigido sono state considerate nel sistema di riferimento pala quindi nell’espressione delle forze
generalizzate agenti sulla pataesima tutte le velodtv; sono intese in componenti nel sistema

di riferimento della pala—esima. Nel caso di un rotore multipala occorre dunque modificare an-
che il calcolo delle condizioni al contorno. Risulta conveniente esprimere tali \&ekoitie in un

unico sistema di riferimento. Tale riferimenéoil riferimento disco rotant&® ;. che, istante per
istante, coincide con il sistema di riferimento solidale alla gafai ricordi che le pale non sono
dotate di elasticé ). La matrice di rotazione che consente di ottenere le componenti dell’atto di
moto rigido nel sistema di riferimento palaesima a partire dalle componenti nel sistema di riferi-
mentoR 4. dipende solo dallo sfasamento geometrico tra le pale e pertanto contiene solo elementi

tempo—invarianti. In particolare si ha
v =R, (1, ) v (3.38)

nella quale la matric®,,(¢,,) ha dimensionj6 x 6] edé costruita nel modo seguente

cos(t,) —sen(¢y,) 0 0 0 0
sen(v,)  cos(¢y) 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0
R, (¢n) = (3.39)
0 0 0 cos(v,) —sen(i,) 0
0 0 0 sen(vy) cos(th,) 0
i 0 0 0 0 0 1 |

e I'angolo di fase delli—esima pala rispetto alla pala di riferime@@,, = 27 (n — 1)/N,.

Utilizzando la trasformazione 3.38 per esprimere le vedotlite compaiono nella 3.36 e ricordando
che il sistema di riferiment® . coincide con il sistema di riferimento della palae pertanto
R, =1I)siha

B =Y B RV k£, i =mod(Ny). (3.40)
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nella quale la presenza Bi; consente di esprimere il vettore dell’atto di moto déHaesima pala

nel sistema di riferimento disco rotante. Per un rotore tripala s dunque

fl = [El (S)Rl + EQ(S) R, + E3(3)R3 ] v Rar
f, = [Ei(s)Ri+Ey(s) Ry +Es(s)Rs ] Ry VR . (3.41)
f;, = [Ei(s)Ri +Es(s) Ry + Ey(s)Ry | Ry ¥R

E possibile pertanto definire I'operatore aerodinamico per un rotore dotato di pale rigide nella forma

E"9(s) = Z E;(s) R; () (3.42)

e dunque esprimere le forze generalizzate agenti su ciascuna pala in funzione dei gradadiilibert

rotore, ovvero le componenti dell’atto di moto rigido, nella forma

fi = E7Y(s) Rie(v)v = B (s)¥ . (3.43)

3.3 Contributo del moto elastico ai carichi aerodinamici di pala

In questa sezione verrestesa la formulazione illustrata nei paragrafi precedenti al caso in cui si
consideri il moto elastico delle pale indipendenti una dall’altra. In questo caso nella definizione del-
I'operatore aerodinamico compariranno termini che derivano dall’effetto dell’elastieite pala

sulle condizioni al contorno e dunque &arecessario includere i gradi di lib&elastici di pala nel
calcolo delle forze generalizzate. Inoltre &aecessario valutare le componenti delle forze gene-
ralizzate ottenute come proiezione sui modi elastici utilizzati per la descrizione della deformazione

della pala.

3.3.1 Calcolo delle condizioni al contorno sulla singola pala

L'inclusione della flessibilé delle pale siriflette sui carichi aerodinamici da un lato perdmpare
un termine aggiuntivo all’espressione che descrive la vela®t generico punto appartenente alla
pala (equazione 3.24), dall'altro pekcta deformazione della pala induce una perturbazione ai

versori normali che compaiono nella definizine delle condizioni al contorno 3.26.
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La trattazione viene sviluppata per la singola pala e dunque tutti i vettori si intendono scritti in com-
ponenti rispetto al sistema di riferimento delteesima pala. L'estensione ad un rotore multipala

verra affrontata nei paragrafi successivi.

La velocita di un puntoP appartenente alla pala pessere espressa nella forma
Up(Z,t) = Ty (t) + S(t) x (& — Ty) + 74T, 1), (3.44)

nella qualei“ indica la velocia di deformazione elastica. Per calcolare tale ved@eitonveniente
esprimere gli spostamentf (x, ¢) indotti dalla deformazione nei punti appartenenti alla pala come

combinazione lineare dv,, forme modali vettoriali. In particolare si ha
Nim
d'(x,t) = Y qi(t) ®i(x), (3.45)
=1

nella quale i coefficientj? rappresentano le coordinate generalizzate del moto elastico della pala

(nel seguito definite anche variabili lagrangiane) ment@®;lsono le funzioni modali (o funzioni

di forma) scelte per descrivere la distribuzione degli spostamenti nei punti della pala e indotti dalla
deformazione della stessa. Le variabili lagrangiane dipendono dal tempo mentre le funzioni modali
sono tempo—invarianti nel sistema di riferimento solidale al&sima pala.

Per il calcolo delle condizioni al contorronecessario calcolare la vel@cdei punti appartenenti

alla superficie della pala e le normali nei medesimi punti. Derivando rispetto al tempo la 3.45 si

ottiene I'espressione della velaziti deformazione nella forma

Vi ) = 3 di(t) ®(x), (3.46)
=1

mentre il versore normale nel generico pustpuo essere espresso in funzione delle coordinate
generalizzate utilizzando uno sviluppo in serie di Taylor attorno alla configurazione di equilibrio. In
particolare, troncando lo sviluppo al primo ordine e ricordando che il versore normale all’equilibrio
coincide con quello in cui le pale sono dotate esclusivamente di moto rigido (si veda il paragrafo

3.2.1), siha
n(x,t) = n.,(x) + Zm: ag—éldx)qld(t), (3.47)
I=1

nella qualedn/dq¢ sono vettori tempo—invarianti se espressi nel sistema di riferimento della pala

i—esima (tali vettori possono essere ottenuti utilizzando la 3.45.
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Combinando le espressioni 3.46 e 3.47 con I'equazione 3.44 scritte in componenti nel sistema
di riferimento pala, nell'ipotesi di piccole perturbazioni (per eupossibile trascurare i termini
di ordine superiore al primo), le condizioni al contorno perturbative si ottengono dalla seguente

espressione

Xm(t) = v(Xp, 1) n(x,) = Zvn(t) W, (%) - nrig(xm)

n=1
T Jm on(x,,)
+ Z QJd(t) q)l(xm) ) nm’g(xm) + Zvcr : Tdm(ﬂd(t): (348)
1=1 1=1 !

nella qualev,, = V., + €2 x (x — xp) € la velocia del generico punt della pala nella confgu-

razione di equilibrio in volo assiale. Si noti che il termip&’

n=1

U (1) W (Xy) - My (x,,) COINCIdeE
esattamente con quanto ottenuto per il rotore con pala rigida (equazione 3.28).

Passando nel dominio della frequenza si ottiene la matrice delle funzioni di trasferimento tra le
velocita che identificano il moto (rigido e di deformazione) della pala ed il vettore delle condizioni

al contorno sulla pala stesga

X =E5 v+ BES(5) Q" (3.49)

rig

nella qualeg?, € il vettore colonna che raccoglie 1é,, coordinate generalizzatg del moto ela-

stico della pala &2¢ coincide con la matrice definita nell’equazione 3.30. La mafEE§§ ha

rig
dimensioni[ N, x N,,| ed i suoi elementi sono dati dalla
Eg(s)

mi
Si definisce quindi una nuova matrice delle condizioni al contorno
BC
E™"(s) = [ EZC EB(s) } , (3.50)
tale matrice non dipende dalla pala considerata in quanto contiene solo grandezze geometriche che
sono invarianti passando da una pala all’altra.

3.3.2 Calcolo delle forze generalizzate sulla singola pala

Come sie visto nel paragrafo 3.1.3 le forze aerodinamiche generalizzate agenti sulla pala si ot-

tengono come integrale della pressione sulla superficie del corpo proiettata sulle funzioni modali
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scelte. In particolare, tali funzioni modali devono essere le stesse utilizzate per la descrizione del

moto della pala.

Nel paragrafo 3.1.2 stata ottenuta la funzione di trasferimento tra il vettore delle pressioni sul

corpo e le forze generalizzate nella forma
f=E;p (3.51)

nella quale la matric&; aveva dimensiongV; x N,|. Il numero di modi per la descrizione delle
forze generalizzate era 6 nel caso di pale rigide; ora, ai sei gradi ddibeet rappresentano I'atto
di moto rigido del rotore necessario aggiungere i gradi di likeelastici della pala. Essi saranno
in numero pari al numerd/,, di variabili lagrangiane scelte per la descrizione degli spostamenti

elastici nei punti appartenenti alla pala.

Si definisce dunque una nuova matrice delle forze generalizzate partizionata in modo tale che le
prime sei righe corrispondono alla proiezione sui modi rigidi e le succesgjva quella sui modi

elastici. In forma simbolica si ha
rig
E;
E; = . (3.52)
def
Ej
Ricordando I'espressione della matrice che raccoglie le funzioni di trasferimento tra le condizioni
al contorno e le forze generalizzate 3.22 e combinandola con le 3.49 e 3.51 si definisce I'operatore

aerodinamico che rappresenta la funzione di trasferimento tra gradi daliiyidi ed elastici) e

forze generalizzate corrispondenti agenti sulla pala
E(s) = E;E,(s) Eg(s) EPC(s). (3.53)
Pertanto I'espressione delle forze generalizzate risulta essere
f=E(s)w, (3.54)

nella quale il vettorav ha dimension|6 + N,,,| e contiene le variabili lagrangiane relative all’atto

di moto rigido del rotore e a quello elastico della pala, ovvero

w=l 7l (3.55)

qd
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La matrice ha dimensioni6 + N,,,) x (6 + N,,)] e risulta partizionata nel modo seguente
Er o Ere
E(s) = . (3.56)
Eer e
La definizione delle partizioni che compaiono nella 3&5fiportata di seguito:

E" = E;fg E,(s)Eg(s)ES,  dimensioni: [6 x 6]
E* = E}YE,(s)Es(s)ES],  dimensioni: [6 x Ny

(3.57)
E” = E}E,(s)Ey(s)EEC,  dimensioni: [Ny, x 6]

rig

Ee = Efff E,(s)E4(s) EL,  dimensioni: [N, x Ny].

E importante tenere presente che la matHgés) che compare nella 3.5 la matrice che lega il
potenziale sulla pala-esima alle condizioni al contorno sulla medesima pala. Questa osservazio-
ne € importante per poter comprendere I'estensione degli sviluppi qui presentati al casi di rotori

multipala.

La necessi di ottenere le forze generalizzate sia come proiezioni sui modi relativi all’atto di moto
rigido del rotore (moto d’assieme del rotore) sia come proiezioni sui modi elastici deriva dal fatto
che le prime verranno utilizzate per calcolare i carichi che il rotore scarica sul pilone (e, in definitiva,
sull’ala) mentre le seconde vengono utilizzate come forzanti nelle equazioni della dinamica delle
singole paIeE evidente che ciascuna delle due tipologie di forze generalizzaesawwontributo

che deriva dal moto d’assieme rigido e dalla deformazione delle pale.

E opportuno notare che, nel caso del modello ROM basato sul solutore aerodinamico 2D non
stato necessario distinguere tra pale rigide e flessibili. In quel caso, infatti, i carichi aerodinamici
dipendono esclusivamente dalle velaaditi sezione che, mediante il legame cinematico, vengono
espresse in funzione dei gradi di likeertlel tip alare e dei gradi di libeértelastici di ciascuna

pala. Nel caso del solutore BEM, invece, comesiisto, il cambiamento della normale sulla
superficie del corpo e l'introduzione della vel@cdi deformazione elastica fanno si che i gradi di
liberta di pala compaiano direttamente nella formulazione in frequenza dell'operatore aerodinamico

(equazioni 3.54 e 3.55). Inoltre, come si vadiel paragrafo successivo, data la reciproca influenza
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tra le pale, nel caso di un rotore multipala le forze generalizzate agenti su ciascuna pala saranno

influenzate dalle condizioni al contorno (rigide ed elastiche) sulle altre pale.

3.3.3 Operatore aerodinamico per il rotore multipala

Per definire I'operatore aerodinamico nel caso di un rotore multipala si fa riferimento a quanto
esposto nel paragrafo 3.2.2. In particolare, per quanto riguarda la partEi6ére procedurae
esattamente la stessa vista per il rotore dotato di pale rigide e si perviene alla seguente espressione
per quanto riguarda la funzione di trasferimento tra i gradi di lédrtrotore (ovvero dell’atto di

moto rigido) le forze generalizzate proiettate sui modi rigidi

Ny

fl:r = Egg(s) Ry (¢n)v = ZE:T(S) R;(¢i) Ry (¢r) v . (3.58)

i=1
Utilizzando la partizionéE™ e possibile calcolare la funzione di trasferimento tra I'insieme delle
variabili lagrangiane elastiche di pala e le forze generalizzate proiettate sui modi rigidi. Ricordando

le simmetrie sfruttate per definire la 3.36 e scegliendo la patzelta come riferimento, si ottiene
f1°=> Ej*(s)al, i=(k,...,N,+k— 1) mod(N,). (3.59)

Nelle espressioni scritte siindicato cory? il vettore colonna che raccoglie I§,, coordinate ge-
neralizzate che rappresentano le variabili lagrangiane scelte per descrivere gli spostamenti elastici

dellai—esima pala.

La funzione di trasferimento tra le componenti dell’atto di moto rigido e le forze generalizzate
proiettate sui modi elastici si ottiene utilizzando la matiié identificata per la singola pala. Gli
sviluppi necessari sono esattamente gli stessi che hanno condotto alla definizione dellﬂﬁétrice

del paragrafo 3.2.2. In questo caso si ottiene
Ny
Ej(s) = ) Ef(s) Ri(vy) (3.60)
=1
e dunque le forze generalizzate sulla singola pala sono date da
fi" = B (s) Ri ()9 (3.61)

Infine, utilizzando la partizionE che, per la singola pala, fornisce la funzione di trasferimento tra
gradi di libert elastici e forze generalizzate proiettate sui modi elastici e ricordando le usuali sim-

metrie geometriche, si ottiene I'espressione del contributo dei modi elastici alle forze generalizzate
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elastiche per un rotore multipala. In particolare, scelta come riferimento |4 jsalza

fir = Ef(s)ql, i=(k,...,Ny+k— 1) mod(Ny). (3.62)

77

%
Per un rotore tripala le 3.58, 3.59, 3.60 e 3.62 forniscono
fi = EYRVv+EFq+Erql+ EyFal
fi = EYRV+EFq{+E¥q)+E5qf

fi = E}YR.v+EF“qd+Eyql+EFqs (3.63)
f; = E§ R,V +E{qd +Esqf + Es g
f; = E}’Rsv+Er°ai+Eraf + Efq)

| £ = EfRsv+Ef a3+ Efqf + B¢ qf

nella quale corf,;“ e f,j sono stati indicati i vettori delle forze generalizzate agenti stfasima

pala ottenute come proiezione sui modi rigidi ed elastici rispettivamente.

La definizione dell’operatore aerodinamico per un rotore multipala dotato di pale flesstb#ispu
sere completata considerando il differente ruolo che, nell’accoppiamento con le equazioni della
dinamica strutturale del sistema, giocano le forze generalizzate rigide e quelle elastiche. In partico-
lare si pw dimostrare che utilizzando i modi rigidi per ottenere le forze generalizzate si ottengono
esattamente i carichi aerodinamici agenti sulla patsima in componenti rispetto al sistema di
riferimento solidale alla medesima pala. Esprimendo tali forze nel sistema di riferimento disco
rotante e sommando i contributi derivanti da ciascuna pala si ottengono i carichi complessivi che
il rotore scarica sul mozzo e che vengono trasportati, tramite il pilone, al tip dell'ala. Le forze
generalizzate ottenute dalla proiezione sui modi elastici forniscono invece direttamente le forzanti
della dinamica di ciascuna pala quindi non dovranno subire altri trattamenti.
Il primo passo per valutare i carichi complessivi al mozzo consiste nell’esprimere i carichi di pala
nel sistema di riferiment® 4, utilizzando la trasposta della matrice di rotazidg(«),,). Partendo
dalle 3.58 e 3.59 (nelle quali le forze sono espresse in componenti-gadama), premoltiplicando
per la matrice di rotazione e sommando i contributi delle singole pale, si ottiene

Ny

fr = Y Rl [fr+f| =

k=1
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= D> RIEY()Rw + Y RE D E(s)d, (3.64)
k=1 k=1 )
nella quale = (k,..., N, +k — 1) mod(Ny). Il vettorefy; contiene le tre componenti delle forze e

le tre componenti dei momenti che il rotore scarica sul mozzo. Tali componenti sono espresse nel

sistema di riferimento disco rotante, ovvero

(11
fh

z

fr LN (3.65)

J

Definendo un vettore colonng' che raccolga leV,, x N, coordinate generalizzai@ si puw

riscrivere la 3.64 in forma compatta

fu = E¥(s)v+E%(s)q?, (3.66)

nella quale le matricE’; e E¢ hanno dimensior6 x 6] e [6 x N,, x N,] rispettivamente.

E dunque possibile identificare I'operatore aerodinamico per un rotore multipala dotato di pale
flessibili. Si definisce pertanto un vettore colonna che raccolga gli elemditiedili V,,, elementi

relativi alle forze generalizzate elastiche per ciascuna pala

é(s) = . (3.67)

che ha dimensior|b + (V,,, * N})]. Inoltre, raccogliendo le componenti generalizzate dell’atto di

moto rigidov e le variabili lagrangiane elastiche di ciascuna pala nel vettore

\s

W = (3.68)

di dimensioni[6 + (N,, = N;)], si pw identificare infine I'operatore aerodinamico che rappresenta

la funzione di trasferimento tra i gradi di libartomplessivi del rotore (rigidi ed elastici) ed i carichi
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aerodinamici al mozzo e sulle singole pale. Si ottiene dunque

B} (s) Bk (s)

EZ(s)Ri(vn) | Ei*(s) | ... | E§,(s)

E(s) = . (3.69)

E7(s) Ri(vr) | ER,(s) | Ei*(s)

EZ(s) Ry, (¥n,) | - | ER(s) | E%(s)

Tale matrice ha complessivamente dimens|6nri- (NV,,, * N;) x 6 + (N, * N)] e, per quanto ri-
guarda la partizion€2, 2) € necessario ricordare le simmetrie definite nel paragrafo 3.3.3.

Si tenga presente che, per assemblare la mditje¢ & sufficiente valutare, per ogni pala del ro-

tore la matrice aerodinamica espressa dalla 3.56 e poi ricombinarla sfruttando le simmetrie come

illustrato precedentemente.

In definitiva si pw scrivere la seguente relazione tra i gradi di libetdi rotore e pala ed i carichi

aerodinamici al mozzo e sulle pale:
f=E(s)w. (3.70)

Essae formalmente identica alla 3.83 ma @racritta per un rotore multipala.

3.4 Modello ROM per rotori multipala dotati di pale flessibili

La completa identificazione del modello ROM basato sul solutore aerodinamico BEM prevede,
analogamente a quanto visto nel paragrafo 2.2.4 per il solutore aerodinamico bidimensionale, I'ap-
prossimazione razionale matriciale dell’operatore aerodinamico per eliminare la sua dipendenza

trascendente dalla frequenza. Questa operazione conipartehe in questo caso l'introduzione
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di un certo numeraV, di stati aggiunti che andranno a far parte degli numero delle variabili che

definiscono lo stato del sistema.

In questo caso I'approssimazione razionale matriciale dell’'operatore aerodinamico si scrive nella

forma seguente
E(s)~s° Ay +5sA+Ay+C [sI-A]' B, (3.71)

nella quale le matriciA,, A; e Ay hanno dimensionjN; x (6 + N, * Ny,)] (si & postoN; =

6 + (N, x N})) e risultano partizionate nel modo seguente
Av=| Ay AL (3.72)

conAj = 0. Inoltre, A e una matrice quadrata di dimensi@Nj, x N, |, C ha dimensionjN x N,],

e B ha dimension|N, x (6 + N, * N,,,)] € sono partizionate come segue:
B — [ B' B¢ } . (3.73)

Per quanto visto nel caso del modello ROM basato sul solutore aerodinamico di Greenberg anche
in questo caso compare la matride che introduce nella approssimazione razionale la dipendenza
guadratica dalla frequenza. Tale dipende@Zadotta dal fatto che la matrice delle condizioni al
contornoE”¢ dipende linearmente dalla frequenza a causa della presenza delle variabili associate
alla deformazione elastica delle paéepossibile dimostrare che il comportamento asintotico delle
funzioni di trasferimento tra gli spostamenti elastici ed i carichi aerodinamici e di tipo quadratico

(si veda, ad esempio, [8]).

E ora possibile completare l'identificazione del modello ROM per un rotore multipala dotato di
pale deformabili. Combinando le 3.71 e 3.70, si opera, nell'ordine, la trasformazione nel dominio
del tempo e, successivamente, I'espressione, mediante il legame cinematico definito nel paragrafo
2.2.5, delle veloc# generalizzate in funzione dei gradi di libeé del sistema ala/rotore ovvero

o = {v,w, g, w, v’}T (calcolate al tip alare). Si noti che i gradi di libarelastici dellaj—esima

pala fanno i parte delle variabili necessarie per la completa descrizione dell’aerodinamica di pala
pertanto esse vengono riportate nel vettore dei gradi di dkdirettamente e per tutte le pale. |l

legame cinematico saiquindi quello che fornisce in funzione dig?, ovvero

v =Ko(Vao, 2, 1) ¢ + K (Q, 1) g?, (3.74)
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(si veda il paragrafo 2.2.5).

La procedura descritta porta al seguente sistema di equazioni a coefficienti periodici che descrivono

i carichi perturbativi non—stazionari in funzione dei gradi di libedel sistema

e(t) = Dy(t)x+Dy(t)x+Dg(t)x+Cr

(3.75)
P = Ar+H, )%+ Ht)x

nelle quali il vettore colonna delle variabili di ingressda dimensionj6 + NV, « N,,,] ede definito

nel modo seguente

g o =&

~

X = = > (3.76)
g

B,

\fYNb)

e le matrici periodiche che compaiono nelle (3.75) and (3.75) sono partizionate nel seguente modo

D;(t) = [D}(t) Dj(t)] e H;(t) = [H}(t) Hj(t)]. (8.77)
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Le partizioni delle matricD; e H; sono riportate di seguito

Di(t) = ATKi(t),

Dj(t) = Aj,

Di(t) = AJK:i(1) +Ko(t)] + ASK: (D),
Di(t) = A

Di(t) = A{Ko(t) + AjKq(t),

Dj(t) = A,

Hi(t) = B"Ki(),

Hi() = 0,

Hi(t) = B"Ky(t)

Hi(t) = B<

Data una fissata legge di variazione del moto del tip dellgla della deformazione elastica della
palaq?, le equazioni 3.75 forniscono le corrispondenti forze aerodinamiche che il rotore scarica

sul mozzo ed i carichi che forzano la dinamica delle pale.
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3.5 Modelli aerodinamici ROM per l'ala

Analogamente a quanto visto per il rotore, si intende definire un modello ROM per I'ala basato su

un solutore aerodinamico 3D, non stazionario utilizzando il metodo degli elementi di contorno.

3.5.1 Operatore aerodinamico

Seguendo quanto visto nel paragrafo 8.fiossibile definire 'operatore aerodinamico che lega le
forze generalizzate agenti sull’ala ai gradi di likedella stessa, ovvero le variabili lagrangiane
utilizzate per la descrizione della deformazione dell’ala. Tuttavia, jgdiela e schematizzata con

un modello di trave biflesso—torsionaéenecessario trattare in modo diverso da quanto visto per il
rotore la definizione dei modi necessari per la descrizione delle condizioni al contorno sulla super-
ficie del corpo e per la definizione delle forze generalizzate. Tali modi sono legati ai modi utilizzati
per la descrizione cinematica dei gradi di likedell’alav(z, t), w(z,t) e ¢(z,t) (e le rispettive
derivate) tuttavia questi ultimi sono modi scalari in quanto scalari risultano gli spostamenti che essi
devono descrivere. Nel caso del solutore aerodinamico BEM la definizione delle condizioni al con-
torno sulla superficie di un corpo elastico richiede la conoscenza degli spostamenti di ciascun punto
di collocazione che deriva dalla discretizzazione della superficie stessa. Tali spostamenti sono gran-
dezze vettoriali e come tali avranno tre componenti nel sistema di riferimento ala indeformata: sar

dunque necessario utilizzare delle forme modali vettoriali per descriverli.

L'espressione dello spostamento di un generico puhtppartenente ad una sezione dell’ala in
funzione dello spostamento del centro elastico della sezione mededonaita dalla 2.78 che si

riporta per comod#
dp =d. + (T" —I) ry,, (3.78)

nella qualer;, = xp, — x,, € il vettore distanza tra il generico punived il centro elastico di
sezione. Siricorda che, nella 3.78 i vettori sono espressi in componenti nel sistema di riferimento
ala indeformata.

Esprimendo il vettore spostamento come sommma di un termine all’equilibrio e di un termine
perturbativo e linearizzando la 3.78 tenendo conto che, nell'ipotesi di sezioni infinitamente rigide,

il vettorer, non varia a seguito di una deformazione, sbgarivere la seguente espressione per lo
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spostamento perturbativo nel generico pufto
dplpert = delpert + T (Xp0 = Xeo), (3.79)

nella quale corl'|}}, si é indicata la forma linearizzata della matrité.
Seguendo gli sviluppi riportati in appendice D si ottiene la relazione tra lo spostamento elastico nel
punto P ed i gradi di liberd che definiscono la deformazione elastica dell’ala, ovwero, ¢, v,

w’ raccolte nel vettorg?
dp|l7€7’t (X7 t) = Meq qp(X, t) (380)

La matriceM., ha dimension|3 x 5] e dipende dai gradi di libextdi ala calcolati nella configura-

zione indeformata di equilibrio, oltre che dagli eventuali angoli di precone e freccia.

Utilizzando lo sviluppo in forma modale (si veda appendice D) si esprimono i gradi didildert
pala in funzione delle variabili lagrangiane di a4 nella formag? = IN q* ottenendo la seguente

espressione lineare per lo spostamento elastico

Niw

Aplpert 22 ¢ P, (3.81)

arrivando pertanto alla definizione della base modglehe consente di descrivere lo spostamento
dei punti appartenenti alla superficie dell’ala in funzione delle variabili lagrangiane d}ald
numero di variabili lagrangiand’* & pari alla somma del numero di modi scelto per rappresentare

gli spostamenti elastici di flap, lag e torsione di ala, ov&p= N,y = N; + Ny + N,.

Quanto esposto consente di definire dunque le mai@ EZ(s) per I'ala in analogia con quan-

to visto per il rotore. In particolare, per quanto riguarda la maffigeehe contiene, nel dominio

della frequenza, le funzioni di trasferimento tra la pressione sul corpo e le forze generalizzate, la
procedura identica a quella del paragrafo 3.1.3 eccetto che per la sostituzione délmaodn le

D,.

Il calcolo della matrice delle condizioni al contorno segue gli sviluppi del paragrafo 3.3.1 utiliz-

zando la 3.81, che analoga alla 3.45, per ottenere

Xm(t) = v(Xm,t) n(x,) =

o on(xy)
= an Xm Il() Xm + Zvcr ' Twquj(t) ) (382)
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nella qualev,. = V., € la velocit del generico punta dell’ala nella confgurazione di equilibrio

in volo assiale.

Passando nel dominio della frequenza (ridotta) si ottiene dunque I'operatore aerodinamico che rac-
coglie le funzioni di trasferimento che forniscono le forze generalizzate agenti sull’ala in funzione

delle ampiezze modali nella forma

£ = B"(jk) 4", (3.83)
nella quale la matricE" (k) di dimensioniN,” x N“] edé data da

E“(jk) = E; E,(jk) E4(jk) E®C(jk). (3.84)

3.5.2 Identificazione del modello ROM per 'ala

L'identificazione del modello ROM basato sul solutore BEM per I'ala segue esattamente la proce-
dura vista nel paragrafo 2.3.4 per il solutore di Greenberg.
Applicando dunque I'approssimazione razionali matriciale e antitrasformando per tornare nel do-

minio del tempo, si ottiene

fU(¢) = DY § + D¥ §¥ + D¥ q¥ + C¥ r®

a

(3.85)

nella quale
Dy = Ay,
DY = TAY,
Dy = Ay,
A" = 1/TA",
Hy = 1/7B".
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Capitolo 4

Modello per lo studio dell’'aerodinamica

Interazionale del sistema ala/rotore

Nel presente capitolo si intende illustrare il modello aerodinamico tridimensionale non—stazionario
chee stato sviluppato per caratterizzare il campo fluidodinamico attorno a configurazioni ala/rotore.
L'obiettivo € quello di definire un modello che sia in grado di tener conto delle interazioni aero-

dinamiche che sussistono tra ala e rotore e di svilupparlo nell’ottica della sua integrazione con |l

modello ROM basato sul solutore BEM introdotto nel capitolo 3.

L'interazione aerodinamica tra rotore ed ala si esplica nella forma di complessi fenomeni non—
stazionari particolarmente importanti nella caratterizzazione del flusso attorno ad una configura-
zione di questo tipo. La definizione del modello interazionale sviluppato nel presente lavoro si
basa sull'ipotesi di flussi potenziali, in perfetta analogia con il modello ROM illustrato nel capi-
tolo precedente e sulla base delle medesime motivazioni legate alla éaghagitesti modelli di
catturare con sufficiente accuratezza i fenomeni caratteristici della configurazione di interesse pur

mantenendo ridotti oneri computazionali.

Ragionando quindi in termini di solutore BEM si intende in questa sezione descrivere il modello
sviluppato per caratterizzare gli aspetti fondamentali dell'interazione aerodinamica tra ala e rotore.
Innanzitutto il campo fluidodinamico indotto dall’ala agisce sul rotore in misura variabile nel tempo
e legata alla posizione azimutale del rotore: questo tipo di influenza si verifica in modo diretto ed
indiretto. La presenza dell’ala posta a valle del rotore, infatti, induce un campo di ecbodi

pale del rotore e dunque genera un cambiamento nelle condizioni al contorno che si riflette su una
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variazione nel tempo dei carichi agenti sulle pale; si tratta dunque di un effetto diretto. D’altra parte,
I'interazione con la superficie dell’ala produce una deformazione della scia rilasciata dalle pale e
cio indirettamente ha un influenza sui carichi aerodinamici di pala. Irdinecessario tener conto
degli effetti legati alla porzione della scia rotorica che, impattando sulla superficie dell’ala in misura
variabile nel tempo, genera dei picchi di pressione locali sulla superficie stessa che si riflettono sui
carichi aerodinamici agenti sull'ala e dunque sulle sollecitazioni di natura aeroelastica cai essa

soggetta.

Nel presente capitolo vextbrevemente delineato il modello aerodinamico interazionale sviluppato,
soffermandosi in particolare sulla metodologia numerica sviluppata per tener conto, nell’ambito di
solutori basati su tecniche agli elementi di contorno per lo studio di flussi potenziali, dei principali
fenomeni di mutua influenza ala/rotore descritti. Per i dettagli sulla formulazione presentata si

rimanda a [3].

4.1 Modello agli elementi di contorno time—marching per siste-

mi ala/rotore

Il modello proposto si basa sulla formulazione introdotta nel capitolo 3 per quanto riguarda il
modello aerodinamico di rotore e di ala. In particolare, la formulazione agli elementi di contorno
nel dominio del tempo scritta per il rotore isolato (equazione 8.4data estesa a configurazioni

multicomponente in cug possibile individuare una parte fissa ed una rotante.

L'equazione integrale di contorno che fornisce il valore del potenziale di valoabtto nel punto
Z, dalla perturbazione del campo dovuta alla presenza dell’ala e del rotore e delle rispettive scie

potenziali assume la medesima forma

p)e(0 = [ (GE0-o50 )as) - [ (8057 )as) @.1)
tuttavia ora gli integrali delle sorgenti e delle doppiette tengono conto della presenza contempora-
nea della parte fissa e della parte rotante del propulsore. In partic€jar@ppresenta l'insieme
delle superfici (chiuse) di tutti i corpi solidi (ovvero 'ala, la nacelle e le pale nel caso di un velivolo

tiltrotor, e lo strut, la gondola e le pale per un propulsore azimutale), m&ptreappresenta I'in-
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sieme delle superfici di scia di tutti i corpi portanti (ovvero le pale e I'ala nel caso di un tiltrotor, le

pale e lo strut nel caso di un pod).

La soluzione dell'equazione 4.1 richiede le opportune condizioni al contorno. Tali condizioni sono
definite nell’appendice B tuttavia opportuno chiarire che la velogitlel corpovz che compare

nella B.6 risulta differente a seconda che si calcolino le condizioni al contorno sulla parte fissa
o sulla parte rotante. In particolare si avt; = V., per I'ala mentre sul rotore risult@i; =

—

Vo + & X Zs.

L'equazione 4.1 viene risolta utilizzando anche in questo caso il metodo agli elementi di contorno
(BEM) per determinarne la soluzione numerica. Come primo passo occorre discretizzare la super-
ficie dei corpi solidi e delle scie mediante pannelli quadrangolari iperboloidali, assumendo costanti
su ciascun pannello il valore del potenziale, della sua derivata normalefe ddholtre, data la

natura non—stazionaria del flusso attorno alla configurazénegessario discretizzare il problema

nel tempo in modo da poter descrivere la posizione relativa tra rotore e ala ad ogni passo temporale.
Si noti che la geometria delle scie @oessere nota a priori oppure determinata come parte della

soluzione del problema potenziale: di questo aspetto si ocaulpearagrafo 4.2.1. Seguendo la
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Figura 4.1: Esempio di griglia BEM per un propulsore azimutale (pod) traente.

procedura illustrata ed imponendo che I'equazione 4.1 sia soddisfatta ad ogni istante temporale nei
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centroidi relativi ai corpi fissi ed a quelli rotanti, si ottiene un sistema di equazioni lineari del tipo

At)y(t) = x(t) (4.2)

nel qualeA e la matrice dei coefficienti di influenzg, & il vettore delle incognite costituito dal
valore incognito del potenziale e dalp su tutti i centroidi appartenenti®y e Sy rispettivamente.

Il vettore x raccoglie tutte le quangéitnote del problema, ovvero le condizioni al contorno sulla
superficie dei corpi ed i salti di potenziale al bordo d’'uscita relativi agli istanti precedenti a quello
attuale. Le condizioni al contorno dipendono dal tempo per via dei contributi legati alle doppiette
sulla superficie delle scie; infatti, data la non stazionardel campo fluidodinamico, in generale

la forma della scia rotorica e di quella dell’ala cambieel tempo, dando luogo a coefficienti di
influenza di doppietta variabili nel tempo. Ovviamente tale tempo—varianza non si ha nel caso in
cui si consideri congelata la forma delle scie dei corpi portanti. Per quanto riguarda la matrice di
influenza, essa risulta tempo—variante per via della mutua influenza tra parte rotante e parte fissa

del propulsore.

Una volta ottenuta la soluzione del problema &.possibile calcolare i carichi agenti sull’ala e sul

rotore integrando il teorema di Bernouilli.

Dal punto di vista degli oneri computazionalipahe richiede maggior tempo di calc@d calcolo

degli elementi della matrice di influenza e la sua l'inversione. DatoAleedipendente dal tempo,
entrambe le operazioni devono essere effettuate ad ogni istante di tempo. Le dimensioni di tale
matrice possono facilmente raggiungere valori elevati con le discretizzazioni necessarie per ottenere
una soluzione che sia indipendente dal numero di pannelli utilizzato per discretizzare i corpi solidi
e le scie.

Rimandando a [3] per ulteriori dettaghi,opportuno soffermarsi in questa sede sulla struttura della
matrice di influenza e sul metodo utilizzato per risolvere il sistema di equazioniin 4.2. Identificando
con il pediceF’ le grandezze relative alla parte fissa del propulsore e con il pé&dipeelle relative

alla parte rotante, il problema 4.2 @essere riscritto nella forma

Apr App Yr _ XF 4.3)

Arr Argr Yr XR

nella qualeA rr indica l'influenza delle parti fisse su se stessej comeA i rappresenta I'in-

sieme dei coefficienti di influenza delle parti rotanti su se stesse. Tali partizioni risultano dunque
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costanti nel tempo. Le partiziod -, e A g rappresentano la mutua influenza della parte rotante
sulla fissa e di quella fissa su quella rotante, rispettivamente. Il vettore delle incognite e quello delle
condizioni al contorno risulteranno partizionati in modo analogo. Allo scopo di ridurre i tempi di
calcolo, la soluzione del sistema di equazioni 4.8 pasere ottenuta mediante I'approccio itera-

tivo illustrato nel diagramma di flusso riportato in figura 4.2. 1l vantaggio di una simile tecnica

Stima iniziale del contributo della parte fissa

y(t) =y, (t - At)

Inclusione contributo parte fissa nella parte rotante

yS?l) - A;;HXR - Am?y‘(wl)]

Aggiornamento parte fissa con contributi parte rotante

yf) = A_I[XF - Amys?l)}

Fr

Le soluzioni suy, ey, convergono?

NO
S1

t =1+ At

Figura 4.2: Diagramma di flusso della procedura iterativa per la risoluzione del problema potenziale

per configurazioni ala/rotore

di decomposizione del sistengdegato al fatto che la definizione delle partizioni della matrice di
influenzaA consente di invertire matrici di minor dimensione. In particolare solo le parti2igni

e Az vengono invertite e, dato che esse risultano indipendenti dal tempo, questa operazione deve
essere fatta solo una volta piuttosto che ad ogni passo temporale. L'algoritmo presetéddog-

getto di verifiche numeriche per quanto riguarda la convergenza alla soluzione ottenuta risolvendo
il sistema completo (si veda [1]) ed il numero di iterate necessarie per ottenere tale convergenza.
L'impiego di questa tecnica di decomposizione ha dimostrato di portare ad un notevole risparmio
computazionale rispetto alla risoluzione del sistema completo. Inoltre tale algoritmo ha mostrato

una convergenza molto rapida alla soluzione ottenuta dal sistema completo. Si noti che, pur uti-
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lizzando una tecnica di decomposizione del sistema, il modello introdotto consente di risolvere il
problema potenziale al passo nel tempo e contemporaneament su tutti i corpi fissi e rotanti che co-
stituiscono la configurazione in esame: si tratta quindi di una tecnica cosiddetta “time—accurate”.
Un altro aspetto che occorre notareche la formulazione stata sviluppati per corpi rigidi: in-

fatti nelle condizioni al contorno su rotore ed ala non si tiene conto delle deformazioni dovute

all’'elasticita .

4.2 Interazione ala/scia rotorica

La capacia del modello aerodinamico interazionale di caratterizzare il campo fluidodinamico at-
torno alla configurazione ala/rotoeestrettamente legata allo sviluppo di una tecnica che consenta
di determinare la forma della scia rotorica a seguito della sua interazione con l'ala e di tener conto

con buona approssimazione dei fenomeni di impatto della scia stessa con la superficie dell’ala.

In questo paragrafo vexrillustrata la tecnica di allineamento della scia al campo fluidodinamico
indotto dalla presenza del rotore e dell'ala. Tale metodologia, ampiamente utilizzata e validata per
rotori isolati, e stata estesa al caso di un sistema ala/rotore. Infine si illastrapdello adottato,
nell’ambito dei modelli validi per flussi potenziali basati sul metodo BEM, per caratterizzare alcuni

dei tratti salienti dell’interazione scia/corpo.

4.2.1 Tecnica di allineamento della scia

La tecnica di allineamento della scia utilizzanda nel presente lavoro consente di ottenere la geo-
metria della scia come parte della soluzione del campo attorno al sistema ala/rotore tenendo conto
delle deformazioni indotte dai corpo solidi, dalle altre scie (quella dell'ala per esempio) e quelle
autoindotte.

Il primo passo della procedutail calcolo della velocd indotta da tutti i corpi solidi e le scie pre-

senti nel campo nei punti che appartengono alla scia della quale si intende determinare la forma.
Una volta nota tale velogit, ciascun nodo della griglia di scia (identificato dal vettore posizione

X,,) Viene vincolato a muoversi compatibilmente con il campo di vedolcitale, utilizzando uno
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schema di tipo Lagrangiano, come segue

t+AtL .
Tt + AF) = 2 (t) + / Vl(7)] dr. (4.4)
t
dove;
V=V,+Vop (4.5)

e la velocit totale, somma della veloaitincidente sulla pala e della velaxiti perturbazione

indotta.

Il campo di velocia indotto nei punti della scia,, si determina mediante una rappresentazione
integrale ottenuta dalla definizione della velacttome gradiente del potenziale. In particolare,

applicando I'operatore gradiente alla 4.1 scritta per i punti appartenenti alla scia si ottiene

. B (0 oG . oG .
(2, t) = Vz, . <8n G-y 8n> dS(¥) — Vg, . Ay o dS(%), (4.6)

Come si nota, la velod@tin un generico punto dipende dalla soluzione del potenziale sui corpi
solidi presenti nel campo e dai salti di potenziali sulle relative scie. Bdahkoluzione del proble-

ma potenziale stesso dipende dalla forma della scia, risulta evidente che la tecnica di allineamento
della scia preveda un algoritmo di tipo iterativo. Si fissa dunque come geometria di primo tentativo
una scia la cui superficie lascia il bordo d’uscita della pala lungo la tangente alla linea media del
profilo ed il cui passo viene fissato in base al rapporto tra la valatiavanzamento dell’elica e

la velocita tangenziale calcolata all’estreenitlella pala (questo rapporto si definisce coefficiente
d’'avanzo e viene identificato cgn = V., /2R in ambito aeronautico & = V.. /nD in ambito
navale). Una volta calcolato il potenziale sul rotore e sull'ala mediante la gdasibile calcolare

il campo di velocia indotto nei nodi della griglia di scia mediante la 4.6 e dunque aggiornarne

la posizione mediante la 4.4. In tal modo i nodi della scia vengono allineati al campo di &elocit
locale indotto dal rotore, dall’ala e dalle rispettive scie. Questa procedura viene ripetuta fino a con-
vergenza utilizzando come nuova stima iniziale la geometria di scia ottenuta al passo precedente.
In particolare per un rotore isolato (quindi condizioni di flusso stazionario) la convergenza si rag-
giunge quando la differenza tra la forma della scia al passol e quella al passe € al di sotto

di una fissata tolleranza. Un discorso specifico va fatto per il caso non-stazionario che si verifica
trattando una configurazione di tipo ala/rotore. In linea di principio, in questo caso la procedura

descritta andrebbe ripetuta ad ogni passo temporale fino a convergenza. Tuttavia la natura periodica
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(con periodo legato alla veloaitdi rotazione dell’elica) dell'interazione ala/rotore consente di far
coincidere il passo di aggiornamento della geometria di scia con quello della discretizzazione nel
tempo: superata una fase di transitorio tale proceduraaandonvergenza su una forma di scia che
variera periodicamente per via dell'interazione con l'ala (questa teahiampiamente utilizzata

per la determinazione della scia di rotori di elicottero in condizioni di volo in avanzamento).

Ulteriori dettagli riguardo alla metodologia illustrata ed alle problematiche numeriche ad essa lega-
te, sono riportate in [11], lavoro nel quadeampiamente documentata la campagna di validazione

della tecnica di allineamento di scia realizzata per un’elica navale in flusso uniforme. In figura
4.3 e riportata, a scopo esemplificativo, I'applicazione della tecnica di allineamento di scia ad un

propeller di tipo aeronautico (per semplicé riportata una singola pala). Si@uotare come la

N,
S \¥\ l("l

Figura 4.3: Esempio di geometria di scia ottenuta mediante tecnica di allineamento al flusso locale.

scia allineata al flusso abbia una forma piuttosto diversa da un elicoide con asse parallelo all'asse
s di figura. In particolare si nota il caratteristico “arrotolamento” in corrispondenza a quello che
fisicamente viene denominato “vortice di estreéniiede legato alla distribuzione del carico palare
lungo l'apertura. Meno evidente in figura ma comunque rilevato dal modello di scia Bblara
caratteristica contrazione che la scia subisce immediatamente a valle dell’elica a causa dell’acce-
lerazione indotta dalle pale. Di fatto la tecnica di allineamento della scia consente di determinare

una forma di scia che compatibile con la distribuzione del carico aerodinamico sulla pala.
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Gli effetti dell'interazione scia/ala sulla tecnica di allineamento della scia verranno discussi nel

paragrafo successivo.

4.2.2 Simulazione dell’impatto scia/ala

La modellazionde della fenomenologia dell'impatto tra la scia rotorica e la superficie dell@la pu
essere inquadrata nell’ambito generale dei problemi di impatto tra vortici e corpi solidi. La defi-
nizione del modello di impatto proposto nel presente lavoro si basa sull’'interpretazione di analisi
sperimentali che hanno consentito di formulare un modello di impatto che fosse inquadrabile nel-
I'ambito della metodologia agli elementi di contorno utilizzata per lo sviluppo del solutore aerodi-
namico.

In particolaree stato preso in cosiderazione il problema dell'interazione tra un vortice ed una pala
che lo taglia in direzione ortogonale al suo asse (fenomeno defimitex cutting. Tale configu-
razionee stata studiata in [25] e [26] allo scopo di comprendere, tramite visualizzazioni del flusso
e tramite simulazioni numeriche, il comportamento del vortice durante l'interazione con la pala. In
figura 4.4e riportato un esempio di visualizzazione del flusso attorno ad una pala in condizioni di
impatto ortogonale con un vortice ottenute utilizzando una tecnicalld&gf Induced Fluorescen-

ce) che utilizza inchiostro per visualizzare le strutture presenti nel flusso. La freccia blu indica la
direzione del moto del vortice rispetto alla pala (della qéalisualizzata la sezione) che si muove

dal basso verso I'alto. Come si nota esiste una forte interazione del vortice con lo strato limite sulla
pala, tuttavia i fenomeni principali riguardano la deformazione cui sono soggette le due porzioni
di vortice che si trovano sui due lati della pala. In particolare si osserva che la porzione di vortice
e soggetta ad una compressione se si sta muovendo in direzione della superficie della pala (lato
sinistro in figura), mentre saisoggetto ad un allungamento se se ne sta allontanando (lato destro in
figura).ll raggio del vortice risulta aumentato rispetto al valore in condizione indeformata dal lato
in cui c’e una compressione, mentre risulta ridotto dal lato in cui si ha I'allungamento. Nell'im-
magine il vortice sembra “tagliato” dal profilo della pala; in radl continuik del vortice viene
garantita da un filamento vorticoso che avvolge il profilo e che raccorda i due tronconi di vortice
mostrati in figura. Tale filament® molto sottile ed interagisce fortemente con la vodigitesente

nello strato limite della pala eélresponsabile del “ricongiungimento” tra le due porzioni di vortice

che si osserva dopo il completo passaggio della pala.
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compressione espansione

Figura 4.4: Visualizzazioni LIF del flusso attorno ad una pala in condizioni di impatto ortogonale

con un vortice (rif. [26]).

Figura 4.5: Fotografia della configurazione elica/timone sperimentata nel tunnel idrodinamico.

Ulteriori approfondimenti relativi ai fenomeni di interazione in configurazioni molto simili a quelle
oggetto del presente lavoro sono stati possibili grazie ad una campagna di analisi sperimentale del
flusso attorno ad una configurazione elica/timone condotta in un tunnel idrodinamico e riportata in
[5]. In figura 4.5€ mostrata una foto dell'installazione per le prove sperimentali (per i dettagli sulle
condizioni di prova si rimanda a [5]). Nelle figure 7.42 e 4.7 sono riportate, a titolo esemplificativo,

due visualizzazioni del flusso ottenute mediante una tecnica che fa uso di fotocamere veloci. In
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particolare, I'elicaé posta a sinistra (non visibile nelle immagini se non per una porzione del moz-
zo in figura 4.7) e la direzione del fluseada sinistra verso destra. La traccia chiara che si@ota
relativa al vortice di estremdtdelle pala (le immagini si riferiscono ad una configurazione bipala).
Allo scopo di visualizzare tale vortice il tunnelstato depressurizzato per indurne la cavitazione:
cio che si vede nelle fotografie dunque la traccia della zona vaporizzata in corrispondenza al
vortice. Come si not& possibile sostanzialmente distinguere tre fasi dell'interazione: nella fase
di avvicinamento del vortice al timone esso risente del campo di valauitotto dalla presenza

del corpo fisso e dunque si nota la sua deformazione in proasiteitbordo d’attacco del timone

(si veda figura 7.42 ed, in misuralpévidente figura 4.7); successivamente il vortice impatta sulla
superficie del timone presentando fenomeni simili a quelli descritti geade cutting si noti che

il filamento vorticoso che appare distorto all’approssimarsi al bordo d’attacca addnteragire

con lo strato limite del timone garantendo la contiawdel vortice. Infine (non visibile nelle im-
magini) le due porzioni di vortice si ricongiungono a formare un unico filamento vorticoso a valle

del timone. Il fenomeno di deformazione del vortice al suo avvicinarsi al bordo d’attacco del

Figura 4.6: Visualizzazione del flusso attorno ad una configurazione elica/timone: vista laterale.

timoneé un fenomeno sostanzialmente di natura potenziale. Infatti, come &i nebcapitolo 7 il

solutore aerodinamico time—marching illustrato nei paragrafi precedémtjrado di tener conto
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Figura 4.7: Visualizzazione del flusso attorno ad una configurazione elica/timone: vista in pianta.

di tale deformazione includendo nella simulazione I'algoritmo di allineamento della scia al cam-
po fluidodinamico indotto da tutti i corpi presenti nella configurazione, in particolare quindi dal

timone.

Per quanto riguarda invece la simulazione della fase di impatto successiva alla deformazione,
stato sviluppato un approccio numerico per poter tener conto in maniera opportuna delle porzioni
di scia che interagiscono con la superficie del corpo fisso a valle dell’elica. In fenomeni di inte-
razione vortici/corpi portanti risulta molto importante I'interazione del vortice con lo strato limite
sulla superficie del corpo. Tuttavia, nell’ambito di modelli validi per flussi potenzialielisnitati

a modellare gli effetti globali dell'interazione rinunciando ad una descrizione locale dell'interazio-
ne. Dal punto di vista fisice evidente che la scia non@in alcun modo penetrare la superficie
dell’ala (o del timone nel caso specifico). Tuttavia, nellambito di un approccio basato sulla meto-
dologia agli elementi di contorno la scia potenziale noa pwere soluzione di continaifpertanto

si e scelto di mantenere la contiraitlella scia consentendole geometricamente di attraversare il
timone ma tenendo conto della ridistribuzione sulla superficie della stessa dell'iatéakit vor-

ticita a causa delle deformazioni asimmetriche&gbggetta la porzione di scia che impatta sulla
superficie del corpo fisso. Nell’ambito di modelli agli elementi di contorno approcci alternativi a
guello sviluppato nel presente lavoro prevedono di risolvere la cordinigiia scia permettendo

di fatto ai pannelli di separarsi nel momento in cui entrano in contatto con il bordo d’attacco del

corpo. Opportune condizioni di ricongiungimento dei pannelli, di ridistribuzione della varticit
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Figura 4.8: Esempi di andamenti della funzione di vordi€i, .

sui pannelli che interagiscono con il corpo fisso, e di riduzione delle instabilineriche che tale

metodo comporta completano tali approcci (si veda, ad esempio, [28]).

Ricordando la relazione tra la distribuzione di voréicgulla superficie della scia ed il salto di
potenziale attraverso la medesimg+ 77 x Vg, (Ay)) si pw introdurre una “funzione di vorticit

" Fy che consenta di tener conto della compressione e della espansione delle porzioni di scia che
interagiscono con la superficie dell’ala. In particolare dunque, tale fun&tata utilizzata per
modificare I'intensia delle doppiette distribuite sulla scia in una regione prossima all’ala definita
da una dimensione caratteristi€g,,. Per i centroidi di scia che ricadono all'interno di questa

regione si definisce una nuova inteadielle doppiette come
Ay = FyyAg (4.7

La definizione di tale funzione e la dimensione della regione in cui essa viene utilizzata sono state
oggetto di validazione e verifica (si vedano [3] e [33]). Due esempi di definizione della funzione
di vorticita sono illustrati in figura 4.8. Come si vede, al di fuori della regione di controllo che
contiene il corpo fisso (ala, strut o timone) (td e 1 in figura), tale funzione valé (e quindi
I'intensita delle doppiette non viene alterata), mentre all'interno del corpo fisso risylta= 0.

Le considerazioni teoriche precedenti indicano I'opportuditdefinire la funzione di vortic in
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modo asimmetrico rispetto alle due facce del timone (caso A in figura 4.8). Tuttavia, dal punto di
vista computazionale, risulta difficile rappresentare adeguatamente la funzione asimmetrica eccetto
nei casi in cui la discretizzazione della scia sia molto fitta. Tali discretizzazioni comportano un
incremento dell’onere computazionale pertanté scelto di considerare solamente il caso di una
funzione Fy monotona decrescente all’avvicinarsi alla parete in modo simmetrico da ambo i lati
(caso B in figura 4.8).

Le verifiche numeriche condotte in [3] hanno peraltro mostrato, come savedrcapitolo 7, che

anche il modello di funzione di vortiéitsimmetrico garantisce risultati in discreto accordo con le
evidenze sperimentalE chiaro che ulteriori approfondimenti di questo aspetto della modellazione

SONo comunque necessari.

La funzione di vorticia di tipo A utilizzatae:

= 1 d> Lbom
Fw = = (1 — €Cd) d < Lpos (48)
=0 d € ala

nella qualel rappresenta la distanza del generico punto appartenente alla scia rispetto alla superficie

dell’ala.

4.3 Integrazione del modello aerodinamico interazionale nel mo-

dello ROM per l'ala

In questo paragrafo si intende illustrare la metodologia proposta per l'inclusione degli effetti del-

I'aerodinamica interazionale nel modello ROM descritto in precedenza.

In particolare si intende includere nella descrizione dei carichi aerodinamici di ala gli effetti dovuti
all'interazione con la scia rilasciata dal rotore. || metodo sviluppato si basa sul calcolo della velo-
cita che la presenza del rotore e della sua scia induce sulla superficie dell’ala. Infatti, utilizzando
una sorta di principio di sovrapposizione degli effétfpossibile decomporre la velainei punti

appartenenti alla superficie dell’ala in tre componenti nella seguente forma

(T, 1) = Ty (Ty) + T Ty t) + Tp (T, 1) (4.9)
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nella qualev,, = V.. & la velocit di crociera del veicoloy; indica la velocia di deformazione
elastica &; rappresenta la veloéitche il rotore e la sua scia inducono, istante per istante, nei cen-
troidi dell'ala.

Il calcolo della velocia indotta viene effettuato, utilizzando il solutore BEM al passo nel tempo de-
scritto nel presente capitolo, sulla configurazione di equilibrio non perturbata del sistema ala/rotore
in moto orizzontale rettilineo uniforme. In altri termini, per il calcolo del contributo alla velocit
dovuto agli effetti interazionali non vengono considerati gli effetti delle deformazioni elastiche del-
I'ala. Questa approssimazione viene fatta allo scopo poter integrare le informazioni relative al cam-
po di velocit che il rotore induce sull’ala nel modello ROM per il calcolo dei carichi aerodinamici

di ala illustrato nel capitolo 3.

Sviluppando il vettore velodit ed il versore normale in ogni punto dell’'ala come somma di un
contributo corrispondente alla condizione di equilibrio e di uno perturbativo, eliminando i termini
che contengono solo variabili all’equilibrio ed i termini di ordine superiore al prienpossibile
riscrivere le condizioni al contorno sull’ala tenendo conto della vedaoiiotta (che viene appunto

considerata come contributo all’equilibrio):

Xm(t) = v(Xm,t) n(x,) =

= Vo(Xme,» 1) - n'(xmeq,t) + V,(Xmeq, ) -ng(Xpm,,) = (4.10)

= |:VC7‘ (Xmeq) ' nl (Xmeq: t) + Vd (XmeQJ t) : nO (Xmeq)] _I_ VI (Xmeq7 t) ' n, (Xmeq 7 t)

nella quale le grandezze si intendo espresse in componenti nel sistema di riferimento ala indeforma-
ta. Come si nota, il termine tra parentesi quadre dell'ultima uguaglianza dell’equazione 4.10 coin-
cide con le condizioni al contorno sull’ala scritte in assenza di veéloodotta (si veda paragrafo

3.5). Pertanto le condizioni al contorno possono essere riscritte come somma di due contributi

Xm(t) = X (£) + X1, (t) - (4.11)

(4.12)

Il termine x? pud essere sviluppato secondo quanto visto nel paragrafo 3.5 per ottenere I'operatore

aerodinamico che lega le forze generalizzate di ala alle variabili lagrangiane che ne descrivono la
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deformazione elastica. Per quanto riguarda il contributo legato alla \@ladibtta, esso assume la

forma

va e ). (4.13)

n

esprimendo dunque la perturbazione del versore normale in funzione delle variabili lagrangiane di
ala. Raccogliendo nel vettore’ le condizioni al contorno su tutti i centroidi di ala si ottiene la

forma matriciale

x'(t) =B'(t) q“(t) (4.14)

nella quale la matric®’ ha dimension[N* x N¥]. Tale matrice risulta tempo—variante per via
della presenza delk: infatti, la velociti indotta sull’ala dipende dalla posizione relativa tra rotore

ed ala.

La natura periodica dell’interazione ala/rotore consente di sviluppare gli elementi della rigdtrice

in serie di Fourier
= B +Z [B¢,, cos(it) + B, sin(iQt)] (4.15)

e, introducendo le variabili ausiliarie

o= q¥ cos(it
de =4 (i) (4.16)
q. = q" sin(i)

e possibile riscrivere

x'(t) =Biq” + > [Bf, d.(t) + BE ()] - (4.17)

=1
Come si nota& stato possibile ottenere, un legame a coefficienti costanti tra il vettore delle condizio-
ni al contorno sull’ala dovute alla veloaiindotta e I'insieme costituito dalle variabili lagrangiane

di ala e le varibili ausiliarie introdotte con lo sviluppo in serie di Fourier.

Le condizioni al contorno definite possono essere interpretate esattamente come quelle viste nel
paragrafo 3.5 e danno luogo dunque ad un contributo alle forze generalizzate dovuto alla velocit

indotta. Si ha quindi

fv =10 £, (4.18)
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nella quale si definito conf’ tale contributo, mentr€® & il contributo alle forze generalizzate
dovuto al moto di deformazione elastica dell’ala e calcolato con il modello ROM introdotto nel

capitolo 3. Passando nel dominio della frequeapmssibile scrivere

£/(jk) = E; By (jk) Eo(jk) X' (4.19)
e, utilizzando la 4.17
~ N]
t'(jk) =Eja” + Y [EG, 4. + B, a] (4.20)
i=1
nella quale le matrici
Ej(jk) = E;E,(jk)Ey(jk) By
EL (jk) = E;E,(jk)E4(jk)BL, (4.21)

E; (jk) = E;Ey(jk) Ey(jk) B,
sono in numero pari &; (numero di armoniche utilizzato per lo sviluppo in serie della vetocit
indottav;) e dipendono dalla frequenza in forma trascendente per via dei contributi legati alla
scia dell'ala.E dunque possibile applicare a queste matrici 'approssimazione razionale matriciale

introdotta nel paragrafo 2.2.4 per ottenere

f1(5) = [AYS*+AV5+AJ] gV +C %)+ (4.22)

Ny
+ Z{ (AT S + AT 5+ A @+ COf + [A) 5 + AT 5+ AJT] ¢ + C¥ i«i} .
=1

La dinamica degli stati aggiund regolata dal seguente set di equazioni

St = Agfo+Boq®
§F = AC 4+ By (4.23)
SF = ASF 4B G

Antitrasformando nel dominio del tempo e utilizzando il legame tra le variabili lagrangiane di
alaq® e le variabili ausiliarie introdotte nella 4.16 si ottiene il seguente modello ROM lineare a

coefficienti periodici per il contributo ai carichi dovuto alla vel@cibdotta

fo' (1) = DY v + DY ¥ + DY q¥ + C¥' ¢’
: (4.24)

«oand I I I
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nella quale

Dy = Aj+). {AQCi [— ()2 cos(iQt)] + AS [ (iQ)? sin(iQt)]}
DY =AY+ { A7 () sin(i)] + A [(92) cos(i62)] |
Dy = Aj+Y { A [eos(i)] + AT [sin(i02)] |

Per quanto riguarda gli stati aggiunti, avendo definito il vetidfe= {ry, 1, rg}T che raccoglie
gli stati aggiunti relativi a tutti i contributi armonici introdotti sviluppando in serie la matrice delle

condizioni al contorno, si ottiene

A, 0 0 B,
A" = | o0 AG o e HY =|B% | . (4.25)
0 0 A% BSi

In definitiva, la metodologia sviluppata consente di integrare le informazioni sul campo di &elocit
attorno all’ala di una configurazione ala/rotore ottenute mediante un solutore al passo nel tempo
che tenga in conto gli aspetti globali dell'interazione scia/corpo, nel modello aerodinamico ROM
per il calcolo dei carichi aerodinamici agenti suII’aIE.dunque possibile impostare la definizio-

ne del modello aeroelastico (si veda paragrafo 6) per il sistema completo ala/rotore nel quale si
tenga in conto, seppure in maniera approssimata, degli effetti aerodinamici interazionali, oltre che
di quelli cinematici. E da notare che tale integrazioestata possibile grazie alle peculiariel
solutore BEM utilizzato che consente di definire, nel dominio della frequenza, un operatore aerodi-
namico che fornisce le funzioni di trasferimento tra condizioni al contorno (di natura perturbativa
o legate alla velocit indotta intesa come ingresso esterno congelato) sull'ala (o sul rotore) ed i

corrispondenti carichi aerodinamici.
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Capitolo 5

Modelli aeroelastici per il sistema ala/rotore

Lo sviluppo di uno strumento per lo studio della stabikteroelastica di un sistema ala/rotore ri-
chiede la definizione del modello aeroelastico del sistema, ovvero I'accoppiamento delle equazioni
che descrivono i carichi aerodinamici agenti sull’ala e sul rotore in funzione dei gradi dalibert
del sistema con le equazioni della dinamica strutturale. Scrivendo tali equazioni in forma lineare
rispetto ai gradi di libe& del sistema si gudefinire il sistema aeroelastico nella forma di un set

di equazioni differenziali lineari a coefficienti periodici del qualgossibile studiare la stabdit

mediante tecniche basata sul calcolo degli autovalori.

La configurazione di equilibrio di cui si intende studiare la stab#ieroelastica quella di moto
orizzontale uniforme pertanto si assume fattore di carico pari ad uno, ovvero non si considerano
forze d'inerzia derivanti da manovre e/o rafficie dunque lecito limitare I'analisi del veicolo ad

un modello equivalente costituito da uno schema multicorpo ala/albero/rotore con la radice dell’ala
incastrata ad un supporto fisso; questo consente di trascurare i moti di corpo rigido della fusoliera
(a frequenza nulla e scarsamente accoppiati con quelli elastici oggetto di questo studio) e di porre
I'enfasi sulla dinamica propria del sistema multicorpo precedentemente menzionato. Lo stato del-
I'arte in ambito aeroelastico indica che molti studi fatti sui tiltrotor attraverso codici commerciali
come UMARC e CAMRAD hanno avuto come base di confronto proprio test in galleria del vento
effettuati con modelli tipo quello adottato nel presente lavoro, in modo da validare la teoria prima
di inserire le complessitintrodotte dal moto rigido dell’'intero veicolo.

Come ga accennato, I'ala@ pensata come una trave elastica biflesso-torsionale la cui cineatica

descritta dagli spostamenti elastici nel piano (lag bending), fuori del piano (flap bending) e dalla
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Figura 5.1: Modello ala/albero.

torsione; I'alberae invece considerato un corpo rigido connesso al tip alare il cui coragjtello

di trasmettere al rotore il moto di trascinamento dell’ala e a quest’ultima i carichi rotorici (inerziali
ed aerodinamici) in corrispondenza al tip. Di fatto, pur trascurando la dinamica propria del pilone
si tiene conto della sua presenza in termini inerziali dal momento che, essendo in un tiltrotor (e nei
propulsori azimutali) i motori e gli organi di trasmissione localizzati alle esteeaiéri, la massa e

I momenti di inerzia delle nacelle (rappresentate dall’albero) sono dominanti su quelle dell’ala.

Per quanto riguarda il rotore, se ne considera uno didipicolato schematizzato attraverso un
modello a di elasticét parametri concentrati; in particolare ciascuna d&lepale rotoriches vi-

sta come un corpo rigido connesso al mozzo tramite molle che oltre a simulare I'cdadété
struttura, consentono moti nel piano (lag) e fuori del piano (flap), mentre in prima approssimazione
si suppone che la torsione sia impedita in quanto, per le rigidezze torsionali in gioco nei sistemi
in esame essa ha una minore influenza del comportamento aeroelastico (si pensi ad esempio alla
tipica instabilita dei velivoli tiltrotor dovuta all’accoppiamento tra il moto di lag di pala e quello di

flap di ala).

Nel presente capitolo verranno descritti i modelli aeroelastici del rotore e dell’ala partendo dalla
definizione del modello strutturale ed illustrando poi I'accoppiamento con il calcolo dei carichi

aerodinamici e, per I'ala, anche con i carichi che il rotore le trasmette tramite il mozzo.
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5.1 Modello aeroelastico del rotore

Nelle sezioni che seguono varposta 'attenzione sui modelli strutturali utilizzati per il rotore e

sul loro accoppiamento con i modelli aerodinamici descritti nelle sezioni precedenti.

Il rotore € di tipo articolato ed i gradi di libestdi ciascuna dellév, pale che lo costituiscono sono

gli angoli di flappeggigs e di brandeggioléag) .

Ciascuna pal& schematizzata come corpo rigido dotato di due gradi di Bbertonnesso all’'al-

bero, in corrispondenza del mozzo, mediante due cerniere, dotate di molle, che simulano I'effetto
dell'elasticit .

Le pale sono sfasate spazialmente di un angolo pari all’'azifihcome se visto nello sviluppo

dei modelli per I'aerodinamica, la cinematica di ciascuna di esséluenzata dal moto di trasci-
namento dell’ala in modo diverso a seconda della posizione angolare. Pertantssamziale nel
seguito descrivere la cinematica della catena multicorpo per comprendere le interazioni dinamiche

e cinematiche tra gli elementi che la costituiscono.

5.1.1 Modello strutturale del rotore

5.1.2 Equazioni della dinamica per i corpi rigidi

Il moto di un corpo rigido in un riferimento inerziale; € governato dalle equazioni cardinali della

dinamica (equazioni di Eulero):

¢ =
(5.1)
L+ o x @ = i
con.
g = mii
(5.2)

hly = JA&" + m(Fhg x T5)
doved’ e ﬁ{) sono rispettivamente la quagtitli moto ed il momento della quardtitii moto rispetto

ad un generico polo mobil@. | vettori 7%, 7%, &' rappresentano la velogitel polo, la veloci
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del baricentro e la veloctangolare del corpo rigidon e J}, sono rispettivamente la massa ed

il tensore momento di inerzia riferito al polo O e agli assi inerziali. Infine con i vettbre

m¢, Si sono indicate la forza ed il momento esterni applicati. L'agidedica che le grandezze
vettoriali o tensoriali sono osservate nel sistema di riferimento inerBaleSostituendag’ e ﬁ{)

nelle equazioni e ricavando 'immagine delle stesse nel sistema di riferimento mobile solidale con
il generico corpo rigidbsi ottiene (eliminado I'apicé per le grandezze immagine nel riferimento

mobile)
m(vg+w X vg) =1f
(Ve d (5.3)
Jow + w X (Jow) + mrog X (VO + w X Vo) =mgp
[l motivo per cui viene utilizzata 'immagine, nel riferimento mobile, delle equazioni della dinamica
risiede nel fatto che 'immagine del tensore momento d’inedzjan tale riferimento non dipende

dal tempo, consentendo una notevole semplificazione della formulazione.

5.1.3 Cinematica della catena ala-albero-rotore

Ogni pala rotorica rappresentata come corpo rigido, in moto nel sistema di riferimento Ris¢o
connesso all’albero in corrispondenza del mozzo mediante due cerniere dotate di molle che simu-
lano I'effetto dell’elasticia. || comportamento dinamiag®governato dalle due equazioni cardinali,

la cui immagine nel sistema di riferimento p&a

myp (va + wp X VG,,) = fb (5 4)

wab + wp X (wab) + MpY G, X (VH + wp X VH) = 1my

avendo scelto come polo dei momenti il pu{e ovvero il mozzo.

E evidente che il problema dinamico richiede la caratterizzazione della cinematica del rotore, che
a sua voltag funzione della cinematica di tutti i corpi a monéeguindi necessario ricavare questi
ingredienti cinematici inquadrando il problema nellambito generale delle catene multibody. In
guesto paragrafo si intende valutare le grandezze cinematiche di rotore che compaiono nella 5.4 in
funzione dei gradi di libeét del sistema ala/rotore ovvero gli spostamenti elastici del tip alare € i
gradi di libert di pala.

Gli sviluppi che seguono ricalcano quant@giisto per la definizione dell’operatore cinematico

ISi ricorda che la derivata tempora% di una grandezza vettorialA osservata da un riferimento assol@o

collegata alla derivaté’Z della stessa grandezza vista dal riferimento mobile, per il tramite éji%lla % +w x A.
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nel paragrafo 2.2.5. Il polo scelto per scrivere la seconda equazione di biianozzo; es-

so none un punto fisso nello spazio in quanto risente della cinematica dell’ala. In particolare il
mozzo appartiene all'albero che viene schematizzato come un corpo rigido; pertanto lagbcit
mozzoe esprimibile in funzione della veloaéitdi un qualunque altro punto dell'albero mediante

I'espressione dell’atto di moto rigido:

—

Uy = Up + W, X (T — Tp) (5.5)

dovet’;; e ¥p sono rispettivamente la veloaiassoluta del mozzo e del centro elastico al tip alare, e
W, € la velocia angolare assoluta dell’albero dovuta alla deformazione elastica della sezione alare
(in particolare all’estremét alare) cuié solidale; essa coincide con la velacéngolare assoluta
dell’'ultima sezione di ala.

In accordo con quanto riportato nel Rif. [16], la vel@citngolare del tip alare, sviluppata al secondo

ordine,& esprimibile, nel riferimento ala deformata, attraverso le seguenti componenti:

Wy = QS
wy = V'sin(0© + ¢) — w' cos(© + ¢) (5.6)

Wy = ' cos(© + @) + ' sin(O + ¢)
dove le variabili cinematiche sono quelle dell'ultima sezionegqer x=.,,, con L,, lunghezza
dell’'ala).

La velocita del centro elastico, nello stesso riferimento, ha componenti date da:

0
thip .
w

dove anche qui le variabili cinematiche di ala che intervengono nella métrsmno da intendersi
calcolate al tip.

Quindi in componenti pala la veloéitdell’hube :

Ruw Rw i
Rb _ wa“p (VP tip + Q tip ?;[tzp) (5.8)

tipa
in cui R,,,,, € la matrice di rotazione che porta dal riferimento proprio dell'ultima sezione di ala

in configurazione deformata, a quello r?almentreﬂ ““r & |]a matrice emisimmetrica associata al

tipa

2Per approfondimenti su questa e altre matrici di rotazione introdotte in seguito, vedasi appendice C.
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prodotto vettoreJ,,,, x (fp — 7):

0 —Wyt wy/
thip
Q"= wy 0 —wy |- (5.9)
— Wy Wyt 0

Per quanto attiene la veloaitlel baricentro, essadata da:
U, = Uy + & X g, (5.10)
espressione che con l'ausilio della (5.5) diventa:
U, = Up + & X THe, + Owtip X TPH (5.11)

che mostra l'influenza del moto dell’ala, per via dei gradi di libedell'ultima sezione, sulla

cinematica di pala. In componenti pala, la 5.10 diventa:

va,® =vg™ + QPR (5.12)

Dall’espressione della veloéitlel baricentro risulta evidente I'influenza cinematica del moto di tra-
scinamento dell’ala sulla cinematica (e dunque sulla dinamica) della pala per il tramite del termine
V.

La velocita angolare assoluta della palg € ottenuta sommando la velaciangolare relativa ri-

spetto al discdd;, . e quella di trascinamentd,,,,, dovuta al moto del tip alafe Pertanto in

rel

termini invarianti si ha:
(5.13)

@b = thip + @brel
Usando la matrice di rotazioriy,,, dalla (5.6)e ottenibile law.,;, ™.
La velocita angolare relativa, in componenti patajnvece data dalla sequenza dagli angoli di
Eulero~, ¢, 5 ede espressa da:
5
wih =1 sinpH+Q) - (5.14)
cos B(y + Q)

3Qui entra il moto rigido di rotazione e la dinamica della pala nel moto relativo.
4Qui invece entra tutta la dinamica di ala.
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5.1.4 Dinamica delle pale di rotore

Come sie visto nel paragrafo precedente le equazioni 5.5, 5.11 e 5.13 consentono di esprimere tutti
gli elementi incogniti che compaiono nelle equazioni cardinali della dinamica del corpo rigido in
funzione dei gradi di libe#t del sistema ala/rotore.

Per la completa determinazione dei termini che compaiono nelle equazioni cardinali occorre espli-
citare la sollecitazione esterna agente su ciascuna palae dasadalla sovrapposizione dei carichi
aerodinamici(f,,, m,;), del pesaf,;, m,;) e della reazione vincolare che I'albero esercita sulla

pala(f.,, m,;)

fi = foo+fu+1f (5.15)

m, = Mg, + My, + My, (5.16)

dove la sollecitazione dovuta al peso ha espressione
fup = Mug
(5.17)
myp = Thap X fup
Per semplic& di notazione sono stati eliminate le indicazioni del sistema di riferimento nel quale

sono intese le componenti dei vettori che compaiono nelle 5.15 e 5.17 sottintendendo che ci si

riferisce al sistema di riferimento della pateesima.

Come detto, dalla prima equazione cardinale si ricavano le forze di reazione che I'albero eser-
cita sulla pala: esse serviranno nel seguito per valutare le azioni che il rotore trasmette all'ala

(meccanismo di trasferimento dei carichi dal rotore all’ala)
frb = My (VGb + wp X VGb) — fwb — fab (518)

Per quanto riguarda I'equazione dei momenti il momento di reazéodato, nel sistema di ri-
ferimento pala, dalle due componenti di reazione delle molle di flappeggio e lag e dal momento

vincolaremg, che impedisce la torsione della pala:

_Kﬁﬁ

m®={ o, (5.19)

— 7/}/
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In particolare il momento vincolare pwessere calcolato dalla seconda componente della seconda

equazione cardinale risolta rispettorg,.

In definitiva quindi partendo dalle 5.18 e 5.8 possibile calcolare le forze e i momenti che il rotore
trasmette all'ala. In particolare, tutte le componenti delle forze e dei momenti possono essere
espresse in funzione dei gradi di likeerdel sistema. Per quanto riguarda il contributo inerziale
delle le forze si utilizzano le relazioni cinematiche 5.12 e 5.13 che consentono di esprimere la
velocita del baricentro della pala e la velaciangolare della pala in funzione degli spostamenti
elastici al tip alare e dei gradi di libérelastici della pala. Naturalmente, nell’ottica di un’analisi

di stabilita, tale procedura prevede di perturbare le espressioni citate attorno ad una configurazione
di equilibrio e di mantenere solo i termini di ordine non superiore al primo. In questo modo per la
parte inerziale dell’equazione 5.18 e per la seconda componente della seconda equazione cardinale
risolta rispetto am,;, (per ottenere il momento torcente) si ottiene un legame lineare con i gradi

di liberta del sistema. Per quanto riguarda la parte inerziale dei momenti di flappeggio e lag essi
sono ga espressi in funzione dei gradi di libedi pala (equazione 5.19). Infine la definizione del
modello ROM per i carichi aerodinamici di rotore consente di esprimere anche il contributo delle

f,, em,, mediante una forma lineare in funzione dei gradi di libet¢l sistema.

In conclusione, la dinamica del rotogedescritta d&.V, equazioni differenziali in cui compaiono

i gradi di liber@a di ala (calcolati nell'ultima sezione) a causa del moto di trascinamento dell'ala;
guesto induce coefficienti tempo—varianti nelle equazioni nonostante esse siano state scritte in un
riferimento solidale alla pala.

L'ultimo passo per la completa definizione della dinamica delle pale consiste nell’esplicitare i ca-
richi aerodinamici(f,,, m,;) in funzione dei gradi di libeé& del sistema ala-proprotor. Data la
differente struttura del modello ROM basato sul solutore aerodinamico di Greenberg rispetto a
guello basato sul metodo agli elementi di contormecessario operare in modo diverso nei due
casi per estrarre dal vettore dei carichi aerodinamici quelli da inserire nell’equazioni della dinamica
di pala.

L'identificazione del modello ROM basato sul solutore di Greenberg (equazione 2.68) ha consentito

di scrivere la seguente espressione per i carichi aerodinamici agenti sulla generica pala nel dominio
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del tempo
Boi(t) = Da(¢g) X + Dy () x + Do(¢p) x + ¢1 pCr

(5.20)
=1 [Ar+H () %+ Ho(vy) x|,
nella quale il vettord, . (¢) € definito come
( \ Rok
e
e
Buy(t) = { M~ . (5.21)
M
\ MY /

Per il tipo di schematizzazione adottata per il rotore sisto che le uniche equazioni necessarie
a determinare la dinamica delle pale sono le equazioni del flappeggio e del lag; pertaeto
cessario estrarre dal generico vett®g, (¢) i momenti attorno all’asse, (flappeggio) ez, (lag)

premoltiplicandolo per la matrice

[00010-‘

1?1?3:{0010OJ (5.22)

ottenendo quindi

M
m?2, () = e =FF; [Dy(v) X + Dy (¢) x + Do (¢) x + ¢1 pCr]
(5.23)

=1 [Ar+H ()% + Ho(¢y) x]

\
Si noti che i momenti aerodinamici risultano espressi nel sistema di riferimento solidale alta pala
esima. Inoltre, data la peculiaitlel solutore aerodinamico utilizzato, lo stesso procedimento vale
per tutte le pale, 6 che cambia& naturalmente il valore di, che compare nel legame cinematico

tra velocit di sezione e gradi di libextdel sistema.

Utilizzando il modello ROM basato sul solutore aerodinamico BEM i momenti che devono essere
utilizzati come forzanti della dinamica di pala vengona galcolati su ogni pala e nel sistema di
riferimento della pala che si sta considerando. In particolare, considerando un modo rigido per

descrivere la deformazione della pala dovuta al flappeggio e uno per descrivere quella dovuta al
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lag si ha che la parte elastica del vette(¢) della 3.75 contiené = N, elementi relativi proprio ai

momenti di flap e lag. Pertanto, definendo la matrice
FF3P — [ 01 ] (5.24)

nella quale la partizion@ ha dimensionj2 x N, x 6] mentre la partizion&ha dimension|2 x N, x 2 x N}],
si ottengono i momenti desiderati nella forma

( ( )

M o1
M #b1
M To2
m3P(t) =< Mz 3 =FF3P [Dy(t) %k +Di(t) %X + Do(t)x + ¢ pCr]
(5.25)
M *ony
M ?oNy
\

J

=+ [Ar+H;(t)%+Hy(t)x]

\
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5.2 Descrizione del modello aeroelastico dell’ala

5.2.1 Introduzione al modello strutturale di ala

Come accennato precedentemente, l&@tappresentata con un modello di continuo monodimen-
sionale dotato di struttura (trave) con gradi di lildertel piano (lag), fuori del piano (flap) e di
torsione; in particolare le equazioni della dinamica strutturale sono ottenute dal modello non linea-
re di pala elastica hingeless di Hodges e Ormistimncui si annullano tutti gli effetti connessi alla

velocita angolare e quindi al moto rotatorio di quest’ultima.

Di fatto I'ala € vista come una trave rettilinea, di materiale omogeneo ed isotropo a comporta-
mento elastico lineare con caratteristiche di sezione in termini di massa e rigidezza uniformi lungo

I'apertura®; a quanto detto si aggiungono le ipotesi di:

¢ assenza di svergolamento costruttivo
e coincidenza tra i punti caratteristici di seziéne

¢ indeformabilit a taglio e warping nullo.

Le equazioni del moto che ne descrivono il comportamento dinamico sono accurate al second’or-
dine e valgono nell’ambito di moderati spostamenti; esse sono il risultato di un ordering scheme
basato sull'ipotesi di considerare i quadrati delle rotazioni, la deformazione torsionale, ed i rappor-
ti~e i trascurabili rispetto I'uné, mentre tutti gli altri termini non lineari sono considerati nel

modello. Il processo che conduce alla impostazione del problema elastico in termini di incognite

di spostamento prevede i seguenti passi:

5Le equazioni di Hodge e Ormiston sono un modello ridotto rispetto quello di Hodges e Dowell che fa riferimento
ad una pala avente una configurazione di riferimento svergolata, con angolo di precone costruttivo e caratteristiche di
sezione in termini di massa e rigidezza variabili lungo I'apertura, in presenza di offset tra asse elastico, di massa e dei

centroidi (tensile axis).
5Questa ipotesé ragionevole se si pensa a quanto detto precedentemente circa le caratteristiche geometriche di

un’ala di un tiltrotor; tuttavia nel seguito si térconto della presenza del pilone che nella zona terminale altera quanto

ipotizzato.
’Si considera un calettamento di ala costante lungo I'apertura vista la lunghezza dell’ala in esame.
8Essendo l'ala il primo elemento del modello multicorpo che stiamo studiando, in prima approssimazione questa

ipotesi consente di evitare eccessive complicazioni nella descrizione cinematica di tutta la catena
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e scrittura delle equazioni dell’equilibrio per un concio di trave: esse sono ricavate facendo ri-
ferimento alla configurazione deformata e considerando I'equilibrio differenziale di un tratto

infinitesimo di ala soggetto ad un campo di forze e momenti;

e scrittura delle azioni di contatto all'asse elastico in funzione degli stoezir (relazioni di

equivalenza);

e scrittura delle azioni di contatto in funzione delle deformazioni, e quindi degli spostamenti,

mediante i legami costitutivi e le relzioni cinematiche.

5.2.2 Equazioni della dinamica strutturale

Seguendo il processo appena descritto e lasciando per il momento indicati i carichi aerodinamici
agenticonl,, L,, L,, € My, Si ottengono le equazioni differenziali non lineari alle derivate parziali
che, nelllambito di moderati spostamenti, regolano il comportamento aeroelastico dell’ala (per i
dettagli si veda [41]).

~T' =1L, (5.26)

—(TW'") + [ELs — (EL: — ElL,)sin®(©)] v"" + (EL, — El,) [£2224""+
(5.27)
—in 20(¢v")" + cos 20(pw")"] + my b = L,

—(Tw") + [Ely + (EL, — ELy)sin®(©)] w" + (EL, — EI,) [2222y"+
(5.28)
+c0s20(pv")" + sin20(pw")"] + my,w = Ly,
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(BT, — E1,)[(w" — U,,z)_st(@) + v"w" cos 20] — GJ@" — k4*(T¢') +
(5.29)
+mwkm2g}§ = M¢

In queste equazioni,,, L,, L, e M, indicano le proiezioni sulla tern@xyzdei carichi aerodi-
namici per unid di lunghezza agenti in configurazione deformata. Viene ora riportato un breve
commento alle equazioni ottenute per enfatizzare gli accoppiamenti ed i termini non lineari, di na-
tura strutturale, inclusi nel modello.

Innanzitutto si osservi come I'equilibrio nel piano influenzi quello fuori del piano per via dei termi-
ni non lineari—(7Tv')" e —(T'w')’ presenti nelle equazioni di lag e flap rispettivamente; un’altro tipo

di accoppiamento elasti@mquello tra flappeggio e lag per il tramite del calettaméntad termini
responsabili di @ sono lineari e proporzionali alla differenza tra le rigidezze flessionali della trave
(EL, — EL).

Altri termini non lineari intervengono nell’accoppiamento flessione-torsione e tensione-torsione
tramite un coefficiente proporzional¢ &7, — E'1,,); in particolare nell’'equazione di torsione i ter-
mini accoppianti dipendono dalla differenza dei quadrati e dai prodotti delle curvature delle defor-
mate elastiche, mentre per quanto riguarda I'influenza della tension®, dirpiche questatrascu-

rabile essendo piccolo il raggio polare di girazione della sezione. Ovviamente anche nelle equazioni

di lag e flap si hanno i termini corrispettivi di questi accoppiamenti flesso-tenso-torsionali.

Nel presente lavoro tuttavia, le equazioni usate per modellizzare I'ala sono un sottoprodotto di
guelle appena scritte; infatti sebbene in un sistema ala/rotore la presenza del rotore induca carichi
assiali non trascurabili rispetto un’ala isolata, questi sono essenzialmente legati ai moti di flap e
lag di pala attraverso le reazioni vincolati al mozzo, n@neha trazione prodotta dal rotore per

il tramite dei moti di flappeggio e lag di ala e quindi, in prima approssimazione, possono essere
ritenuti trascurabili rispetto alle forze di taglio indotte dal rotore stesso. Inoltre viste le caratteri-
stiche geometriche di una ala di un convertiplaniecito supporre che la trave sia indeformabile
assialmente e quindi in definitidapossibile trascurare la dinamica assiale ovvero non considerare

lo spostamento assiale come grado di liaekel sistema. Inoltre, nell'applicazione al tiltrotor con-
siderato si assum&muna condizione di equilibrio nullo e pertanto i termini legati ai carichi assiali

che compaiono nell’equazione di flappeggio saranno esattamente nulli. Quanto detto permette di
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ridurre il problema differenziale al seguente:

[EIL, — (EL, — EI,)sin*(©)] v"" + (EL, — El) @w"”%—
(5.30)
—5in20(pv")" + c0s20(pw")"] + my, b = L,
2 n SiﬂQ@ mn
[El, + (EL, — El,)sin®(©)] w" + (EL, — El,) 5V
(5.31)
+c0520(dv")" + 5in20(pw")"] + myw = Ly,
2
(ET, — EL,) | (w" — v”Q)&;@) +v"w" cos 20| — GJ¢"+
(5.32)

+mwkm2$ = M¢

A queste equazioni vanno aggiunte le condizioni iniziaddi'{) e le condizioni al contornaKC);

in particolare queste ultime sono quelle tipiche omogenee di una trave a sbalzo per quanto riquarda
le condizioni geometriche alla radice, mentre al tip le condizioni al contorno naturali tengono conto
della presenza del rotore che impone carichi di taglio e di momento; globalmente si hanno quindi
BC; non omogenee che, trattandosi di un problema aeroelastico per il sistema completo ale/rotore,
dipendono dalla soluzione del problema stesso, ovvero dai gradi didideftsistema. Inoltre,

a causa della presenza di contributi tempo—varianti nei carichi che il rotore scarica sull’ala, le
condizioni al contorno variano da istante ad istante. Nel capitolo 6 si esporranno in dettaglio le

metodologie ed i criteri seguiti per impostare la soluzione di un problema di questo tipo.
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5.3 Meccanismo di trasferimento dei carichi tra rotore ed ala

Sulla base di quanto fin qui esposto, appare evidente come la cinematica dell’ala influenzi, per il
tramite dell’'ultima sezione su cui si pensa disposto l'albero, la cinematica e quindi la dinamica

delle pale rotoriche.

Leffetto del rotore sull’ala invece, avviene attraverso le reazioni vincolari scaricate all’hub e ri-

portate al centro elastico del tip alare. Di fatto si ha una interazionddigpsaeroelastici di ala

Figura 5.2: Tagli e momenti concentrati al tip dell’ala.

e rotore attraverso la cinematica di ala, ed il risultato di questa interaziatao dalle reazioni

vincolari al mozzo le quali generano carichi al tip alare che forzano la dinamica dell’ala.

Ragionando sul modello di trave biflesso-torsionale, sigite che la dinamica di akaforzata dalle
condizioni al contorno che istante per istante impongono la presenza di tagli e momenti concentrati;
in particolare queste forze sono di tifmlower visto che nel tempo seguono un legge dettata dalla
dinamica del rotore trascinato dall’ala.

Prima di esaminare il problema da un punto di vista anali@icatile riportare i principali tipi

di accoppiamento che insorgono tra ala e rotore a causa di moti indotti dalle pale roforiche

SQuanto riportate ricavabile in base a semplici considerazioni fisiche gdro in prima approssimazione a meno

di ulteriori effetti.
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Considerand@ = 0° nella condizione in cui la pala di riferimenéoallineata con I'ala in posizione

esterna, si ha:

lagdialasey = 0°ey = 180°
e flap dipala= < pitchdiala sep = 90° eqp = 270°
lag + pitch di ala per qualsiast altro

e lag dipala= flapdialaVy .

5.3.1 Impostazione del problema: equazioni dei carichi

Il modello analitico di trasferimento dei caricki ottenibile sulla base delle espressioni fin qui
ricavate; infatti dalle equazioni cardinali della dinamica del corpo rigigossibile determinare le

forze ed i momenti che la pala esercita sull’albero in corrispondenza del mozzo

fr = —my (Vve, +wp X v, ) + £y + £,
i v (Va, +wy X ve,) +fup + £ (5.33)

m? = —[Jywp + wp X (Jpwp) + myprag, X (Vi +wp X vi)] + My, + My

Per semplificare la trattazioreconveniente ragionare in termini di componenti; infatti indicando
con

Ri

A [
slwtw) — 0 Y (5.34)

ls
il vettore colonna che ha come componenti le azioni di contatto elastiche (si noti che la componente
in direzioner none stata considerata in quant@sassunto che I'ala sia indeformabile in direzione

assiale), nel riferimento solidale all’'ultima sezione di ala, nella configurazione indeformata, e indi-

wtip
n

cando corSE ) e Ss,f“p) rispettivamente il contributo ai tagli (al tip) dovuto al trasferimento dei

carichi inerziali e quello dei carichi aerodinamici di pala, sbaerivere

S(wtip) — SEZ’”JU) + S(%)tlp) Vit (535)

Q.

dove sie trascurato I'effetto del peso.
Discorso analogo si gufare per quanto riguarda i momenti che il rotore trasferisce all’ala. In
guesto caso il momento complessivo deve tener conto anche del trasporto delle forze dal mozzo
al centro elastico dell’'ultima sezione alare. Il momento complessivo che il rotore trasmette all’ala
saml dunque

M@HP) — m% 4 rpy X fOR (5.36)
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Definendo con

M) = & (5.37)

il vettore delle componenti del momento elastico al tip, rispetto alla terna solidale all’'ultima sezione

di ala indeformata e indicando cod{“"?’ eM(‘g’”p) rispettivamente il contributo ai momenti al tip

mn a

dovuto al trasferimento dei carichi inerziali e quello dei carichi aerodinamici di pala, si ottiene la

seguente espressione del momento trasmesso all’ala e riportato al centro elastico :
witi wis, witi
M) — NP V) gy (5.38)

In definitiva, raccogliend® (") e M(*?) in un unico vettore colonna, I'accoppiamento con le
equazioni della dinamica dell’ala richiede la determinazione dei seguenti carichi al tip

r \ Ri
ty

l,
I, (wtip) — m., (5.39)

my

my
\ /

nella quale I'ordine delle componertidovuto semplicemente ad esigenze legate all'implementa-

zione numerica delle condizioni al contorno per le equazioni della dinamica di ala.

Le componenti del vettor&(**?) sono quelle che, utilizzando le relazioni costitutive tra sforzi e
deformazioni e le relazioni cinematiche tra deformazioni e spostamenti, consentono di definire le

condizioni al contorno, non omogenee, per le equazioni della dinamica di ala.

Per semplificare la trattazione nel seguito &egeparato il trattamento dei carichi inerziali di pala
da quello dei carichi aerodinamici.
5.3.2 Trasferimento dei carichi inerzial

Il contributo inerziale ai tagli al tip in direziong e z (figura 5.2) deriva direttamente dai termini
inerziali dellequazione 5.33, trascurando I'effetto del peso e avendo cura di esprimere tali termini

nel riferimento ultima sezione indeformata e di estrarre solo le componenti che danno luogo ai tagli
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desiderati; in particolare si ha

Np
S(w“p) = Z [—TT thipbk mb(vak + ﬂbk/\ VGbk)Rbk] vt (5.40)

mn
k=1
Come si nota, nella 5.40 compare la cinematica del rotore che, per quanto visto in precedenza,
risulta direttamente influenzata dal moto di trascinamento dell’ala, pertanto i contributi inerziali
ai carichi al tip sono riconducibili alla deformazione dell’'ala (e dunque agli spostamenti e alle

rotazioni al tip) ed al moto relativo della pala, ovvero ai gradi di liaekel sistema completo.

Un discorso analogo si pufare per la sollecitazione di momento trasmessa dal rotore al tip alare;
tuttavia va fatta una considerazione preliminare sul contributo aerodinamico di momento. Infatti,
ragionando in componenti nel riferimento pala, esso contribuisce alle reazioni vincolari che la pala
scarica sul mozzo, tramite i terminikgz 5, —k.,y essendo forzante delle equazioni del moto; quindi
guesti due termini, tramite i gradi di libertli flap e lag, tengono conto sia degli effetti inerziali che
aerodinamici. Pertanto &ideciso di trasferire tali componenti del momento di reazione vincolare

per il tramite dele molle di flappeggio e di lag piuttosto che esplicitando la seconda equazione car-
dinale rispetto ai momenti di reazione.

Per quanto riguarda la reazione che impedisce la torsione della pala, essa, come detto in preceden-
za, e ricavabile dalla seconda componente dell’equazione di Eulero, risolta rispgftali fatto,

separando i contributi inerziali ed aerodinamici, sbarivere:
My = Moiner, + Mogero (5.41)
dove il primo termine2
Myiners = [Jowp + wy X (Jpwy) +mprag, X (Ve +wy X Vi)] - b (5.42)

mentre il secondo saresplicitato nel prossimo paragrafo.
In definitiva si pw dire che, in componenti pala, il contributo complessivo (inerziale ed aerodina-
mico) del momento trasmesso all’albero in corrispondenza del m®zzo

Re,,

kg3
myy = —(Mginerz + Mogero) (5.43)
kyy
Il trattamento del contributo dovuto al momento torcente aerodinamic@ weattato nel para-

grafo successivo. Riportando tutto nel riferimento ultima sezione indeformata e riordinando le
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componenti secondo la sequenza lag-flap-pitch mediante la matrice

00 1
G =010 (5.44)

1 00

si ottiene il contributo (inerziale per quanto riguarda il contributo del momento torcente e totale per
I contributi legati al flappeggio e al lag di pala) al momento trasmesso al tip

Ny

wii R Ruwyip .
M( tip) = Z {TT [_thipbk mrbl;k - mbkrpH/\ thipbk: (VGbk + Qbk-/\ VGbk)Rbk] } Vi. (545)
k=1

5.3.3 Trasferimento dei carichi aerodinamici

Il calcolo dei carichi aerodinamici che il rotore trasferisce all’ala prevede procedure parzialmente
differenti a seconda che il modello ROM utilizzato per la definizione dei carichi rotorici sia basato
sul solutore aerodinamico di Greenberg o su quello agli elementi di contorno. Formalmente, in

entrambi i casi il modello ROM viene identificato nella forma

e(t)

r

Dy(t)x+Dy(t)x+Dy(t)x+ Cr
Ar+ Hl(t)X+ H()(t)X

(5.46)

Tuttavia, utilizzando il modello aerodinamico basato sulla teoria di Greenberg, il vettomd fat-

to contiene i carichi aerodinamici agenti sulteesima pala scritti in componenti rispetto al sistema

di riferimento della pala stessa, quindi ha dimensigne 1]: in tal caso dunque le matri®;, C,

A, eH, sono da considerare relative alla singola palaj cose gli stati aggiunti. Nel caso del
solutore BEM invece, la procedura di identificazione del modello ROM porta alla descrizione dei
carichi al mozzo dovuti all'insieme di tutte le pale scritti in componenti rispetto alla pplasa
come riferimento e delle azioni aerodinamiche agenti sulla singola pala, pestapavra dimen-

sioni [6 + N, * (N, x 1)]. Si noti inoltre che nel caso di modello ROM/Greenberg il vettore
definito comex = [v, w, ¢, W', V', j;, yj]T quindi, oltre ai gradi di libeg di ala contiene i gradi

di liberta della singola pala. Nel caso del solutore BEM l'identificazione del modello ROM ha
portato alla definizione di un vettoseche invece contiene i gradi di liberti tutte le pale, ovvero

X =[v,w, ¢, w, V', B, i, ..., B, ’YNb]T

Nel seguito verd dapprima illustrata la procedura che riguarda il trasferimento dei carichi ottenuti
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dal modello ROM basato sul solutore di Greenberg. Il calcolo dei carichi che derivano dal modello

ROM/BEM verra derivato come sottocaso di questa.

Come mostrato nel capitolo 2 il vettore dei carichi aerodinamici agenti guésima pala in

componenti pal& espresso da

k

FCE
FY
FZ
B, (1) = - . (5.47)
Mx
MY

\ bV

con owvio significato dei simboli. Si noti cléestata considerata anche una componente in direzione
yy. tale componente non viene fornita dal modello di Greenberg, tuttavia per ottenere una formu-
lazione applicabile anche al modello ROM/BEtata inserita formalmente tra le componenti di

B..

Da questo vettore necessario estrarre le tre forze ed il momento torcente che andranno a costituire
il contributo aerodinamico ai tagli e momenti trasferiti al tip alare dovuto alla singola pala. Per il
calcolo dei tagli che la pala trasmette al tip alarsufficiente estrarre d8,, le tre forzeF*, FY

e F'* ed esprimerle nel riferimento ultima sezione; per i momenti, invece, occorre considerare |l
contributo dovuto al momento torcente aerodinamico ed i contributi dovuti al trasporto delle forze
aerodinamiche di pala dal mozzo al centro elastico dell’'ultima sezione di ala. Questi due passaggi

possono essere trattati contestualmente.

Per estrarre dB,, tre forze ed il momento torcente occorre premoltiplicare per una matrice siffatta

100000
010000
F, = (5.48)
001000
000010

ottenendo un vettore contenente quattro componenti chelsbn? e F* ed il momento torcente
M?# espresse in componenti pala.

Il passo successivo consiste nell'esprimere tali componenti nel sistema di riferimento ultima sezio-
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ne, per ottenere tre tagli e tre momenti al tip, mediante la matrice

ngll Ré;l? R]6;13 0
R RERE0

021
Rt RERE 0
RE, () = | 0 0 (5.49)

0 0 0 R,
0 0 0 RE
O 0 0 Rk

032 |

Tale matricee tempo—variante in quanto in essa compaiono gli elen}éjgjtidella matrice di ro-
tazioneR.,, » che conduce dal sistema di riferimento pala a quello ultima sezione deformata. |I
pedice0 fa riferimento al fatto che si tratta della,,,,,, calcolata nella condizione di equilibrio, in
modo da continuare ad avere una formulazione lineare.

Delle sei componenti che si ottengono, la seconda e la terza costituiscono il contributo aerodina-
mico ai tagli al tip in direzione rispettivamengée 2, mentre per i momenti occorre considerare,
oltre al momento torcente, anche il trasporto delle forze dal mozzo al tip alare. Pertanto occorre

introdurre la matrice

0 1 0 o 0 0]
0 0 1 0 0 0
Tpy = 0 —r%y —T%H 1 0 0 (5.50)
5y 0 —r%; 0 1 0
T 0 0 1|

nella quale compaiono le componenti, nel riferimento ultima sezione deformata, del vettore
Occorre tener presente che le equazioni della dinamica di ala sono proiettate nel sistema di ri-
ferimento ala indeformata quindi occorrerebbe un ulteriore trasformazione utilizzando la matrice
T. Tuttavia, in considerazione del fatto che si sta impostando un’analisi di stadelitequilibrio

I carichi aerodinamici saranno espressi in termini perturbativi e dunque l'unico contributo della
matriceT che non @ luogo a termini di ordine superiore al prindoquello dovuto alla matrice
calcolata nella configurazione di equilibrio. In tal caso I'unica rotaziegeella dovuta al caletta-
mento dell’ala. Risultando tale angolo tipicamente piccolo tale matricepsere ragionevolmente

considerata uguale alla matrice idedtit

L'ultimo passo consiste nell'ordinare le 5 componenti ottenute nell’'ortipey.,, M., M, M,
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mediante la matrice

(1000 0]
01000
Fo=100001 (5.51)
000710
0010 0|

e sommare i contributi di ciascuna pala tenendo conto dello sfasamgntoquanto ciascuna
pala trasmette forze e momenti in ragione della sua posizione azimutale periodica nel tempo. In
definitiva il contributo aerodinamico alla sollecitazione che la singola pala del rotore scarica sul tip

alare pw espressa nel modo seguente:

L — &, _Z F,r$, R, F B, (5.52)

L'espressione 5.52 gufacilmente essere riscritta in modo da separare i contributi che dipendono

dax, x, x e dallinsieme di tutti gli stati aggiunti relativi alle singole pale-= [r;]* nella forma

LW — M(t) %+ D(t)x + K(t)x + C(t) r
(5.53)

r = AI‘+H1(t)X+H0(t)X

Si noti che, per arrivare all’espressione 5.53, il vettotkeve essere necessariamente definito come
I'insieme completo dei gradi di libextdi ala e rotore, over = [v, w, ¢, W', V', f1, 11, ..., Bn,,
vn,]". Le matriciM, D e K sono tempo—varianti ed hanno dimensi@ni (5 + N,,  N,)], e la
matriceC ha dimension5 x (N, x N,)] e anch’essa dipende dal tempo. Le matrici che gover-
nano la dinamica degv, = NNV, stati aggiunti sonoA di dimensioni[(N, x N,) X (N, * Np)], S
ottiene come matrice diagonale a blocchi utilizzandd Je H, e H, sono tempo—varianti, hanno

dimensioni[(N, * N,) x (5 + N,,, * N,)] e si ottengono dalla giustapposizione délle e Hy, .

| carichi che il rotore trasferisce all’ala possono essere calcolati utilizzando il modello ROM basato

sul solutore BEM seguendo una procedura molto simile alla precedente. In particolare il vettore
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e(t) in questo case costituito da due partizioni
e= 7 (5.54)

ovvero una partiziondy che fornisce i carichi al mozzo scaricati da tutto il rotore ed espressi
In componenti rispetto al sistema di riferimento della pal@ala di riferimento) ed uné; che
raccoglie le forze generalizzate agenti su ciascuna pala.

wtip

Per poter ottenerbgb 'in questo caso occorre estrarre i contributfadnediante la matrice

FiP — [ F, 0 ] (5.55)

ed esprimerli nel sistema di riferimento ultima sezione deformata utilizzando la mRffjde’:)

relativa alla pala di riferimento. Applicando il trasporto per quanto riguarda il calcolo dei momenti

ed infine riordinando secondo quanto richiesto dalla scrittura delle equazioni della dinamica di
ala, si ottiene (ricordando che in questo caso non occorre sommare sulle pale in quanto questa

operazione gia parte della definizione del modello ROM):

( )

ty
t,
L) = b =For, RL, F3Pe(t) (5.56)

ovvero, in forma matriciale,

LY — M(t) %+ D(t)x + K(t)x + C(t)r
(5.57)
r = AI‘+H1(t)X+H0(t)X

Come si po notare, indipendentemente dal solutore aerodinamico utilizzato, i carichi che il rotore

trasferisce all’'ala possono essere dunque espressi mediante la medesima forma matriciale.

5.3.4 Effetto del pilone

Nelle considerazioni fin qui svolte & considerato il pilone come il mezzo di collegamento tra

gradi di liberta di ala e rotore, per quanto attiene I'aspetto cinematico del problema, e come mezzo
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attraverso cui riportare i carichi dall’hub al centro elastico del tip, p&icbie riguarda gli aspetti
dinamici. Tuttavia occorre tener presente che il pilone di pér smpresentativo di tutto@ichee
contenuto nella nacelle e quinédinecessario considerare la sua presenza anche in termini inerziali;
in particolare si devono far entrare nel modello le azioni di taglio e momento dovute all'inerzia, che

sollecitano I'ala al contorno.

Indicando conEG,, I'offset tra centro elastico al tip e baricentro del pilone, e dgp e 1, i
momenti d’inerzia dell’albero attorno ad assi per il centro elastico e paralleli a quelli della terna ala

indeformata, si hanno i seguenti carichi inerziali dovuti al moto dell’ala:

e Forze d'inerzia

F,... = — My — My, EG b, (5.58)
By = = MpyUuip (5.59)
e Momenti inerziali
My, = =Ly Grip — My EGytisiy c08 drip + My EG iy sin drap (5.60)
My, = (Joay Wy + Jogs ) (5.61)
Mz, = _Ipyzﬁllfip (5.62)

dove il momento di flap, qui scritto per il contributo della singola pala, tiene conto del moto relativo
di lag e della rotazione’ che trascina un rotore di momento d’inerzia equivalente attornpari

a N, Jbss.

Introducendo le terne

Vine = F

Yine

(5.63)

&

zZine
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M:Eine

M, = (5.64)

Yine
Mine
e trasformando le componenti nel riferimento solidale all’'ultima sezione di ala deformata tramite la
matriceT, si ottengono i contributi dovuti al pilone da aggiungere alle (5.35) e (5.38) che dunque

diventano:

S(wtip) + SE:“I’) . S((;ll)/tip) . FlVi(:;tip) -0 Yt

(5.65)
M (wtin) 4 Mz(z)tip) _ M((;;Jtip) _ G1M~(Wtip) -0 Vi

me

La generalizzazione apipalee immediata se si considera che ogni pala rotorica esercita sull'ala
un’azione del tipo di quelle riportat& sufficiente, quindi, sommare il contributo di ciascuna pala
con l'avvertenza che, passando da pala a pala, cambia la mRtyjce che fa comparire I'angolo

di sfasamento relativo alla pala in esame.

In dettaglio, si po osservare che questa matrice dipende dall’azimuth della pala per il tramite di

funzioni trascendenti del tempo datedda(Q2t — 1), cos(Qt — 1)), cony pari a

2
Y= F(Ibl —1) Iy =1, N, (5.66)
b

e che proprio in virl di queste funzioni, le equazioni di contorno assumono una tempo varianza di

tipo periodico.

5.3.5 Ordering scheme

Sulla base delle considerazioni svolte nei precedenti paragrafi, le equazioni che governano il com-
portamento aeroelastico di un velivolo tiltrotor in configurazione cruise mode, costituiscono un
sistema integro-differenziale (nello spazio) non lineare, alle derivate parziali ed ordinarie; in par-
ticolare si riconoscono le tre equazioni alle derivate parziali a coefficienti variabili relative all'ala

e quelle alle derivate ordinarie, a coefficienti tempo—varianti relative2dlleequazioni delle pale

rigide di rotore.

Cos come nell'identificazione dei modelli ROM di a&astato fatto un ordering scheme coerente
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con una teoria di moderati spostamenti, la stessa cosa deve essere fatta per le rimanenti equazioni
del problema, in modo da rendere I'analisi in questione complessivamente coerente e valevole al
second’ordine. Occorre peosservare che al dildi questo fatto, di per se basato su considerazioni

di coerenzag assolutamente necessario ridurre le non lireearguindi i termini in questione per le
equazioni dei carichi e del rotore poggltrattandosi di una catena multicorpo, le variabili cinema-

tiche che in esse entrano sono quelle di tutto il sistema, rendendo di fatto il problema difficilmente
gestibile analiticamente. In particolare questa procedistata applicata alla parte strutturale del
modello aeroelastico di rotore e di ala nonelaé contributi inerziali dei carichi che il rotore trasfe-

risce all’ala.

Indicando con q il generico grado di libartlel problema, e richiamando il parametro di piccolezza

e introdotto nel (2.3.2), si sono fatte le seguenti assunzioni:

° %:o(l)
° 8%:o(l)
. 4= oo

Coerentemente con una teoria di ordine 2, nelle equazioni di contorno e in quelle di rotore sono
stati ritenuti i termini di ordine uno e quelli di ordine due derivanti dai quadrati e dai prodotti dei
gradi di liberf ; non sono invece stati considerati i termini tigQ ¢q, ¢, ¢'¢ e termini analoghi
contenenti prodotti o quadrati delle derivate temporali dei gradi di Bbgperclé, come mostrato

successivamente, giinteressati ad effettuare una analisi aeroelastica lineare nelle perturbazioni.
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Capitolo 6

Definizione e soluzione del problema

aeroelastico per il sistema ala/rotore

In questo capitolo vedr illustrata la metodologia utilizzata per risolvere il problema aeroelastico

relativo ad un tiltrotor in volo di crociera nella configurazicaigplane mode

La necessit di risolvere numericamente un problema aeroelastico continuo, come quello che carat-
terizza in generale il sistema ala/rotore, ha portato all’'utilizzo della metodologia di discretizzazione
spaziale su base modale ahstata illustrata nel capitolo 1. Come detto, I'approccio classico per
la soluzione di questa tipologia di problemi si basa sull’espansione su base modale alkitGal

dei gradi di liber& che descrivono la deformazione dei mezzi continui.

Data la natura del sistema in cui il rotore trasferisce all'ala delle sollecitazioni dovute alle reazioni
vincolari che insorgono in corrispondenza del mozzo, le equazioni della dinamica dell’ala risulte-
ranno forzate dai carichi rotorici nella forma di carichi distribuiti generalizzati ottenuti utilizzando

le propriet della funzione delta di Dirac.

Verra dunque illustrata la struttura matriciale che assume il problema soffermandosi sul ruolo di
ciascuno dei gradi di libest del sistema ed in particolare sul ruolo che la dinamica degli stati

aggiunti aerodinamici gioca nella definizione del problema aeroelastico.

Il sistema differenziale che si ottere del secondo ordine a coefficienti periodici edbpessere
ridotto in forma normale. Utilizzando le metodologie basate sulla teoria di Floquet—Lyapunov

o sulla trasformazione multipala (si veda il capitoloélpossibile dunque studiarne la stahilit
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mediante la determinazione degli autovalori.

6.1 Definizione del problema aeroelastico in forma modale per

I'ala

Come detto, il metodo risolutivo adottato nel presente lavoro di tesi per I'analisi di stedoit
roelastica del sistema tiltrot@ basato sull’ applicazione del metodo di &&in. La definizione

del problema aeroelastico varillustrata per le equazioni dell’'ala. Analoga procedura pssere
definita per le pale nel caso si consideri un modello di elaatdiipala di tipo distribuito.

A causa della particolare catena multibody studiata, che vede la presenza di un membro (il rotore)
capace di scambiare forze e momenti con I'ala in corrispondenza del tip, le condizioni al contorno
associate ai singoli elementi della catena del problema non sbomageneeassegnate a priori,

nel senso che dipendono dalla soluzione del problema stesso; questo fatto impone una scelta sul
modo di trattarle. La metodologia utilizzata prevede di trasformare il problema aeroelastico in un
problema con condizioni al contorno omogenee, traducendo i carichi al tip dell’ala in forzanti nel
campo. In questo modo le equazioni differenziali che governano il comportamento aeroelastico
dell'ala sono forzate dai carichi aerodinamici e dalle forze ed i momenti che istante per istante il
rotore esercita al centro elastico al tip; céscendoe come se per = L, la trave (I'ala) fosse

libera e quindi, nell’ ottica del metodo di Gakin, questo consente I'uso della base funzionale
costituita dai modi naturali di vibrazione (in vacuo) di una trave omogenea isotropa incastrata alla

radice e libera all’estreniit.

Nel paragrafo 5.3 sono state ricavate le espressioni per i cifieli) che il rotore trasferisce al tip
dell’ala in termini di contributi inerziali e aerodinamici e di quelli inerziali dovuti alla presenza del
pilone. Tali carichi sono espressi in componenti rispetto al sistema di riferimento ala indeformata
quindi possono essere portati nel campo e accoppiati direttamente con le equazioni della dinamica
strutturale di ala scritte nel paragrafo 5.2.2. Soplunque definire completamente il problema

aeroelastico per I'ala nel seguente modo
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e Equazione dilag

[EL: — (EL, — EIL,)sin®(©)] " + (ELy — Ely) [#224"" — sin20(¢v")"+

+¢0520(pw")"] + My = L, +t,6(x — Ly) — [m, 6(x — Ly,)]

(6.1)
e Equazione diflap
[Ely + (EL, — EI,)sin*(©)] w" + (EL, — El,) [#2220" + cos20(¢v")"+
+5in20(pw")"] + myw = Ly, + 1, 0(x — Ly) + [my, 6(x — Ly,)]’
(6.2)
e Equazione di Pitch
(EL, — El) |(w" — v”Q)Si”zﬂ +v"w" cos 20| — GJ¢"+
(6.3)

+mpkm’d = my d(z — Ly)

A questo punto si definisce la base funzionale opportuna per descrivere il campo di spostamenti
incognito rappresentato dgx,t), w(z,t) e ¢(x,t). Le funzioni modali ortogonali scelte sono
i modi naturali di vibrazione di una trave incastrata alla radice e libera all'es&etalt funzioni
sono note analiticamente (si veda [18]) saranno indicateliggrer quanto riguarda gli spostamenti
di flappeggio e lag, e co®; per quanto riguarda la torsione. Per definizione, tali funzioni devono
soddisfare le seguenti condizioni al contorno omogenee in corrispondenza alla radicé)(e
all'estremity (x = L,,) dell’ala:
U;(0)=0 ©;(0)=0 ¥,/(0)=0 6.4)
©)(Ly) =0 Wi(L,) =0 ¥/(l,)=0
Si riportano per completezza le espressioni delle funzioni modali scelte per la descrizione degli
spostamenti elastici dell’ala
U, (z) = cosh(Bjx) — cos(B;x) — a[sinh(B;x) — sin(5;z)]
(6.5)
9;(z) = V2sin(y;z)
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Le funzioni modali definite vengono dunque utilizzate per approssimare il campo di spostamenti

elastici seguendo un approccio basato sul metodo dirsiat

(

v(a,t) = XN Ui@)Vi(t)

I%

{ wa ) = Y )W) (6.6)

¢

ola,t) = SN 6;(x);(t) .

\

Definiti i criteri di scelta della base modale, le equazioni non lineari del moto dell’ala vengono
trasformate in un sistema differenziale alle derivate ordinarie applicando il metodo @hk{®al

con proiezione fatta sui modi elastii;(x) e ©;(z). Le Ny, = (N, + Ny + N;) equazioni che ne
discendono, non lineari, non omogenee ed a coefficienti periodici, vengono poi linearizzate facendo
I'ipotesi di piccole perturbazioni attorno ad una condizione di equilibrio operativa, esprimendo
le variabili modali come sovrapposizione di una parte all’equilibrio e di una perturbativa attorno
all'equilibrio raggiunto, cie :

(

Vi(t) = Vo; + AV;(t)

Wi(t) = Wo; + AW;() - (6.7)

| ¢i(t) = do; + Ag;(t)
Si noti che, per quanto riguarda le forzanti aerodinamiche di ala, tale proceduasa illustrata
esplicitamente nei paragrafi 2.3.3 e 3.5 per i due solutori aerodinamici impiegati nel presente lavoro.
Analogamente a quanto fatto per le variabili di ala, anche i gradi di &beirtrotore vengono
viste come sovrapposizione di una parte all’equilibrio e di una perturbativa attorno all’equilibrio
raggiunto, ovvero

Br(t) = Bog + ABk(1)

(6.8)

Ve (t) = Yor + Avk(t)
e dunque sostituite nelle equazioni della dinamica di ala e nei carichi che il rotore trasmette all’ala.
Le equazioni non lineari dell’'equilibrio, nelle incognitg;, Wy ;, ¢, Si ricavano sostituendo nelle

equazioni modali non lineari la sola parte stazionaria delle variabili lagrangiane, mentre quelle
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perturbative si ottengono sostituendo le (6.7) nelle equazioni modali, sottraendo le equazioni dell’
equilibrio, ed eliminando tutti i termini non lineari delle variabili perturbative. Il risultato di queste
operazioni fornisce un set i;,; equazioni differenziali alle derivate ordinarie, lineari, omogenee
a coefficienti periodici e dipendenti dalla soluzione all’equilibrio, che consentono di studiare il
moto dell’ala attorno alla configurazione di trimmaggio; va sottolineato che la tempo—varianza
delle equazioni deriva esclusivamente dai carichi che il rotore trasferisce all'ala. Si noti che, in
termini di spostamenti elastici, i carichy, ¢,, m,, m,, m,, fanno comparire i gradi di libeat, e
quindi le ampiezze modali, calcolati in corrispondenza ad L,,. Inoltre, per il trattamento di tali
carichi occorre tener presenti le propaeti cui gode la funzione di Dirac. In particolare, quando
si proietta sul k-esimo modo elastico, si ha:
Lu
/ 8 (z — Ly) Wy (x)ds = =, (Ly)
0r (6.9)

0(x — Ly)Vi(z)dr = Wi(Ly)

A queste equazioni si aggiungono le equazioni di rotore necessarie per chiudere il problema. Nel
caso generale di rotore elastico esse saranno in humero pari a al prodotto del numero di variabili
lagrangiane elastiche di rotore per il numero di pilex N,. Nel caso specificé stato adottato un
modello di rotore articolato dotato di due gradi di litkequindi i modi elastici sono quelli relativi al
flappeggio e al lag. Avendo ipotizzato di utilizzare un modello di elagteiparametri concentrati

in cui la palaé modellata come corpo rigido connesso al mozzo da molle che ne simulano I'élasticit

, tali gradi di libert sono proprio gli angolf e~ di flappeggio e lag di pala.

In questo caso non si fa nessuna proiezione all&®&l per ottenere le equazioni della dinamica
delle pale ma solo una sostituzione cinematica. Va osservato che per via del moto di trascinamento
dell'ala, nelle2 N, equazioni che ne descrivono la dinamica compaiono i gradi di dtekll’ ultima

sezione di ala; anche qui, operando la sostituzione cinematica delle (6.7) e delle (6.8) e procedendo
come fatto per 'ala, si ottengoraV, equazioni algebriche non lineari per I'equilibrio stazionario,

ed un set d2 NV, ODE lineari(zzate) nelle variabili perturbative.

Quindi in sostanza, nota la configurazione di trim attorno a cui studiare la sta®liblastica del
sistema tiltrotor, il moto perturbativo del sister@agyovernato da un sistema differenziale lineare
alle derivate ordinarie, a coefficienti periodici Nj,; + 2N, equazioni, che puessere risolto con
tecniche di integrazione numerica al passo o studiato mediante opportune tecniche di calcolo degli

autovalori di sistemi periodici del primo ordine.
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La determinazione della configurazione di equilibrio in volo orizzontale rettilineo uniforme esula
dagli obiettivi del presente lavoro. In ogni casstata considerata la configurazione di equilibrio

nulla che consente di confrontarsi con i risultati ottenuti in [20].

L'impostazione proposta si ripercuote naturalmente sulla struttura delle matrici aeroelastiche che si

ottengono. Questo aspettamggetto del prossimo paragrafo.

6.2 Struttura delle matrici aeroelastiche

Procedendo in accordo con quanto detto nel precedente paragrafo, le equazioni modali perturbative
che governano la dinamica del sistema formano un problema differenziale lineare a coefficienti
periodici che, riscritto in forma matriciale, consente di fare utili considerazioni sulle interazioni

aeroelastiche presenti nel sistema ala/rotore.

A tale scopo, indicando coM(x.,t), D(x.,t) e K(x.,?) le matrici di massa, smorzamento e
rigidezza aeroelastiche generalmente dipendenti dal tempo e dalla soluzionexli,tdom C la
matrice che tiene conto della presenza degli stati aggiudtivuti all’aerodinamica delle pale e

dell'ala, si pw scrivere:

~

M(x., 1)+ D(x., 1) g+ K(x.,t) g — C(x,,{)r = 0 (6.10)

dove, coerentemente con la scelta di disporre le equazioni secondo 'ordine lag, flap, pitch di ala, il

vettore delle variabili perturbative di stafpassume la forma seguente:

( 3

AVi(t)
AW;(t q”
a={ am@ b= (6.11)
AB(t) q’
[ A%

coni =1,N;,j =1,N;, 1 =1, N, ek =1,N,. Il vettorer raccoglie gliN;’ + N stati aggiunti

relativi al’aerodinamica dell’ala e del rotore e dunque risulta partizionato nel modo seguente

r= . (6.12)
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E interessante discutere la struttura che assumono le matrici aeroelastiche in modo da comprendere
a fondo le interazioni di natura cinematica ed aerodinamica che intercorrono tra rotore ed ala. La

struttura della generica matrieedel tipo

[ ]

[

| blocchi mostrati consentono di capire le diverse forme di interazione ala/rotore

(6.13)

¢ Blocco ww
E tempo—variante, di dimensiofiV,,; x N;,] € descrive I'effetto delle variabili modali di
ala sulle equazioni della dinamica di ala. La presenza di coefficienti periodici in questo
bloccoe legata agli effetti dei carichi inerziali ed aerodinamici trasmessi dal rotore all’ala.
La cinematica di ala, infatti, influenza quella di pala in misura variabile nel tempo e di questo

risentono i carichi aerodinamici ed inerziali agenti sulle pale.

e Blocco wr
Questee di dimension[N,,; x 2N;] e descrive I'effetto della dinamica del rotore sulla dina-
mica di ala. Questo blocod di tipo tempo—variante, et rappresentativo della porzione di

carico trasmessa all’ala per effetto del moto relativo delle pale rispetto al riferimento disco.

e Blocco rw
E tempo-variante, di dimensiof@N, x N,,| e descrive l'effetto della dinamica di ala
sulle equazioni di rotore; questo blocegoresente per via dell’accoppiamento cinematico

ala/rotore, dettato dal moto trascinamento (del tip) dell’ala.

e Blocco Ir
E tempo—invariante, di dimensiof#iN, x 2NV, e descrivendo I'effetto delle variabili di pala

sulle equazioni di rotore, fa riferimento alla dinamica relativa al disco.

A conclusione di questa rassegnamportante sottolineare come la natura periodica del problema
aeroelastico derivi esclusivamente dagli accoppiamenti di natura cinematica del rotore con 'ala; in
altri termini il moto di trascinamento dell’ala influenza la dinamica del rotore (e dunque i carichi

che esso trasmette al tip dell’ala) in misura variabile nel tempo. Un’ulteriore fonte di perosiicit
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avrebbe se si considerasse l'intereferenza aerodinamica tra la scia rotorica e I'ala: in quel caso, in-
fatti a seconda della posizione istantanea del rotore, la forma della scia rotorica risulterebbe diversa
modificando dunque i carichi aerodinamici di pala. Questo aspeitato trascurato nel modello
descritto. Una metodologia in grado di portare in conto tali effetti nel’ambito dello studio della
stabilita & stata introdotta nel capitolo 4 e la sua integrazione con il presente modello aeroelastico

verra illustrata nei paragrafi successivi.

Un discorso specifico va fatto per la matri€e Come detto, ess& presente per via degli stati
aggiunti dovuti al particolare modello aerodinamico utilizzato per la descrizione dell’aerodinamica

dell’ala e delle pale, ed assume una forma partizionata del tipo

) [ Cuw  Gur "
CcC=1{ _ . (6.14)

[ CTw CT‘T J
In particolare, ricordando quanto detto a proposito del trasferimento dei carichi da rotore ad ala, la

caratterizazione dei vari blocchila seguente:

e BloccoC**: ha dimension{V,,; x N”] e descrive l'influenza degli stati aggiunti di ala (in
numero pari aglivy poli stabili della matriceA,,) sulla dinamica di ala. Tale blocco deriva
dalla identificazione del modello ROM per i carichi aerodinamici di ala e risulta tempo—

invariante.

e BloccoC*": ha dimension{N;,; x N!] e descrive l'influenza che glv; stati aggiunti di
rotore, per il tramite dei carichi aerodinamici trasmessi al tip, hanno sulla dinamica di ala.

Tale blocco risulta pertanto tempo—variante.

e BloccoC": ha dimension{2/N, x N*] e risulta identicamente nullo in quanto nel presen-
te modello I'aerodinamica di ala non influenza I'aerodinamica di rotore e dunque gli stati

aggiunti aerodinamici relativi all’'ala non influenzano la dinamica delle pale.

e BloccoC™": ha dimensionj2 N, x N!| e descrive I'effetto diretto degli stati aggiunti di rotore

sulla dinamica di rotore. Si tratta dunque di un blocco tempo—invariante.

Si noti che nel caso di accoppiamento del modello ROM per I'aerodinamica di ala con il solutore
aerodinamico interazionale tramite la tecnica basata sul calcolo della galwittta descritto nel

capitolo 4, il contributo aerodinamico alle matrici aeroelastiche di ala c@ntarche i termini
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legati alle condizioni al contorno indotte daka. Inoltre, il vettore degli stati aggiunti di ala sar
costituito dagli stati aggiunti di ala e da quetlt’ introdotti sviluppando in serie di Fourier la

matrice delle condizioni al contorno indotte dal rotore sull’ala.
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6.3 Dinamica degli stati aggiunti

In questo paragrafo si intende mostrare come gli stati aggiunti legati all’aerodinamica di ala e di
rotore vengono inseriti nel sistema aeroelastico completo. Come mostrato in precedenza, essi van-
no ad influenzare la dinamica di rotore ed ala per il tramite della mattice
Gli stati aggiunti di ala sono regolati dalla dinamica mostrata nei paragrafi 2.3.4 e 3.5.2 relativa-
mente al modello ROM basato sul solutore aerodinamico di Greenberg e su quello BEM, rispetti-
vamente. La forma generale delle equazioni che regolano la dinamica\jegtati aggiunti di ala
e la seguente

' =A"r"+Hyq". (6.15)
Per quanto attiene agli stati aggiunti relativi al rotore, partendo dalla forma 5.46

o= A'r"+H(t)x+H{(t)x (6.16)

ed esprimendo i gradi di libertdi ala (che compaiono nel vettoxg sulla base dell’espansione
modale illustrata in precedenza, si ottiene I'espressione che lega la dinamica degli stati aggiunti

alla dinamica delle ampiezze modaqli
i = A"t +H (1) q+ Ho(t) q. (6.17)

Si noti che il vettorer” viene definito in modo diverso in base al solutore aerodinamico utilizzato:
nel caso del solutore 2D esso &aostruito disponendo in colonna i vettori degli stati aggiunti
relativi alle singole pale; nel caso del solutore aerodinamico BEM, il vettore degli stati aggiunti si
riferisce agli stati complessivi di rotore e dunque non occorre modificarlo in quaatoogtiene

tutti gli elementi necessari per la descrizione aerodinamica del rotore nel suo complesso e delle
singole pale. Si noti inoltre che la dinamica degli stati aggiunti di rotore dipende anche dai gradi di

liberta di ala per via del moto di trascinamento.

Indicando ora co il vettore che raccoglie gliv, = N + N stati aggiunti di ala e rotore, si pu

dunque scrivere
it = Ar+By(t)q+By(t)q. (6.18)
La matriceA ha dimension|N, x N,] e risulta partizionata nel seguente modo

) A" 0
A= . (6.19)
0 A’
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Per quanto riguardale matriBi;, esse hanno dimensidV, x (N, +2N,)] e risultano partizionate

come segue:

. 0 0 . Hy, O
B1 - . . 5 B(] - R . . (620)
HY Hj HY Hj

Come si vede dalla struttura delle matrici la dinamica degli stati aggeuftirtemente legata a
guella dell’intero sistema ala/rotore. In particolare gli stati aggiunti di ala risentono esclusivamente
della dinamica delle variabili di ala mentre gli stati aggiunti rotorici sono legati anche ai gradi di
liberta di ala (oltre che a quelli di rotore) per via del moto di trascinamento dell’ala che influenza

la cinematica del rotore e dunque i carichi aerodinamici su di esso agenti.

6.4 Sistema aeroelastico in forma normale

Per utilizzare le metodologie classiche per I'analisi della stabilitun sistema di equazioni diffe-
renziali del secondo ordine, quale quello ottenuto per la descrizione del comportamento aeroelasti-
co del sistema ala/rotore,conveniente porre il sistema in forma normale.
Come sie visto, le equazioni modali perturbative, e le equazioni derivanti dagli stati aggiunti che
governano la dinamica del sistema, costituiscono un problema differenziale lineare e a coefficienti
periodici che, scritto in forma matriciale, assume la forma

Ma+Dg+Kz—Cr=0

arEaT e , (6.21)

r:Ar+B1q+B0q

nella qualeq e il vettore che contiene 1&,,; variabili modali di ala e 1€, variabili di pala in

termini perturbativi ed contiene gliN, stati aggiunti relativi al sistema completo. Ponendo

q=p (6.22)
il sistema p essere riscritto nella forma
q-p=0
p=-M"'Dp-M'Kq+M'Cr=0 (6.23)

f:Ar+B1p+B0q
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che, in termini matriciali, diviene

q 0 I 0
p¢=| -M'K —-M'D —-M'C p (6.24)
r ]:3)0 ]:3)1 A r

In definitiva il sistema, nella forma di state,
z=A(t)z (6.25)

nella qualez e il vettore delle variabili di stato che contiene i gradi di lidedel sistema, le loro
derivate prime nel tempo e gli stati aggiunti relativi all'ala e @llgpale. In particolare la matrice
di stato ha dimension2( N, + 2N;) + N, X 2(Noy + 2N,) + N,] € naturalmente il vettore delle
variabili di statoé costituito d&( Ny, + 2N,) + N, elementi.
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Capitolo 7

Applicazioni e risultati

7.1 Validazione della procedura di identificazione del modello

ROM di rotore

La validazione della procedura di indentificazione del modello ROM per il r@ésreddivisa in una
sezione relativa alla approssimazione matriciale razionale dell’'operatore aerodinamico introdotta

nel capitolo 2.2.4 ed in una relativa al modello ROM completo.

Ai fini della validazionee stato considerato il rotore di un propeller in volo assiale dotato di tre
pale, di raggio pari & = 3.97m, velocit di crociera pari &, = 25.7m/s e velocid di rotazione

2 = 40.4rad/s. Si tratta di una delle configurazioni analizzate in [20] ed in particeldreotore

che presenta il minor passo di scia e dunque caratterizzato da significativi effetti sull’aerodinamica

di pala dovuti alla vortici di scia.

Semplificando le caratteristiche geometriche del rotore della Boeing considerato in [2Qitisi
lizzato un andamento lineare dell’angolo di collettivo della pala lungo I'apertura a partire da valori
alla radice ed all’estrendtpari rispettivamente & = 38.15° e, = 5.15° (in modo da avere a

3/4 dell’'apertura palare lo stesso angolo di collettivo utilizzato in [20]), mentieagsunta una
lunghezza di corda costante pafi.d78m. Questi dati sono stati utilizzati per definire la condizio-

ne di equilibrio del rotore. Si noti, per inciso, che il modello ROM identificato nel presente lavoro
risente della condizione di equilibrio solo nella definizione del legame cinematico ma non nella

metodologia che porta alla sua identificazione.
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Il rotore considerat@ stato schematizzato come un rotore dotato di pale elastiche incastrate in
corrispondenza del mozzo. La deformazione delle patkescritta utilizzando il primo modo di
flessione della trave non rotante e dunque il moto perturbativo del sistema piloneérdeseritto

da9 gradi di liberg , 6 legati al moto del piloned?, ovvero i tre spostamenti dell'asse elastico
all'estremit alare e le tre rotazioni rigide dell’'ultima sezione attorno all'asse stesstgati ai

gradi di liber elasticiq? (nel caso specifico di flappeggio) delle pale (uno per ciascuna pala).

L'applicazione considerata consente indirettamente una validazione del modello ROM sviluppato
nel presente lavoro: infatti, per questa applicazione esso viene applicato considerando come gradi
di liberta in ingresso alcuni dei moti elastici principali @isoggetta I'ala di un sistema ala/rotore

in cui il rotoree reso solidale all'ala per il tramite del pilone. In particolare verranno considerate le

rotazioni dell’'ultima sezione alare dovute alla deformazione di torsione e di lag.

7.1.1 Validazione della RMA per I'operatore aerodinamico di rotore

In questa sezione vengono presentati alcuni dei risultati relativi alla validazione dell'approssima-
zione razionale matriciale introdotta nel paragrafo 2.2.4 per eliminare la dipendenza trascendente
dalla frequenza degli operatori aerodinamici introdotti nel presente lavoro. In particolare si fa qui
riferimento all'operatore aerodinamico basato sul solutore BEM e identificato per rotori multipala
dotati di pale elastiche (si veda capitolo 3). Considerando il sistema di riferimento solidale con
la pala 1 (pala di riferimento), con origine nel mozzo, assdlineato con I'asse di rotazione, ed
assey in direzione dell’apertura palare, la definizione dell’operatore aerodinamico ha consentito
di identificare la funzione di trasferimento tra la componentéelle velocia generalizzate scrit-

te nel sistema di riferiment®;, (corrispondente ad un moto di lag della pala) e la portanza che
agisce sulla medesima pala. La figura 7.1 mostra il confronto tra la funzione di trasferimento ot-
tenuta dal solutore aerodinamico e la sua approssimazione razionale ottenuta utilizsteto
aggiunti aerodinamici (si ricorda che una rappresentazione esatta delle funzioni di trasferimento
aerodinamiche necessiterebbe di un numero infinito di stati). Come si nota, nel range di frequenze
esaminato, I'accordo tra le due cuvettimo sia per quanto riguarda la parte reale della funzione di

trasferimento, sia per quellaimmaginaria. Cio dimostra I'accuratezza della tecnica RMA utilizzata.

Nelle figure 7.2 e 7.3 sono mostrate le funzioni di trasferimento che legano la portanza sulla pa-

la 1 ai due moti perturbativi di flessione delle paee 3 rispettivamente. Come si ricoraer il
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Figura 7.1: RMA della funzione di trasferimento tva e la portanza sulla pala (con 30 stati

aggiunti aerodinamici).

modello aerodinamico utilizzate infatti in grado di tener conto della presenza di tutte le pale e
delle loro scie, pertanto i carichi aerodinamici agenti su una pala dipendono anche dalle condizioni
al contorno (e dunque dal moto) delle altre pale. Anche in questo caso I'approssimazione RMA
fornisce ottimi risultati. Si noti che le funzioni di trasferimento rappresentate nelle figure 7.2 e 7.3
mostrano un andamento oscillatorio in funzione della frequenza molto marcaté.dovuto alla
presenza della vortiditrilasciata dalle pal2 e 3, rispettivamente, che ha un’influenza significativa

sui carichi agenti sulla pala cio e particolarmente evidente per le condizioni di volo considerate
caratterizzate da un basso valore del coefficiente d’avanzo cosa che comporta una notevole vici-
nanza delle scie e 3 alla palal. La capaci della RMA di catturare questo tipo di andamenti

ottenuta utilizzando un numero elevato di poli aerodinamici nell’approssimazione.

La stessa accuratezza mostrata si osserva per tutte le funzioni di trasferimento che costituiscono

I'operatore aerodinamicE(s).
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Figura 7.2: RMA della funzione di trasferimento @ e la portanza sulla pala 1 (con 30 stati

aggiunti aerodinamici).

3000

Imaginary

2000

1000

E38 [kg/s"2]

-1000

-2000

BEM +
FEMJIB\ —

-3000

0 20 40 60 80 100 120 140
frequency [rad/s]

Figura 7.3: RMA della funzione di trasferimento & e la portanza sulla pala 1 (con 30 stati

aggiunti aerodinamici).
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7.1.2 Validazione della procedura di identificazione del modello ROM

per il rotore

Partendo dalla approssimazione razionale matriciale delle funzioni di trasferimento e seguendo la
procedura descritta nel paragrafo 34stato identificato il modello ROM per il rotore in esame.

Per validare tale modelle stato considerato il caso realistico in cui il pilobeonsiderato soli-

dale all'ultima sezione dell'ala di un velivolo tiltrotor. Tale aladpassere in generale soggetta a
deformazioni elastiche di lag, flappeggiow e di torsionep. Utilizzando questi spostamenti in
combinazione dei gradi di libexrtdi pala si determinano le variabili che rappresentano gli ingressi
del modello ROM e dunque si possono calcolare le corrispondenti forze aerodinamiche perturbative

agenti sul rotore.

In particolare sono stati considerati due differenti moti del sistema ala/pilone/rotore. Si noti che la
scelta del particolare ingresso per il modello R@Mel tutto arbitraria e influenza esclusivamente

la forma delle matrici che definiscono il legame cinematico (si veda il capitolo 3.4) e non la meto-
dologia descritta per la sua identificazione. Il primo caso considerétooto perturbativo dovuto

ad una combinazione del moto dell’ala e delle pale che, partendo da una condizione di riposo, tenda
asintoticamente ad un comportamento armonico. Entrando nel dettaglio, la dinamica del sistema
ala/pilone/rotored descritta dalle seguenti espressioni per le derivate prime nel tempo dei gradi di

liberta dell’ala (flappeggiav e torsionep intesi all’estremia alare) e della pala

w(t) = Ay (1 — e ) sin(wy, t) (7.2)
P(t) = Ag (1 — e %) sin(wy t) (7.2)
@l(t) = A, (1 — e ") sin {wqt —(j—- 1)2%} ,

nellaqualg =1,2,3, A, = 0.8m/s,A; = 0.17rad/s,A, = 0.27m/s,w,, = /3, wy = 1.5Q, w, =

1.2Qeq, =ay=a,=1s".
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Figura 7.4: Andamento nel tempo della portanza sulla palavuto al moto armonico del pilone e
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Figura 7.5: Andamento nel tempo della portanza sulla palavuto al moto armonico dell’ala e

della pala: dettaglio dell’evoluzione iniziale.
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| carichi aerodinamici che nascono a seguito di tale moto perturbativo sono stati valutati appli-
cando due diversi approcci. Da un lastata utilizzata la procedura che, partendo dall’operatore
aerodinamico BEM nel dominio della frequenza, consente, attraverso I'approssimazione polino-
miale (RMA), di ottenere il modello ROM per i carichi (si veda paragrafo 3.4). Come confronto

e stata considerata la soluzione esatta che fornisce tali carichi mediante integrazione al passo nel
tempo basata sulla stessa formulazione BEM. In figur& Tobstrato 'andamento nel tempo della
portanza che agisce sulla pdlaalcolata utilizzando questi due approcci. Le due curve sono in
ottimo accordo e @ dimostra la capacitdel modello ROM sviluppato di calcolare con accuratez-

za i carichi aerodinamici perturbativi agenti sul sistemad €confermato dalla figura 7.5, nella
guale, cambiando la scala degli agsmostrata una finestra temporale che consente una analisi pi

dettagliata delle fasi iniziali della storia temporale della portanza.

I modello ROM mostra la stessa ottima accuratezza nel valutare tutti i carichi aerodinamici inclusi
nel modello. Come ulteriore esempio, in figura & Bportato il confronto tra le previsioni al passo
nel tempo e quelle ottenute dal modello ROM per quanto riguarda il momento torcente aerodina-

mico agente sulla pald, calcolato rispetto @/2. Anche in questo caso le differenze tra i due

30 T T T T
ROM —
Time marching ---
20 .
E
% 10 | -
L AL
E h /
E’ |
E -0} I .
o
o w b
20 + 4
30 | | | l | |
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3

time [s]
Figura 7.6: Andamento nel tempo del momento torcente dijpdéauto al moto armonico dell’ala

e della pala.
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risultati non sono apprezzabili e dungéie€onfermata I'accuratezza del modello ROM sviluppato

nel presente lavoro.
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Figura 7.7: Andamento nel tempo della portanza di padvuto al moto perturbativo smorzato

dell’ala.

Il secondo moto perturbativo del sistema ala/pilone/rotore esaminato simula le oscillazioni smor-
zate di un’ala perturbata dalla sua condizione di equilibrio stabile. Le pale sono considerate rigi-
damente connesse al pilone quindi in questo caso I'operatore aerodinamico ha dimensioni minori
rispetto al precedente in quanto sono esclusi i gradi di Bbelastici di pala. Questo comporta

che la stessa quditdell’approssimazione razionale matriciale vista in precederstata ottenuta
utilizzando solament20 poli (infatti le funzioni di trasferimento che coinvolgono i gradi di likeert

di pilone hanno un andamento meno oscillatorio in funzione della frequenza rispetto a quelle che
coinvolgono i gradi di libed elastici delle pale). Il moto di ala consider&alato dalle seguenti

espressioni

w(t) = Ay e sin(wy, t)

$(t) = Age™" sin(wyt),

nella qualed,, = R/5, Ay = 7/20, o, = 0.28 1, ap, = 0.4s ', mentre i valori diw,, € w, sono
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gli stessi utilizzati nell’analisi precedentemente illustrata. La figura 7.7 mostra la storia temporale
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Figura 7.8: Andamento nel tempo della portanza di padvuto al moto perturbativo smorzato

dell’ala: dettaglio di una finestra temporale ridotta.

della portanza sulla palaa seguito del moto perturbativo smorzato dell’ala: le previsioni ottenute
con il modello ROM sono confrontate con quelle ottenute utilizzando il solutore nel dominio del
tempo. Analogamente a quanto visto per il moto armonico, anche in questo caso di moto smorzato
il modello ROM fornisce delle previsioni molto accurate @ i confermato dall'analisi di una

finestra temporale ridotta del segnale mostrata in figura 7.8.

La capacia del modello ROM di fornire ottime previsioni dei cariéghconfermata dalla figura 7.9,
nella qualee riportato 'andamento del momento di flappeggio agente sullalpadeuto al moto

armonico smorzato dell’ala.

Analoga metodologia di confrontostata utilizzata per investigare la capaciel modello ROM di
valutare i carichi aerodinamici agenti su tutte le pale del rotore. In figuraé/rifibrtata la storia
temporale dei momenti di flappeggio agenti su ciascuna pala a seguito del moto perturbativo smor-
zato dell’ala. Per maggior chiarezza nella figamportata una finestra temporale ridotta; la curva

relativa alla pald e identficata mediante triangoli, quella della pakeon i quadrati e quella della
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Figura 7.9: Andamento nel tempo del momento di flap di galdovuto al moto perturbativo

smorzato dell’ala.

pala3 con i pallini. Dalla figura risulta evidente che le previsioni ottenute utilizzando il modello
ROM introdotto sono molto accurate per quanto riguarda il calcolo dei carichi agenti su tutte le
pale del rotore. Da questa analéspossibile comprendere come il moto perturbativo del pilone
influenzi in misura diversa i carichi agenti sulle pale in base alla posizione azimutale di ciascuna
di esse. Nel caso esaminato, pet 0 I'ala € nella sua condizione di moto imperturbato (ovvero

w = 0e¢ = 0), la palal e allineata con I'ala in posizione esterna e le altre pale sono dispo-
ste coerentemente con uno sfasamentdi rispetto alla prima. Queste differenze nel rapporto

tra posizione della pala e moto del pilone generano carichi diversi sulle diverse pale in quanto,
in corrispondenza alla stessa posizione angolare ciascuna pafgetta ad un moto perturbativo

di trascinamento differente. Questo aspéttohiarito in figura 7.11 nella quale sono mostrati i
momenti di flappeggio agenti sulle pale ottenuti dal presente modello ROM in funzione della po-
sizione angolare della pala corrispondente. Come si nota, il momento agente sullarpzaa

un andamento piuttosto differente rispetto a quello agente sullelpafe Le similitudini che si
riscontrano nei momenti di flappeggio agenti su paéa3 € una conseguenza specifica del tipo di

moto perturbativo considerato. In realtse si elimina il moto di torsione dell’ala, i momenti di
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Figura 7.10: Andamento nel tempo dei momenti di flap agenti sulle pale dovuti al moto perturbativo

smorzato dell’ala.

flappeggio di tutte le pale mostrano andamenti temporali piuttosto differenti, come mostrato nella
figura 7.12, evidenziando quindi la dipendenza dei carichi aerodinamici di pala dalla relazione tra
il moto del pilone ed il moto di ciascuna pala. Si noti che il periodo dei segnali temporali mostrati
nelle figure 7.11 e 7.12 dipende sostanzialmente dal rapporto tra le frequenze del moto del pilone e
la frequenza corrispondente alla veladili rotazione della pala: ad esempio in figura 7.12 si hanno
frequenze di oscillazione pibasse per via della mancanza del moto di torsione di ala caratterizzato

da una frequenza pialta.

Per il caso del moto di ala perturbativo smorzatstata valutata la sensibdlilella capacit di pre-
visione del modello ROM all’accuratezza dell’'approssimazione razionale matriciale. In particolare
per gli scopi aeroelasti@ opportuno ridurre i costi computazionali e dunque sarebbe auspicabile
avere un numero ridotto di stati aggiunti aerodinamici. In quest'ottistato analizzato I'effetto
indotto dalla riduzione del numero di poli aerodinamici sulle capadé@l modello ROM di otte-

nere previsioni di carichi sufficientemente accurate. Come indice dell'accuratestzda scelta

la norma inL, (calcolata nell'intervallo di tempo compreso tra< ¢ < 2) della differenza tra i

risultati ottenuti dal modello ROM e quelli ottenuti utilizzando I'approccio al passo nel tempo. In
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Figura 7.11: Momenti di flappeggio in funzione della posizione angolare di pala dovuti al moto

perturbativo smorzato dell’ala (flappeggio e torsione).

particolareé stata considerata la normia relativa, ovvero ottenuta dividendo la norma per il

valore quadratico medio del carico calcolato utilizzando I'approccio al passo nel tempo. La tabella
1 mostra i valori di tale indice di quadital variare del numero di poli utilizzato per la RMA delle
funzioni di trasferimento aerodinamiche. In particolare la tabektata completata prendendo in

considerazione la portanza agente sulla palaseguito del moto perturbativo smorzato dell’ala.

Tabella 1 Indice di accuratezza del modello ROM

Poli Normal, relativa
5 0.122

8 0.100

12 0.031

20 0.018
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Figura 7.12: Momenti di flappeggio in funzione della posizione angolare di pala dovuti al moto

perturbativo smorzato dell’ala (flappeggio).

Naturalmente allaumentare del numero di stati aggiunti aerodinamici utilizzati, 'accuratezza del
modello ROM migliora. Tuttavig interessante osservare che I'accuratezza delle previsioni otte-
nute utilizzando tale modello rimane soddisfacente anche riducendo notevolmente il numero degli
stati aggiunti. A scopo esemplificativo in figura 7 &3iportata I'approssimazione della funzione

di trasferimento tras, e la portanza sulla palaottenuta utilizzandd poli. Rispetto a quanto vi-

sto precedentemente si riscontrano delle discrepanze tra funzione esatta e funzione approssimante,
tuttavia 'andamento globale sembra comunque discretamente catturato. Linfluenza di tali discre-
panze sui carichi aerodinamici calcolati utilizzando il modello R®Mostrata in figura 7.14, nella
gualee mostrato un dettaglio della storia temporale della portanza sulld p&lame ga indicato

dal corrispondente valore della nornia relativa, nonostante il numero ridotto di stati aggiun-

ti aerodinamici utilizzati, i carichi calcolati utilizzando il modello ROM proposto rimangono in

soddisfacente accordo rispetto a quelli ottenuti dall’approccio al passo nel tempo.

A scopo esemplificativo delle capaxiapplicative del modello ROM sviluppaostato investigato
un aspetto relativo ai rotori di velivoli tiltrotor tecnologicamente molto interessante per le ricadute

che esso ha sul comportamento aeroelastico del sistema ala/rotore. Il sistema proprotor analizzato
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finora utilizza un rotore di tipcingednel quale le pale sono vincolate al mozzo in modo tale da
potersi muovere una indipendentemente dall’altra. Attualmente molti proprotor utilizzano rotori di
tipo gimbaled ovvero rotori nei quali le pale sono rigidamente connesse al mozzo ed il nBozzo
connesso al pilone mediante un giunto elastico. Considerando un rotore gintipaleddotato di

pale rigide si po descrivere il moto di flappeggio di palacome
B(t) = Ag (1 — e ) sin [ws t],

nella qualed; = 0.08rad/s,ws = 1.19, g = 0.2s7. Naturalmente le pal2 e 3 saranno dotate di
un moto sfasato corrispondente. Il rotore utilizzato come confrertotato di pale rigide ognuna

dotata di un moto di flappeggio attorno alla cerniera posta alla radice definita da

2w

(0 = Ay (1= e sin [wpt - G- ).

nella qualej = 1,2, 3 e dunque il moto della palaée esattamente lo stesso che nel caso di rotore
gimbaled In entrambi i casi il moto dell’ala& quello descritto nelle espressioni 7.1 e 7.2. Le

fasi iniziali del’'andamento temporale della portanza sulle tre pale ottenuto, per le due differenti
configurazioni, mediante il modello ROM presentato, sono illustrate in figura 7.15. Come si nota,
mentre i carichi agenti sulla palahanno un andamento praticamente identico nei due casi (come

e lecito aspettarsi data I'identiaidel moto di pald nelle due configurazioni), le pae 3 sono
soggette a carichi molto diversi che daranno luogo a comportamenti aeroelastici diversi del sistema

ala/rotore.
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Figura 7.14: Andamento temporale della portanza sulla palevuta al moto smorzato dell’ala.

ROM identificato utilizzando una RMA con 5 poli.
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7.2 Validazione del modello aerodinamico interazionale

7.2.1 Validazione della tecnica di allineamento della scia rotorica: propeller

isolato

In questo paragrafo saranno illustrati i principali risultati relativi alla validazione del solutore BEM
nel dominio del tempo per quanto riguarda I'applicazione a propeller isolati in condizioni di flusso

uniforme (per maggiori dettagli si imanda a [11]).

Nell'ottica dello sviluppo del modello aerodinamico interazionale in cui parte rotante e fissa inte-
ragiscono tra loro, risulta infatti fondamentale poter catturare con accuratezza le caratteristiche del
campo fluidodinamico che il rotore induce a valle. Particolare importanza ha dunque la validazione
dell’algoritmo che, a partire dal campo di vel@ci valle del rotore calcolato mediante il solutore
BEM, consente di allineare la superficie della scia al campo fluidodinamico locale. Utilizzando
tale metodologia possibile ottenere la forma della scia come parte integrante della soluzione non

lineare del problema potenziale (si veda capitolo 4).

Specificatamente; stata selezionata un’elica navale quadripala (INSEAN E779A) in flusso uni-
forme per la quale sono disponibili i campi di vel@c# di vortici&: misurati mediante tecniche di

tipo LDV (Laser Doppler Velocimetjye PIV (Particle Image Velocimet)y Per la stessa elica sono
anche disponibili i dati relativi ai carichi di spinta e coppia che essa genera.

In figura 7.16€ riportata la traccia delle scie rilasciate dalle pale di un’elica ottenuta su un piano
parallelo all'asse di rotazione per tre differenti condizioni di lavoro. In particolare, le tracce della
scia potenziale allineata al flusso locale mediante I'algoritmo iterativo descritto nel capitolo 4 sono
riportate in nero (la scia potenziadeun dominio a spessore nullo, ovvero una superficie) e sono
confrontate con il campo della turbolenza assiale ottenuto mediante una tecnica velocimetrica laser
(PIV): tale campo risulta indicativo delle zone di concentrazione della v@rtied campo e@
ottenuto come RMS della veloaitassiale. Come si nota, il modello numerico di scia allineata si
dimostra capace di individuare con buona approssimazione le tracce della scia rilasciata dalle pale
fino a circa due diametri a valle dell’elica catturando aspetti quali I'arrotolamento del vortice di
estremié e la contrazione della scia nella regione immediatamente a valle dell’elica. Un limite del
presente modellé nella mancata modellazione dell flusso nella regione a valle del mozzo dell’e-

lica. In tale zona non sono disponibili dati sperimentali per la mancanza di accesso ottico. In ogni
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Figura 7.16: Livelli di turbolenza assiale misurati in un piano longitudinale a valle dell’elica con-
frontati con le previsioni numeriche delle tracce della scia (linee tratteggiate nere). Elica INSEAN

E779A in condizioni diJ = 0.748 (in alto), J = 0.88 (al centro),J = 1.012 (in basso).
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caso si tratta di una zona dominata da fenomeni di turbolenza e di diffusione viscosa dellavorticit
che sono trascurati dal modello potenziale adottato nel presente lavoro. Questo spiega dunque il
comportamento della forma della scia che mostra un arrotolamento non fisico in corrispondenza

delle zone del mozzo. Analoahe considerazioni possono essere fatte osservando le tracce della scia

Figura 7.17: Livelli di turbolenza assiale misurati su piani trasversali a valle dell’elica confrontati
con le previsioni numeriche delle tracce della scia (linee tratteggiate nere). Elica INSEAN E779A
in condizioni diJ = 0.88; piani trasversali a/R = 0.2 (in alto a sinistra)z/R = 0.65 (in basso

a sinistra)x/R = 1.15 (in alto a destra), & /R = 1.65 (in basso a destra).

rotorica su piani trasversali posti a valle dell’elica. In particolare in figura 7.17 sono mostrate le
mappe dei livelli di turbolenza della velogiissiale misurate con una tecnica LDV in corrispon-
denza aJ = 0.88 e su quattro piani in posizione/ R = 0.2,0.65,1.15,1.65. Tali livelli, come
detto, danno una stima della posizione della scia vorticosa rilasciata dall’elica e dupgssibile

confrontarle con i risultati numerici ottenuti, per gli stessi piani, mediante la tecnica di allineamen-
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to della scia (linee tratteggiate nere in figura). Come si nota, il modello numericagrado di
catturare con buona accuratezza caratteristiche fondamentali della scia palare quali la distribuizo-
ne del passo in direzione radiale, I'arrotolamento in corrispondenza all’esdrerfatcontrazione

della vena fluida. Allaumentare della distanza del piano dal disco dell’elica si notano alcune (ri-
dotte) discrepanze tra previsioni numeriche e risultati sperimentali (piapRa= 1.15,1.65): a

tali distanze i fenomeni di diffusione viscosa, che non sono tenuti in conto dal presente modello

potenziale, si fanno via via pideterminanti nella dinamica della scia.
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Figura 7.18: Curve dei coefficienti di spint&’{) e di coppia ) per un’elica quadripala
(INSEAN E779A): predizioni numeriche (linee) confrontate con risultati sperimentali (simboli):

confronto tra scia prescritta (B) e scia libera (A).

La vorticita rilasciata dalle pale dell’elica nella superficie di seidegata alla generazione dei
carichi sulle pale stesse. Pertanto l'inclusione della tecnica di allineamento di scia al campo nel
solutore aerodinamico BEM consente di determinare con buona approssimazione le prestazioni

dell’elica in flusso stazionario. Si definiscono i coefficienti di spinta e coppia secondo le

T

Kr = W (7.3)
Q

Kg= 2D (7.4)
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nelle qualiT e @ rappresentano rispettivamente la spinta e la coppia generate dal propeligr,
numero di giri al secondo che corrisponde alla vebodit rotazione dell’elica é é il diametro.

In figura 7.18 sono riportate le curve dei coefficienti di spinta e coppia al variare del coefficiente
di avanzoJ = V. /nD ottenute utilizzando un modello di scia prescritta elicoidale (modello B) e
mediante la tecnica di allineamento (modello A). Le curve numeriche sono confrontate con risultati
ottenuti da campagne di misurazione sperimentale. Come si nota, l'inclusione di un modello di
scia libera consente di migliorare la previsione delle prestazioni soprattutto per bassi vdlori di

in corrispondenza ai quali il passo della scia risulta molto basso e la sua deformazione indotta dal
carico palare elevata: in queste condizioni la forma della scia allineata risulta piuttosto diversa da
un semplice elicoide e @iinfluenza in maniera determinante i carichi aerodinamici agenti sulle

pale.

Infine e stata validata la capaaitlel solutore BEM di catturare le caratteristiche del campo di
velocita indotto a valle del rotore. In figura 7.19 sono mostrati i campi di veélaasiale e radia-

le adimensionalizzati rispetto al flusso indisturbato calcolati lungo circonferenze di raggio fissato
(r/R =0.7,0.9) in corrispondenza al piano:g R = 0.2. Le previsioni numeriche (in rosso) sono
confrontate con le misurazioni del campo di velaaittenute mediante tecniche laser LDV e PIV
(in blu e nero rispettivamente). Come si nota il mod@lan grado di descrivere con buona ap-
prossimazione il campo di veloaiaissiale nelle regioni interpalari (dove il flusssostanzialmente
potenziale), mentre no@in grado di descrivere il difetto di veloaitlovuto alla porzione viscosa
della scia che risulta evidente in corrispondenz@& d¢ 40 nel caso a-/R = 0.7. Per quanto
riguarda il campo di velodit radiale il modello mostra una sufficiente capadi descrizione, pur
evidenziando alcune discrepanze in corrispondenzdia= 0.7.

Analoghe considerazioni possono essere fatte per quanto riguarda i pidgomfaini dal disco del-
I'elica. A scopo esemplificativo in figura 7.20riportato il confronto numerico/sperimentale per
un piano posto a/R = 1.15. Il modello si dimostra in grado di fornire con sufficiente approssima-
zione la stima dei campi di veloéitpur evidenziando, come prevedibile, una minore accuratezza

della previsione numerica rispetto a quanto visto per il piatovjgino al disco elica.
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Figura 7.19: Campi di velocitassialé’y e radialel’; a valle dell’elica INSEAN E779A: previsioni
numeriche confrontate con dati sperimentali pet 0.88, sul piano az/R = 0.2 e perr/R = 0.7

er/R=0.09.

7.2.2 Analisi idrodinamica di configurazioni elica/timone

Allo scopo di validare il solutore aerodinamico BEM sviluppato per la caratterizzazione del flusso

non—stazionario attorno a configurazioni di tipo rotore¢astiata presa in considerazione una tipica
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Figura 7.20: Campi di veloditassiald’y e radialel’; a valle dell’elica INSEAN E779A: previsioni
numeriche confrontate con dati sperimentali pet 0.88, sul pianoar/R = 1.15e perr/R = 0.7
er/R=0.09.

configurazione navale caratterizzata da un timone che lavora nella scia di un’elica. Su questa confi-
gurazione la letteratura fornisce numerose e dettagliate campagne sperimentali. In particolare sono
stati considerati due differenti casi test: il primo, basato sulla campagna di esperimenti illustrata
in [27] si sofferma su grandezze locali e globali mediate su un periodo di rivoluzione dell’elica; il
secondo esperimento (descritto in [5]) consente invece di investigare la éapelcmhodello pro-

posto di catturare le caratteristiche non—stazionarie del campo fluidodinamico attorno a questo tipo
di configurazione. Queste due diverse direzioni di indagine sono egualmente importanti per le con-

figurazioni esaminate. Si consideri ad esempio il caso di un sistema elica/timone: la conoscenza
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di grandezze mediate nel tempo quali la distribuzione di pressione sulla superficie del timone ed i
carichi globali agenti sullo stesso consente di caratterizzare il sistema propulsivo dal punto di vista
della sua efficienza e delle sue prestazioni globali (in particolare riguardo alle éegelditnone di

far manovrare la nave sulla quaeénstallato); la possibili di valutare le pressioni non—stazionarie

che agiscono sul timone e dovute all'interazione con la scia rotorica risultano fondamentali per la
progettazione delle parti meccaniche che saranno soggette a vibrazioni, per prevedere fenomeni
cavitativi ed erosivi innescati dalla scia rotorica sulla superficie del timone, eguextvalutare le

emissioni acustiche del sistema propulsivo.

Si & dunque dapprima considerata la configurazione sperimentata in [27] riportata in figura 7.21.
Questo particolare caso test si riferisce ad una configurazione elica/timone sperimentata in galle-
ria del vento e I'attivia sperimentale condotta fornisce una approfondita descrizione dei campi di
pressione sulla superficie del timone mediati sul periodo di rotazione aatathrelativi ai cari-

chi globali mediati agenti sull’elica e sul timone per diverse varianti della geometria di base e per

varie condizioni di flusso. L'elica appartiene alla serie delle eliche di Wageningen, in particolare

L~ AR

S

= P-*\S
f q_,\../
L RE
= . ;

Figura 7.21: Configurazione dell’esperimento di Molland e Turnock (1992)

si tratta di una Wageningen B4.40 quadripala modificata, con un diamet®00mm. Il timone

€ a pianta rettangolare, con rapporto di allungamdnto = 1.5 e caratterizzato da sezioni con
profili NACA 0020. La configurazione che stata presa in considerazione nel presente lavoro, tra
guelle studiate in [27]¢ quella identificata con il numerd Per tale configurazione la distanza
del timone dal disco dell’elic& pari az/D = 0.39 e le condizioni di lavoro considerate sono

J =0.35,0.51, 0.94.

191



In figura 7.22¢e riportato un esempio della griglia di calcolo BEM utilizzata per la soluzione del
problema attorno a questa configurazione (per chiareztato eliminato il corpo che, posto al di
sopra del timone, simula I'effetto di confinamento della parete della galleria del vento). Inoltre lo
strut che sostiene il mozzo dell’elica e lo collega alla parete della galleri& stato incluso nella
simulazione per mancanza dei dati relativi alla sua geometria. Tuttavia si tratta di un corpo affu-
solato posto ad incidenza nulla pertaptprevedibile che la scia rilasciata dal suo bordo d’uscita
abbia effetti locali e piuttosto ridotti sulla distribuzione di pressione sul timone e sui carichi globali
agenti su di esso.

Sono state dapprima prese in considerazione le prestazioni globali medie del timone. Tutte le

LA
IALIARARRRRAARRAY

Figura 7.22: Esempio di discretizzazione a pannelli per la configurazione studiata in [27]. Sono

mostrati: I'elica e la scia rilasciata da una sua pala, il mozzo ed il timone con relativa scia

simulazioni numeriche illustrate nel presente paragrafo sono state ottenute senza utilizzare I'algo-
ritmo di allineamento della scia al flusso locale indotto dalla presenza dell’elica e del timane. Ci
comporta una notevole riduzione dell'onere computazionale pur garantendo, comeasj uadr
sufficiente accuratezza nel calcolo dei carichi globali agenti sul timone.

Le figure 7.23, 7.24, e 7.25, mostrano I'andamento del coefficiente di portanza del timone mediato
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sul giro al variare dell’angolo di incidenza. In particolare i valori numerici sono stati ottenuti con-
siderando i valori istantanei dé€l;, ottenuti mediante la soluzione al passo nel tempo secondo la
metodologia basata sul solutore BEM illustrata nel capitolo 4, e facendone una media su un periodo
di rivoluzione dell’elica. | corrispondenti risultati sperimentali di confronto sono invece ottenuti in
[27] mediante una tecnica di filtraggio del segnale ottenuto dagli estensimetri.

Come si nota, il modelle in grado di valutare con sufficiente accuratezza il coefficiente di portanza
medio. In particolare@ correttamente previsto I'incremento della pendenza delle curve dal
diminuire del coefficiente d’avanzo: questo effedttegato al fatto che, diminuendbaumenta il

carico palare e dunque il flusso che investe il timone risulta maggiormente accelerato con conse-
guente aumento della portanza sul timone a @aliiincidenza.

E da notare che, in condizioni vicine a quelle di lavoro del sistema propulgivo(.8), il modello
numericoe in grado di prevedere con buona approssimazione il coefficiente di portanza del timone
(eccetto per alti angoli d’attacco, condizioni, queste, in cui si va verso lo stallo e dungua si

di fuori dei limiti di applicabilita di un modello basato sull'ipotesi di flussi potenziali) mentre, per
bassi valori di.J, ovvero per alti valori del carico palare, le previsioni numeriche mostrano una
tendenza a sottostimaredl;, del timone. Tuttavia da notare che, in queste condizioni il flusso

che investe il timone caratterizzato da un alto contenuto energetico per via dell’elevato carico
palare per cui i fenomeni legati alla separazione e allo stallo si hanno in corrispondenza di angoli
di incidenza pi elevati rispetto a quanto accade per alti valori del coefficiente d’avanzo. Pertanto

il modello mantiene la capaaitdi fornire con sufficiente accuratezza le previsioni dei carichi per
angoli maggiori pet/ = 0.35 rispetto a quanto non faccia pér= 0.94.

Allo scopo di valutare I'efficacia del modello per la simulazione numerica dell'impatto tra la scia
rotorica e la superficie del timone,stato valutato I'andamento del coefficiente di portanza medio

in corrispondenza @ = 0.51 senza includere nella simulazione tale modello. In figura &.26
mostrato il confronto del risultato ottenuto con i corrispondenti risultati sperimentali. Come si pu
notare, rispetto alla figura 7.24 (nella quale il modello di impattstato utilizzato) le previsioni
numeriche denotano un generale maggiore scostamento rispetto ai dati sperimentali indicando che
una accurata modellazione dell'interazione scia/carpmportante ai fini della previsione delle
prestazioni del sistema elica/timone.

La capacih del modello interazionale proposto di valutare le prestazioni del sistema elica/@mone

stata ulteriormente investigata comparando le curve del coefficiente di portanza medio per il timo-
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ne isolato (ovvero in assenza dell’elica) e per il timone nella scia dell’elica nelle varie condizioni
di lavoro. In figura 7.27% mostrato I'incremento del;, che, a parg di angolo di incidenza, si

ha quando il timone lavora a valle dell’elica. In particolare in figura la quaotit, — Cy,_,.,..
denota la differenza tra il valore dél, in condizioni di flusso libero e quello che si ha quando il
timone si trova a valle dell’elica. Confrontando tale incremento con quanto ottenuto dalle eviden-
ze sperimentali si puconcludere che il modello numerico si dimostra in grado di prevedere con
sufficiente accuratezza l'incremento delle prestazioni del timone pur confermando una crescente

inaccuratezza all’laumentare delle condizioni di carico dell’elica.

Dal punto di vista della valutazione delle capaddi manovra dell’'uné sulla quale® installato il
sistema elica/timoné molto importante valutare anche il coefficiente di momento attorno all'asse
sul quales incernierato il timone (che, per la configurazione in esame, si trova a circa un terzo della
corda a partire del bordo d’attacco). In figura 7&28portato 'andamento del’,,, in funzione
dell’'angolo di incidenza. Il confronto tra le previsioni numeriche ed i dati misurati conferma che,
per elevati valori del coefficiente di avanzo, il modello proposto denota una soddisfacenteacapacit
di valutare i carichi agenti sul timone mentre I'accuratezza del modello diminuisce al diminuire
di J, pur mantenendosi entro limiti accettabili. Inoltre, 'assenza della modellazione degli effetti
di stallo e responsabile delle discrepanze che si hanno rispetto alle evidenze sperimentali per alti

angoli di incidenza.

Per completare il quadro della caratterizzazione delle prestazioni medie del timone, nelle figure
7.29, 7.30 e 7.31 sono mostrati gli andamenti del coefficiente di resistenza del timone al variare
dell'angolo di incidenza. Per la valutazione del coefficiente di resistenza ad incidenza stata
utilizzata una correzione viscosa di lastra piana (basato sulla formula di Prandtl-Schlichting. Anche
in questo caso il confronto con i dati sperimentali conferma che il modello propastgrado di
catturare le prestazioni del sistema con una accuratezza bhena per valori medio/alti di e

valori medio/bassi div. Negli altri casi il modello mostra comunque una accuratezza sufficiente

per la caratterizzazione del sistema propulsivo.
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Figura 7.23: Coefficiente di portanza del timone dietro elica al variare dell'angolo di incidenza.

Previsioni numeriche confrontate con dati sperimentalijer0.35.
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Figura 7.24: Coefficiente di portanza del timone dietro elica al variare dell'angolo di incidenza.

Previsioni numeriche confrontate con dati sperimentalijer0.51.
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Figura 7.25: Coefficiente di portanza del timone dietro elica al variare dell’angolo di incidenza.

Previsioni numeriche confrontate con dati sperimentalijer0.94.
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Figura 7.26: Coefficiente di portanza del timone dietro elica al variare dell'angolo di inciden-
za. Previsioni numeriche confrontate con dati sperimentali/per 0.51 in assenza di modello

numerico di impatto.
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Figura 7.27: Coefficiente di portanza per il timone isolato e per il timone dietro elica al variare
dell'angolo di incidenza. Previsioni numeriche confrontate con dati sperimentall per0.35,

J=051leJ=094.
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Figura 7.28: Coefficiente di momento del timone dietro elica al variare dell’angolo di incidenza.

Previsioni numeriche confrontate con dati sperimentalijper0.51 e J = 0.94.
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Figura 7.29: Coefficiente di resistenza per il timone nella scia dell’eli¢a=a0.35.
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Figura 7.30: Coefficiente di di resistenza per il timone nella scia dell’eli¢a=a0.51.

0.5 . — .
sperimentale
numerico (scia prescritta)
0oa | —
Y <
0.3 B
]
(=]
0.2Z2 - —
0.1 E
— "
o . H H
-30 -20 -10 o 10 20 30

alfa (gradi)

Figura 7.31: Coefficiente di resistenza per il timone nella scia dell’eli¢a=a0.94.
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La capacia del modello aerodinamico interazionale di descrivere le grandezze locali che caratteriz-
zano il campo fluidodinamico attorno alla configurazione elica/tintostata valutata considerando

la distribuzione di pressione sulla superficie del timone mediata nel tempo. In particolare, dal punto
di vista sperimentale, la distribuzione del coefficiente di pressignim direzione della corda pér
diverse posizioni lungo I'apertura, stata misurata utilizzando dei trasduttori di pressione disposti

secondo quanto illustrato in figura 7.32 e nella tabella 2 (si veda [27]).

Rudder Root

Rudder Tip

Figura 7.32: Posizione dei trasduttori di pressione sulla superficie del timone ([27]).

Tabella 2 Posizione dei trasduttori di pressione sul timone

Identificativo s/L
S 0.33
Sy 0.44
Ss 0.58
Se 0.69
S7 0.78
Ss 0.81
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Le figure che seguono illustrano I'analisi della distribuzione media di pressione sul timone condotta
per differenti condizioni di coefficiente d’avanzb e di angolo di incidenza. La grandezza

rappresentata sull'asse delle ordinatépposto del coefficiente di pressione definito come

(p - poo)
1/2pV2

In figura 7.33 sono riportati i risultati ottenuti pér= 0.51 e angolo di incidenza = —20° (gli an-

Cp =

goli si intendono positivi secondo la convenzione indicata in figura 7.21). Dove non diversamente
specificato, la funzione di vorti@tutilizzata (si veda capitolo 4 simmetrica rispetto alla mez-
zeria del timone; inoltre, per ridurre I'onere computazionale @@tato incluso nelle simulazioni

I'algoritmo che consente di allineare la scia al campo fluidodinamico locale.

Nelle figure da 7.34 a 7.39 vengono mostrati i confronti numerici/sperimentali per tre condizioni
di lavoro (/ = 0.35, J = 0.51 e J = 0.94) e per due differenti angoli di incidenza (= —10

e a = —20). Anche in questi cas stata utilizzata la stessa funzione esponenziale per simulare
I'impatto tra la scia dell’elica ed il timone.

Da questa prima analisi si nota che per valori alti del coefficiente d’avanzo il madellgrado di

fornire previsioni di pressione sul timone con sufficiente accuratezza mostrando una tendenza alla
sovrastima del coefficiente di pressione sul lato in depressione. Tuttavia, all’aumentare del carico
palare la perturbazione indotta dalla scia rotorica sull’ala cresce e le discrepanze tra previsioni e
dati misurati aumentano. Inoltre in alcuni casi si notano dei picchi di pressione non fisici al bordo
d’'uscita del timone: questo risultato deriva dal fatto che gli andamenti medi di pressione sono
calcolati a partire da una soluzione al passo nel tempo quindi i picchi di pressione istantanei che si

hanno sul timone possono poi riflettersi sul valor medio.

Nella figura 7.40 vengono mostrati i risultati dell’analisi delle pressioni mediate sul timone ottenuti
utilizzando una funzione di vortiGitasimmetrica per tener conto della diversa deformazione cui
soggetta la scia rotorica dai due lati del timone. La diff&alitpoter descrivere, utilizzando discre-
tizzazioni che consentano di mantenere basso I'onere computazionale, con un numero sufficiente
di pannelli la funzione non monotona che caratterizz&jaasimmetricae alla base dell’effetto
negativo che la sua adozione ha nei riguardi della previsione della distribuzione di pressione sul

timone.

Infine nella 7.41 vengono mostrati le distribuzioni di pressione mediate ottenute utilizzando tre

diversi modelli per la definizione della scia rotorica. Nelle figarstato indicato copw il ri-
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sultato ottenuto utilizzando una scia che tiene conto delle condizioni di avanzamento del sistema
propulsivo ma non della presenza del timone: si tratta quindi di una scia di forma elicoidale il cui
passo dipende solo dal coefficiente d’avanzo. La dicitwras pwindica una scia che tiene conto
della deformazione indotta dal carico palare e non della presenza dell'ala. Tale forma &li scia
stata ottenuta da una simulazione per I'elica isolata nelle medesime condizioni di lavor@ Essa
stata successivamente utilizzata come forma prescritta della scia nel solutore BEM interazionale;
tale sciaeé stata denominata “pseudo libera”. Infine ¢fn si € indicato il risultato in termini di
distribuzione di pressione ottenuto includendo nel modello aerodinamico interazionale I'algorit-
mo che consente di allineare la scia al campo fluidodinamico locale indotto dalla presenza della
configurazione completa elica/timone. Tale analistata condotta pet = 0.94 ed in corrispon-

denza ad un angolo di incidenza parva= —20°. Come si nota, tutti i modelli di scia utilizzati
forniscono, per queste condizioni, andamenti della distribuzione di pressione piuttosto simili tra
loro, con piccole differenze a favore dell'uno o dell’altro nei confronti del risultato sperimentale

a seconda della sezione considerata. Di fatto, in queste condizioni di basso carico palare I'utiliz-
zo di una semplice scia di forma elicoidale consente di ottenere una sufficiente accuratezza nella
previsione della distribuzione di pressione sul timone mediata nel tefgwevedibile che I'u-

tilizzo dell’algoritmo di allineamento della scia al campo indotto in condizioni di valari@ssi

del coefficiente d’avanzo porti a risultati in maggior accordo con le evidenze sperimentali. Tuttavia
la difficolta di convergenza dell’algoritmo iterativo in presenza di impatto scia/timone in queste
condizioni di alto carico palare dimostrano che ulteriori investigazioni sulla tecnica proposta per

modellare I'interazione scia corpo nelle fasi di impatto sono ancora necessarie.
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La capacih del modello aerodinamico interazionale di descrivere le caratteristiche non stazionarie
del campo fluidodinamico attorno ad una configurazione elica/tindostata validata utilizzando
come confronto i dati dalla sperimentazione documentata in [5]. Nell'esperiraestéda utilizzata
I'elica INSEAN E779A ga utilizzata per validare I'algoritmo di scia libera per il rotore isolato. Per
guanto riguarda il timone essoa pianta rettangolare con profili NAQBA20 (per dettagli ulteriori
siveda [5]). In figura 7.42 mostrata una fotografia della configurazione studiata nel tunnel idrodi-

namico. Le condizioni di lavoro del sistema corrispondonb-a 0.88. | dati sperimentali relativi

Figura 7.42: Fotografia della configurazione elica/timone sperimentata nel tunnel idrodinamico.

ai campi di velocih non—stazionari misurati su due piani trasversali imnmediatamente a monte e
a valle del timone mediante tecniche LDV sono stati utilizzati per la validazione del modello in-
terazionale. Allo scopo di limitare I'onere computazionale l'algoritmo di allineamento della scia

rotorica nore stato utilizzato per ottenere i risultati che verranno mostrati.

Nelle figure 7.43, 7.44 e 7.45 (a sinistra) sono mostrate le mappe di livello della vedasiale
perturbativa misurate nel piano a monte del bordo d’attacco del timone. La posizione del&mone
identificata dalla traccia grigia. Considerando tre posizioni angolari dell’elica in corrispondenza a
0 = 0°, 60 = 30°ed = 60° i risultati sperimentali sono confrontati con quelli ottenuti utilizzando

il modello aerodinamico interazionale BEM introdotto nel presente lavoro. Tale confronto mostra
che il modello numerice in grado di descrivere qualitativamente le strutture del flusso evidenziate
dai dati sperimentali. In particolare si osserva il difetto di vebbdibvuto alla presenza del timone

e le zone di accelerazione indotte dalla voréicitasciata dalle pale dell’elica. Tuttavia osservando
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le figure 7.43, 7.44 e 7.45 (a destra), nelle gealiportata la distribuzione della velogiassiale

lungo una circonferenza di raggio= 0.7R nelle stesse posizioni angolari citate in precedenza,

si notano delle discrepanze tra i dati sperimentali e le previsioni numeriche per quanto riguarda
I'intensita della velocia. 1l difetto di velocif indotto dal timone evidente nelle posizioni angolari
corrispondenti adv = 50° e & = 310°. | risultati numerici mostrano la tendenza a sovrastimare la
perturbazione di velodte questo piessere parzialmente legato al fatto che il campo di vélocit
indotto a valle dell’elicae fortemente influenzato dalla forma della scia. Nella configurazione in
esame la scia risultardeformata dalla presenza del timone in termini di passo e di arrotolamento
del vortice di estremét . Il modello di scia utilizzato per ottenere i campi di velaaihostrati non

tiene conto di tali deformazioni in quanto, allo scopo di ridurre 'onere computaziogatgto

utilizzata una scia elicoidale con passo fissato e dipendente solo dal coefficiente d’avanzo.

Le considerazioni svolte risultano maggiormente evidenti se si considerano gli analoghi confronti
relativamente al piano di misura a valle del timone (figure 7.46, 7.47 e 7.48). In particolare su que-
sto piano i dati sperimentali evidenziano un difetto di vekodibvuto alla scia rilasciata dal timone

che i risultati numerici non mostrano. In questa zona del campo i fenomeni legati alla diffusione vi-
scosa della vorticét e all'interazione tra la scia rotorica e la viscagitffusa nella scia rilasciata dal
timone risultano dominanti. Inoltre, il rilevante disallineamento dei campi di vélaeit due lati

del timone dovuta all'interazione della scia rotorica con il timone e la sua scia mostrato dai risultati
sperimentali nore correttamente previsto dal modello numerico. Un incremento dell’accuratezza
delle previsioni numeriche prevedibile includendo nelle simulazioni I'algoritmo che consente di
deformare la scia rotorica in base al campo fluidodinamico locale. Tuttavia I'algoritmo iterativo
di allineamento della scia in presenza di impatto scia/timone ha mostrato problemi di irsstabilit
numeriche legate alle interazioni tra le singokuistribuite sulla scia rotorica e quelle distribuite
sulla superficie del timone, pertanto ulteriori investigazioni sulla tecnica proposta per modellare
I'interazione scia corpo nelle fasi di impatto sono ancora necessarie. A titolo esemplificativo si
riporta nelle figure 7.49 il risultato relativo alla deformazione della scia rotorica ottenuta, per la
configurazione in esame, utilizzando il modello aerodinamico interazionale BEM. Si evidenzia la
distorsione della scia dovuta al campo indotto dal timone man mano che essa si avvicina al bordo
d’attacco. La zona di scia che corrisponde al bordo d’uscita del timone presenta le igstabilit
meriche cui seé accennato. A scopo di confronto si riporta in figura 7.50 la deformazione della scia

ottenuta nelle simulazioni numeriche e quella evidenziata dalla campagna sperimentale in [5].
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Comparison for r = 0.7R and ®=1°

[ CFD teta=1°
04 EXP teta=1°
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eO

Figura 7.43: Distribuzione della componente assiale della perturbazione di aghect = 0°

(piano a monte).

Comparison for r = 0.7R and ®=30°

[ CFD teta=30°
04F EXP teta=30°
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Figura 7.44: Distribuzione della componente assiale della perturbazione di aghecit = 30°

(piano a monte).

213



Comparison for r = 0.7R and (9=60°
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Figura 7.45: Distribuzione della componente assiale della perturbazione di aghecit = 6

(piano a monte).

Comparison forr=0.7R and ®=1°
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Figura 7.46: Distribuzione della componente assiale della perturbazione di aghectt =

(piano a valle).
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Comparison forr= 0.7R and ®=30°
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Figura 7.47: Distribuzione della componente assiale della perturbazione di aghecit = 30°

(piano a valle).

Comparison for r= 0.7R and ®=60°

s CFD teta=60°
04F EXP teta=60°

Figura 7.48: Distribuzione della componente assiale della perturbazione di aghecit = 60°

(piano a valle).
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Figura 7.49: Interazione elica/timone: esempio della deformazione della scia rotorica indotta dal

timone calcolata mediante il modello aerodinamico interazionale proposto.
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Figura 7.50: Interazione elica/timone: esempio della deformazione della scia rotorica indotta dal
timone calcolata mediante il modello aerodinamico interazionale proposto. Confronto dei risultati

numerici con la visualizzazione del vortice di estrengfvitante.
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7.3 Applicazioni del modello aeroelastico per un sistema

ala/rotore

Il modello aeroelastico sviluppato nel presente laverstato applicato per studiare i margini di
stabilita del sistema ala/rotore di un velivolo tiltrotor in volo di crociera in configurazarn@ane

mode

In questa sezione verranno descritte ed analizzate due delle inatabditipicamente presentano i
velivoli di questo tipo: ilwhirl-flutter e I'air resonance Entrambi i fenomeni sono particolarmente

critici dal punto di vista dei limiti di operativéit che essi impongono agli attuali prototipi.

L'aspetto fondamentale su caiincentrata la presente anaksla comprensione dell'importanza
della modellazione aerodinamica nello studio dei fenomeni di insilzgroelastica del sistema
ala/pilone/rotore. | due modelli di ordine ridotto sviluppati nel presente lavoro per descrivere i
carichi aerodinamici agenti sulle pale rotoriche e sull’ala sono basati su solutori aerodinamici di
differente complessite capac#é modellistica. In particolare il modello ROM basato su un solutore
bidimensionale, non—stazionario derivato dalla teoria di Greenberg, ed il modello identificato par-
tendo da un solutore aerodinamico BEM tridimensionale ed anch’esso non—stazionario, sono stati
utilizzati per comprendere I'effetto dell’evoluzione del modello aerodinamico sulla capdeit
solutore aeroelastico di prevedere i margini di stabii¢l sistema ala/rotore. Termine di paragone
per i risultati ottenute un modello di aerodinamica bidimensionale, quasi stazionario (valiéo cio
per basse frequenze, ovvero nelle condizioni in cui 8i @ssumer€ (k) = 1) ampiamente utiliz-

zato in letteratura per questo tipo di applicazioni. Per quanto riguarda lo studiaielsonance

si dispone anche di dati sperimentali.

Come si ricordex dalle considerazioni dei capitoli 2 e 3, rispetto ai modelli aerodinamici quasi—
stazionari, i modelli introdotti nel presente lavoro tengono conto degli effetti non—stazionari legati
al rilascio di vorticifh connesso con la generazione dei carichi aerodinamici. In un propeller tale
vorticita viene convetta nella scia a valle ed al di sotto di ciascuna pala e forma un elicoide con asse
parallelo all’asse di rotazione; il modello aerodinamico basato sulla teoria di Greenberg considera
la scia potenziale come una linea vorticosa posta a valle del profilo, mentre il modello 3D basato sul
metodo integrale di contorno consente di modellare completamente la superficie vorticosa elicoida-

le che rappresenta la scia. Naturalmente questa diversa approssimazione comporta delle differenze
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nella valutazione dei carichi aerodinamici agenti sulle pale del rotore. A titolo esemplificativo si
consideri un rotore in volo assiale dotato di tre pale rigidamente connesse al mozzo: in figura 7.51
si riporta 'andamento, in funzione della frequenza ridotta, della funzione di trasferimento tra la
velocita angolare attorno all'assedel riferimento pala 1 ed il momento di flappeggio agente sulla
medesima pala. Le funzioni di trasferimento sono state calcolate utilizzando il modello di Green-

berg ed il modello BEM per due diversi coefficienti di avanze- V., /Q2R. Come si nota, i due

-0.1 T T T T T

E43. Ko/s

Greenberg =
BIIEM J

_024 | 1 | | | |
0 002 004 006 0.08 0.1 012 014 0.16

Frequenza ridotta
Figura 7.51: Funzione di trasferimento tra ed il momento aerodinamico di flappeggio di pala

(parte reale).

risultati tendono a coincidere per alti valoridj ma al diminuire del coefficiente di avanzamento,
poiche le spire dell’elicoide della scia tendono ad avvicinarsi (in altri termini si riduce il passo
della scia), I'effetto della vorticit al di sotto delle pale nol pit trascurabile e dunque la funzione

di trasferimento valutata con il solutore BEM mostra un andamento oscillatorio piuttosto diverso

dallandamento previsto dalla teoria di Greenberg.

Cio che risulta interessanéeora capire come queste differenze nel calcolo dei carichi si riflettano
sulle capacd di previsione dei margini di stabgitdel sistema aeroelastico ala/rotore. In particolare

nei paragrafi che seguono verranno trattati separatamemité i-flutter e I'air resonance
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7.3.1 Studio della stabilit al whirl-flutter di un sistema pilone/rotore

Il whirl-flutter & un fenomeno di instabiitaeroelastica che avviene ad alte veboditcrociera e
dunquee uno delle limitazioni alle veloat massime che gli attuali prototipi di tiltrotor possono
raggiungere. L'attivia di ricerca su questo fenomeno ha mostrato che si tratta di una instabilit
del sistema costituito dal rotore, dall'albero e dai cuscinetti che vincolano I'albero alla nacelle.
Esso po essere di due tipi (si vedano, ad esempio, [32] e [19]): per propeller dotati di pale rigide
il fenomenoé noto comebackward whirl modee nasce come un moto di precessione a bassa
frequenza in cui I'albero ruota in senso opposto a quello di rotazione del rotore. Nel caso di rotori
dotati di pale flessibili si possono avere in aggiunta fenomeni di vibrazione ad alta frequenza noti
comeforward whirl mode Questo tipo di fenomeni gurisultare in danneggiamenti del sistema
pilone/rotore nel caso di instabdit ma anche nel caso in cui il sistema non superi i limiti di stabilit

danno luogo a vibrazioni che possono indurre fenomeni rottura per fatica meccanica nei cuscinetti.

In questa sezione verrbrevemente descritto il modello aeroelastico utilizzato per lo studio del
backward whirl-fluttere saranno illustrati i principali risultati relativi all’analisi dei margini di
stabilita . Il modello strutturale che stato accoppiato con i modelli aerodinamici ROM introdotti
nel presente lavore piuttosto semplice ma la ricerca bibliografica condotta consente di affermare
che contiene tutti gli elementi che servono per caratterizzare il fenomeno. In particolare, seguendo
guanto fatto in [20]e stato considerato un rotore costituito da pale modellate come corpi rigidi
solidali all'albero (detto pilone). Noe stata considerata la presenza dell’ala ma il pilerstato
considerato libero di ruotare attorno ad un punto di pivot&leellocato ad una distanza fissata

dal mozzo. Il pilonez dunque dotato di due gradi di libagitch («,) e yaw(«,) attorno all’asse

x4, € all'assezy, (si veda figura 7.52) che simulano la dinamica dei vincoli che sussistono, in un
tiltrotor, tra albero motore e nacelle norcle rotazioni elastiche che si hanno nella sezione alare
in corrispondenza della quatecalettata la nacelle. In corrispondenza al punto di pivot sono state
considerate delle molle dotate di rigidezzaper ek, e degli smorzamenti strutturali, e C, per

simulare la dinamica delle strutture meccaniche che vincolano I'albero alla nacelle.

Il sistema considerato viene tipicamente indicato con il nome di proprotor.

In un sistema di riferimento fissOxyz con origine nel punto di pivot ed asseallineato con il

pilone nella sua posizione di equilibrio in moto assiale, le equazioni linearizzate non—dimensionali
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Figura 7.52: Schematizzazione del sistema pilone/rotore per lo studio della atabiitirl flutter

di un velivolo tiltrotor.

che descrivono la dinamica perturbativa dei gradi di llelel pilone sono
M(¢)é + C(y)a + Ko = mye (¥, @) (7.5)

nella qualex = {a;, «,}" € il vettore dei gradi di libett del piloney) & la posizione azimutale del
rotore (ovvero il tempo adimensionale)ne,., € il vettore dei momenti calcolati rispetto al punto

di pivot e generati dai carichi aerodinamici agenti sulle pale.

Nell’equazione 7.5, la matrice di mas3d, e di smorzamentd_, includono, oltre ai termini legati
all'inerzia del pilone, anche i contributi inerziali dovuti alle pale e questi ultimi sono responsabili
della loro dipendenza dal tempo: il moto delle pale risulta infatti influenzato dal moto di trascina-
mento del pilone in misura variabile nel tempo. Tuttavia, per rotori dotati di un numero di pale
N, > 3 la combinazione dei contributi dovuti a ciascuna palale per cui entrambe le matrici

diventano indipendenti dal tempo. In particolare, pgr= 2, nella 7.5 si ha

v | Loz —sin(2) o [ O, 2sin(2¢) —2[1 + cos(2)]
B — sin(2)) I, +1 — cos(29) T I 2[1 — cos(2¢)] O, + 2sin(2¢)

K = Ky ? _

0 K, |
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mentre, pertV, > 3, le matrici di massa e smorzamento divengono

0 I,+1 2 C,

Nelle precedentik,, K, rappresentano le costanti elastiche adimensionali delle molle relative al
moto del pilone attorno al punto di pivat;,, C, rappresentano i corrispondenti smorzamenti adi-
mensionali, mentrefx,fy sono i momenti di inerzia adimensionali del pilone rispetto all’asse

e y rispettivamente (in tali momenti di inerzia sono inclusi anche gli effetti inerziali del rotore

considerato equivalente ad una massa puntiforme collocata in corrispondenza del mozzo).

| termini aerodinamici a secondo membro della 7.5 sono calcolati dalla somma dei contributi di
forze e momenti agenti sulle singole pale, opportunamente sfasati per tener conto del differente
angolo di azimuth ciascuna pala. Indicando ddp e M! i momenti aerodinamici di flappeggio

e torsione (adimensionali) che agiscono sulla singola pala calcolati rispetto al mozzoFg leon

forza aerodinamica nel piano di rotazione che agisce suésgima pala (si considera solo la com-
ponente ortogonale alla direzione radiale, trascurando i carichi aerodinamici in direzione radiale),
il contributo aerodinamico alle equazioni della dinamica perturbativa del sistema pilone&otore

dato da

SN [=M (9, ) cos() + ML (1, @) sin(y) + F, (4 in(y))]

- ’ Fnlehs . (76)
SN (B (46, @) sin(ue) + (4, @) cos(w) + F (16, @) cos(1)]

Myer (wa a) =

nella qualeh = h/R, ed R € il raggio del rotore. | carichi aerodinamici di pala che compaiono
nella 7.6 possono essere facilmente estratti come sottocaso dei modelli ROM 2D e 3D illustrati nel

presente lavoro. Ulteriori dettagli sul modello possono essere trovati in [10].

Nel seguito vert illustrata la campagna di analisi numeriche realizzate per chiarire i limiti ed i
vantaggi dei differenti modelli aerodinamici descritti nel presente lavoro ai fini della previsione
dei margini di stabili& al whirl-flutter di un sistema pilone/rotore. | risultati dell’analisi verranno
presentati sotto forma di margini di stakdlinel pianok,, K,. La configurazione considera¢a
quello riportato in [20], per il quale i parametri strutturali sone-= 0.3, I, =2, I, =2,C, =0 e

C, =0.

Innanzituttoe stata condotta I'analisi di stabdittilizzando il modello ROM basato sul solutore

aerodinamico 2D, non-stazionario derivato dalla teoria di Greenberg. Come cordr@tado
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considerato il risultato ottenuto mediante un classico modello 2D quasi—stazidi‘adeimotare che
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Figura 7.53: Margini di stabilé al whirl flutter: rotore tripalay = 1.0.

| parametri richiesti dal solutore 2D quasi—stazionario per la completa definizione della condizione
di volo e della configurazione sono il numero di Logk= pac R*/1, ed il coefficiente di avanzo

p = Vo /QR. Il solutore di Greenberg, invece, richiede anche la conoscenza dell’allungamento
palareA = R/c: si dimostra che @ € dovuto alla presenza nella formulazione dei termini non—

circolatori e allaC (k).

In figura 7.53 sono mostrati i margini di stakaliper un rotore dotato di tre pale nelle condizioni per
cuiy =4 ep = 1.0. | risultati ottenuti utilizzando il solutore 2D quasi—stazionario (coincidenti con
quelli riportati in [20]) sono confrontati con quelli ottenuti utlizzando il modello ROM/Greenberg.

In particolare, quest’ultim@ stato applicato considerando due valori per I'allungamento palare
(A = 5 e\ = 8.3). In particolare, il valore dix = 8.3 corrisponde al proprotor della Boeing
analizzato in [20]. Osservando la figura si nota che le curve che rappresentano i margini di sta-
bilita al whirl—flutter sono caratterizzate da tre rarkipossibile dimostrare che, nel caso in cui

il pilone abbia caratteristiche inerziali isotrope, il ramo centmaleostituito da una parabola con
asse parallelo alla bisettrice del piahQ,k,; le coordinate del vertice della parabola dipendono

dal coefficiente d’avanzo. La regione compresa tra questa parabola e gli assi corrisponde a confi-
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gurazioni instabili. Gli altri due rami sono approssimativamente paralleli agli assi e definiscono le

regioni corrispondenti a configurazioni che danno luogo a divergenza, ovvero ad un fenomeno di
instabilita a frequenza nulla.

La figura 7.53 mostra che I'utilizzo di una formulazione basata su un solutore 2D quasi—stazionario
sovrastima le regioni di instabiditrispetto a quanto si ottiene con un modello 2D non—stazionario

(ottenendo in tal caso risultati conservativi) solo per i valoui glievati di).

La figura 7.54 mostra la previsione del comportamento aeroelastico nelle stesse condizioni di volo
del caso precedente ma per un rotore dotato di due pale. In questo caso i margini dastabilit
hanno un andamento differente in quant® pastaurarsi una condizione simile alla divergenza
ma per frequenza pari alla frequenza di rotaziohedv): cio determina gli altri due rami delle
curve. Questo particolare comportameatdovuto dalla mancanza di simmetria polare del rotore
che da luogo a termini inerziali periodici nel sistema 75.da notare che I'utilizzo del solutore
aerodinamico basato sulla teoria di Greenbexdutdbgo a coefficienti tempo—varianti nelle matrici
aeroelastiche indipendentemente dal numero di pale per via della presenza degli stati aggiunti;
tuttavia, tali termini non alterano la forma dei margini di stadiiit quanto il modello aerodinamico
non-stazionario induce una periodicdebole nel sistema aeroelastico quango> 3.

Analogamente a quanto visto per il rotore tripala, il modello quasi—stazionario induce previsioni
di regioni di instabilif piu ampie rispetto al modello non—stazionario per i valoti @levati di\

mentre accade il contrario se si considerano bassi valori di allungamento palare.

Come ampiamente discusso nei capitoli precedenti, uno dei grandi vantaggi dei modelli di ordine
ridotto & dato dalla possibibt di realizzare analisi aeroelastiche parametriche a costi computazio-
nali molto ridotti. In particolare, dato che I'insorgere del whirl-fluteestrettamente legato al
coefficiente d’avanzo del proprotar,stata investigata lI'influenza di questo parametro sui margini

di stabilita . Le figure 7.55 e 7.56 mostrano le previsioni di stabifier un rotore dotato di tre

e due pale, rispettivamente, in condizioni di volg.a= 0.3. Come si nota confrontando questi
risultati con quanto mostrato in precedenza, la riduzione del coefficiente d’avanze=da.0 a

1 = 0.3 produce una significativa riduzione delle regioni di instabiézidenziando quindi che il
whirl-flutter € un fenomeno di instabiéitaeroelastica che punsorgere in condizioni di elevati
valori di i1, ovvero, tipicamente, per alti valori della velagcidi avanzamento del veicolo.

In questo caso entrambi i modelli aerodinamici utilizzati forniscono risultati molto simili con una
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Figura 7.54: Margini di stabilé al whirl flutter: rotore bipalg, = 1.0.
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Figura 7.55: Margini di stabilét al whirl-flutter: rotore tripalay = 0.3.

leggera tendenza del solutore 2D quasi—stazionario a sottostimare la divergenzael caso del
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Figura 7.56: Margini di stabilé al whirl-flutter: rotor bipalay = 0.3.

rotore bipala.

Nel seguito saranno illustrati i risultati ottenuti applicando il modello ROM basato sul solutore
aerodinamico BEM descritto nel capitolo 3. Come detto, tale solutore tiene conto della tridimen-
sionalita del flusso e della presenza di tutte le pale e delle rispettive scie che modificano il campo
fludodinamico attorno al rotore. Come primo caso si considera una forma molto semplice di scia
ottenuta come un elicoide con asse parallelo a quello di rotazione e passo fornito dal valore del
coefficiente d’avanzo (in altri termini, la scia coincide con la superficie spazzata dal bordo d’uscita

della pala durante il moto non perturbato).

In figura 7.57 sono confrontate le previsioni di stabiliter un rotore tripala caratterizzato da-

8.3 e u = 1.0. I margini ottenuti utilizzando il solutore BEM 3D non-stazionario sono confrontati
con guelli ottenuti mediante i solutori 2D illustrati in precedenza. Lo stesso confeantistrato in

figura 7.58 per un rotore bipala. Per queste configurazioni si nota che il solutore 2D non-stazionario
generalmente sottostima le regioni di instahilibentre il solutore 2D quasi—stazionario sottostima

le instabilita per il rotore tripala ma fornisce risultati conservativi per il rotore bipala. Le figure

7.59 e 7.60 mostrano le analisi analoghe condotteuper0.3. Anche in questo caso 'uso di un
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Figura 7.57: Margini di stabilé al whirl-flutter: rotore tripalay = 1.0.
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Figura 7.58: Margini di stabilét al whirl-flutter: rotor bipalay = 1.0.

solutore aerodinamico 2D comporta la sottostima delle regioni di instalpiit il rotore tripala
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rispetto a quanto previsto utilizzando il solutore BEM 3D non-stazionario, mentre, per quanto

riguarda il rotore bipala tutti i modelli aerodinamici forniscono margini di stabgitnili.
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Figura 7.59: Margini di stabilé al whirl—flutter: rotore tripalgy = 0.3.

L'altro parametro importante ai fini del comportamento del proprotor rispetto al whirl—flétter
I'allungamento palare. Gli effetti di una variazione di tale parametro sui margini di stasdito

stati investigati utilizzando i modelli aerodinamici di Greenberg e quello BEM (si ricordi che il
solutore aerodinamico 2D quasi—stazionario non tiene conto degli effexji di La figura 7.61
mostra i risultati per un rotore tripala con= 1.0, A = 5 and A = 8.3 ottenuti con entrambi

I modelli aerodinamici. Come si nota, un’aumentoxdcomporta una riduzione delle regioni di
instabilita ; tuttavia in tal caso aumenta la sottostima delle regioni instabili che risulta dall’utilizzo
del solutore 2D. La figura 7.62 mostra la medesima analisi condotta per un rotore bipala. Anche in
guesto caso un aumento dell’allungamento palare comporta una riduzione delle regioni di iastabilit

, mentre le regioni di divergenza rimangono praticamente invariate. Si noti che il modello 2D
fornisce una notevole sovrastima delle regioni di flutter nel caso di pale con basso allungamento.
La significativa differenza tra i risultati ottenuti con il solutore 2D e con quello 3D)pet 5
possono essere spiegati considerando il fatto che, per pale caratterizzate da basso allungamento

palare gli effetti di tridimensionakt del flusso diventano predominanti.
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Figura 7.60: Margini di stabilét al whirl-flutter: rotor bipalay = 0.3.
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Figura 7.61: Margini di stabil# al whirl-flutter: effetto dell’allungamento palare nei modelli

aerodinamici 2D e 3D per un rotore tripaja= 1.0.
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Figura 7.62: Margini di stabil& al whirl-flutter:
aerodinamici 2D e 3D per un rotore bipala= 1.0.

L'ultima analisi chee stata condotta per quanto riguarda il whirl-flugestata relativa all’'intro-
duzione nel solutore aerodinamico 3D BEM di una geometria di scia deformata ottenuta mediante
un’analisi di scia libera del proprotor nella sua configurazione di volo in condizione di equilibrio.
Tale analisie stata condotta utilizzando il solutore BEM nel dominio del tempo descritto nel ca-
pitolo 4 (in figura 7.63¢ riportata la scia ottenuta per una delle tre pale del rotore considerato). |
margini di stabilif ottenuti per un rotore tripala sono mostrati nelle figure 7.64 per le condizioni
di elevato coefficiente d’avanzo e 7.65 per bassi valoA.dQuesta analisi mostra che I'effetto di

una geometria di scia deformata che tenga conto dell’effettivo carico palsignificativo e che

I'utilizzo di una semplice forma elicoidale comporta la sottostima dell’estensione delle regioni di

istabilita .
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Figura 7.64: Margini di stabilé al whirl-flutter: effetto della forma della scia nel modello

aerodinamico 3D per un rotore tripaja= 1.0, A = 8.3.
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Figura 7.65: Margini di stabil# al whirl-flutter: effetto della forma della scia nel modello

aerodinamico 3D per un rotore tripaja= 0.3, A = 8.3.

7.3.2 Valutazione dei margini di stabilita all’ air resonanceper un

velivolo tiltrotor

L’ air resonancee un fenomeno di instabilitaeroelastica tipica dei velivoli tiltrotor. Esgaso-
stanzialmente legata all’accoppiamento del moto elastico di flappeggio dell’ala con quello di lag
delle pale infatti il modo che tipicamente da luogo all'instahiétproprio il primo modo elastico

di flappeggio dell'ala.

In questo paragrafo vengono mostrati i risultati ottenuti per I'analisi di staloiéit sistema ala/rotore.

La configurazione considerataquella corrispondente al rotore della Boeing descritto in [20]. Si
tratta di un rotore di diametro pariza97m dotato di pale incastrate al mozzo e calettato all’'estre-
mita di un’ala di lunghezza parialm (si rimanda a [20] per i dettagli sulla configurazione). Per
tale configurazione sono disponibili i dati relativi ai margini di stahilittenuti mediante speri-
mentazione in galleria del vento e quelli numerici risultanti dal modello introdotto da Johnson in

[20].

L'analisi di stabilita € stata condotta utilizzando il modello aeroelastico definito nel presente la-
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voro. In particolare, per quanto riguarda il calcolo dei carichi aerodinamici agenti su ala e rotore
sono stati impiegati i modelli ROM 2D e 3D non-stazionari illustrati nei capitoli 2 e 3 e basati
rispettivamente sulla teoria di Greenberg e su un solutore agli elementi di contorno per flussi po-
tenziali. Le analisi numeriche compiute utilizzando per I'aerodinaica di ala e di rotore il solutore
2D quasi—stazionario ottenuto dalla teoria di Greenberg ponéfigdo= 1 sono state incluse come
confronto. La procedura illustrata nel capitolo 4 che consente di tener conto nel modello aeroelasti-
co degli effetti aerodinamici legati all’interazione della scia rotorica con la superficie dell’ala non

e stata inclusa nelle simulazioni.

Innanzituttoe stata verificata I'equivalenza dinamica del sistema aeroelastico con il sistema ala/rotore
sperimentato in galleria del vento calcolando le frequenze di vibrazione dell’ala in condizioni di
volo di crociera a velocit 100 nodi e per una velodtangolare di rotore pari&6 rpm e in assenza

di smorzamento strutturale. Nella seguente tabella sono mostrate le frequenze di vibrazione relative
al primo modo di flappeggio, lag e torsione di ala (rispettivamente s ew,) espresse in funzione

della frequenza di rotazionk/rev. | risultati ottenuti mediante sperimentazione in galleria sono
confrontati con i risultati ottenuti dal presente modello utilizzando per il rotore e per I'ala il modello

aeorodinamico ROM basato sulla teoria di Greenberg.

Tabella 3 Frequenze aeroelastiche dell’'ala

Modo Calcolata Misurata
Lagw; 0.35 0.36
Flappeggiav, 0.6 0.62
Torsionew; 1.4 1.43

Come si nota le previsioni numeriche dimostrano un buon accordo con le rilevanze sperimentali.

Successivamente I'analisi di stakdlié stata condotta utilizzando la trasformazione multipala per
ricondurre il sistema aeroelastico del primo ordine a coefficienti periodici in uno equivalente a coef-
ficienti costanti. Le condizioni di volo analizzate sono quelle di volo in crociera alla valdcit

nodi e100 nodi. | margini di stabilié sono stati valutati individuando inizialmente I'autovalore pi

instabile al variare della veloctangolare? del rotore e per una fissata vel@cdi crociera. Tale
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autovaloreg stato identificato come quello che, tra quelli che descrivono la dinamica del sistema,
si trova, nel piano di Gauss,pvicino all’asse immaginario: tale autovalore, infaétiquello che
caratterizza la dinamica della variabile di stato che risuliaggrsistente nel tempo (o eventual-
mente di quella che instabile se I'autovalore presenta parte reale positiva). Le curve di stabilit
sono state dunque ottenute valutando lo smorzameutobgsso tra quelli calcolati mediante I'ana-

lisi agli autovalori, ovvero la parte reale cambiata di segno dell’autovalorenptabile. In figura
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Figura 7.66: Air resonance del sistema ala/rotore: lacune di inséapiéit diverse velodit di

crociera Dati sperimentali confrontati con risultati numerici ottenuti in [20].

7.66 sono riportati i margini di stabiditdel sistema al variare della velaciingolare del rotore e
della velocit di crociera ottenuti in [20]. | risultati sperimentali sono confrontanti con 'andamento

dello smorzamento adimensionale del primo modo di flappeggio di ala ottenuto mediante I'analisi

233



numerica condotta in [20]. | risultati mostrati si riferiscono alla condizione cosiddet@ate
windmilling nella quale il motore& spento e non genera coppia ed il rotem@esso in movimento

dal flusso d’aria della galleria del vento. Il modello aerodinamico di ala e rotore adottato i@ [20]
basato su una teoria 2D stazionaria.

Utilizzando il modello aeroelastico introdotto nel presente lavoro e adottando per la descrizione dei
carichi aerodinamici di ala e di pala il modello quasi—stazionario derivato come caso particolare del
modello ROM basato sulla teoria di Greenberg si ottengono le curve di siabiistrate in figura

7.67 nella quale lo smorzamengodimensionale. Come si punotare esiste un buon accordo tra
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Figura 7.67: Air resonance del sistema ala/rotore: lacune di insainilitiverse condizioni di volo

ottenute mediante il modello aeroelastico introdotto nel presente lavoro.

i risultati numerici ottenuti nel presente lavoro e quelli mostrati nella figura 7.66 per \Gldicit
crociera pari &0 nodi e100 nodi. In particolare @0 nodi e100 nodi il risultato numerico ottenuto
utilizzando per I'ala ed il rotore il modello aerodinamico quasi—stazionario introdotto nel presente
lavoro fornisce risultati che vanno nella direzione di un maggior accordo con le evidenze speri-
mentali. In corrispondenza ap2 nodi lo smorzamento minimo predetto dal presente modello si
ha in corrispondenza a valoritpelevati di rpm rispetto ai dati sperimentali ed ai risultati numerici

ottenuti in [20].
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Considerando infine le condizioppoweredin cui il motore fornisce la coppia motrice al rotore,
sono stati calcolati i margini di stabitutilizzando i modelli aerodinamici introdotti nel presente

lavoro e confrontando i risultati con quanto ottenuto dalla teoria quasi—stazionaria.

Nelle figure 7.68 e 7.69 sono mostrati i margini di stahibittenuti utilizzando per il rotore e per

I'ala il modello aerodinamico ROM basato sulla teoria 2D non-stazionaria di Greenberg. Il con-
fronto con le curve ottenute, nelle medesime condizioni di volo con una aerodinamica di tipo quasi—
stazionario mostra un sostanziale accordo delle previsioni dei margini di stabiliittavia, per
guanto riguarda la curvai® nodi I'aerodinamica 2D non-stazionaria consente di individuare una
lacuna di instabil& piu marcata rispetto a quella evidenziata dall’aerodinamica quasi—stazionaria.
Inoltre, per veloci di volo pari al00 nodi, I'effetto aerodinamico stabilizzante previsto utilizzan-

do il modello ROM/Greenberg risulta maggiore rispetto a quanto si ottiene con un’aerodinamica

guasi—stazionaria per gran parte dello spettro di rpm investigati.
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Figura 7.68: Air resonance del sistema ala/rotore: lacune di instakilit0 nodi. Modello

aerodinamico ROM di ala e rotore basato sulla teoria di Greenberg.

Nelle figure 7.70 e 7.71 sono mostrati i margini di stabitiel sistema ala/rotore p&d nodi e100

nodi. Il risultato ottenuto con l'introduzione del modello aerodinamico ROM basato sul solutore
BEM sul rotore e sull'aleé confrontato con le curve ottenute con iliemplice modello aero-

dinamico bidimensionale derivante dalla teoria di Greenberg e valido per basse frequenze (quasi
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Figura 7.69: Air resonance del sistema ala/rotore: lacune di instakilli00 nodi. Modello

aerodinamico ROM di ala e rotore basato sulla teoria di Greenberg.

stazionario).

Come si po notare, a veloci di crociera pi elevate I'aerodinamica ha un effetto maggiormente
smorzante rispetto a quello che accade per véldtiitcrociera pari &0 nodi. Questa tendenza
viene confermata anche utilizzando il modello ROM/BEM per ala e rotorecomsee confermata

la riduzione della lacuna di instabdital’aumentare della veloéitdi avanzamento.

Si pw notare che I'introduzione del modello ROM/BEM porta a previsioni di smorzamento si-
gnificativamente differenti rispetto a quanto predetto utilizzando semplici modelli aerodinamici
guasi—stazionari. In particolare per la curvatanodi si nota una riduzione dello smorzamento
per condizioni di volo a velodi di rotazione minori dit75 rpm. Per quanto riguarda I'analisi a
100 nodi il modello ROM/BEM fornisce valori pi elevati di smorzamento prima della lacuna di
instabilita, ma soprattutto prevede una lacuna di instabifitcorrispondenza 450 rpm che nore

presente nelle curve ottenute dal modello 2D quasi—stazionario.
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Figura 7.70: Air resonance del sistema ala/rotore: lacune di inséalilit0 nodi. Modello

aerodinamico ROM di ala e rotore basato sul solutore BEM.
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Conclusioni

Il presente lavoro di tes stato incentrato sullo sviluppo di modelli teorici ed algoritmi numerici
per I'analisi della stabil& aero/idrolastica di configurazioni aeronautiche o navali con propulsione
ad elica nelle quak presente una forte interazione aero/idrodinamica e strutturale tra parti fisse e
rotanti del sistema.

In particolare sono state individuate in ambito aeronautico e navale due configurazioni che, dal
punto di vista fluidodinamico e strutturale, sono caratterizzate da fenomenologie molto simili. In
ambito aeronautico I'attenziorgestata rivolta al tiltrotor, un velivolo innovativo che coniuga alte
velocita di crociera alla capaditdi decollo e atterraggio verticale. Dal punto di vista naead¢ato

preso in considerazione un propulsore di tipo azimutale, detto pod, che in anni recenti sta sostituen-
do le tradizionali configurazioni elica/timone in molte applicazioni grazie alle sue caratteristiche di
efficienza e flessibild.

Le interazioni di carattere cinematico ed aerodinamico presenti nelle due configurazioni conside-

rate consentono di indicare tali sistemi con la dicitura “sistemi ala/rotore”.

Il lavoro e stato articolato lungo le due direttrici principali che concorrono alla definizione del mo-
dello aeroelastico del sistema ala/rotore.

Sono stati dunque sviluppati modelli aerodinamici che, coniugando accuratezza e bassi oneri com-
putazionali, possano essere accoppiati con le equazioni della dinamica strutturale del sistema per
studiarne la stabilit aero/idroelastica al variare di parametri costruttivi e condizioni di funziona-
mento. Le caratteristiche comuni alle due configurazioni considerate hanno consentito di sviluppare
strumenti che, con le necessarie specializzazioni del caso, possono essere inquadrati in una tratta-
zione unificata per sistemi di tipo rotore/ala fissa.

Il contributo maggiormente innovativo del presente lavoro consiste nello sviluppo di una metodo-
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logia che consente di identificare un modello di ordine ridotto (ROM) per la descrizione dei carichi
aerodinamici agenti sulle pale del rotore in funzione dei gradi di kbdgl sistema. Il legame
esplicito tra forze aerodinamiche e gradi di likeconsente di accoppiare direttamente il modello
ROM alle equazioni della dinamica strutturale per definire il modello aeroelastico del rotore.

Sono stati dunque sviluppati solutori aerodinamici di complassit accuratezza crescenti e, per
ciascuno di essg stato identificato il modello ROM corrispondente. Tali modelli sono caratteriz-
zati da coefficienti periodici in quanto i carichi aerodinamici di rotore dipendono dal moto dell’ala
alla qualee reso solidale dall’albero motore. Tuttavia la procedura sviluppata per 'identificazione
dei modelli ROM richiede solo I'adozione di solutori aerodinamici scritti nel dominio della fre-
quenza.

Una procedura analoga per I'identificazione del modello ROM per la descrizione dei carichi aero-
dinamicie stata sviluppata anche per I'ala.

I modelli aerodinamici non—stazionari adottati nel presente lavoro sono sostanzialmente basati su
due solutori: uno basato sulla formulazione di Greenberg e uno valido per flussi potenziali attor-
no a corpi portanti derivato dalla soluzione dell'equazione di Laplace. La teoria bidimensionale
di Greenberg per un profilo sottile in un flusso potenziale consente di tener conto dellaaorticit
rilasciata solo a valle del profilo mentre il metodo delle equazioni integrali di contorno risolte me-
diante una metodologia BEM consente di tener conto degli effetti di tridimensianl@itflusso e

della presenza della scia vorticosa elicoidale rilasciata da ciascuna delle pale del rotore. Gli effetti
legati al rilascio di vorticia connessi con la generazione dei carichi aerodinamici introducono negli
operatori aerodinamici di termini che dipendendono in maniera trascendente dalla frequenza la cui
descrizione nel dominio del tempo richiederebbe un numero infinito di stati . L'introduzione di una
approssimazione polinomiale di tali operatori consente di identificare il modello ROM mediante un
numero finito (ovvero ridotto) di stati.

I modelli ROM descritti tengono conto dell'influenza che la cinematica di ala ha sull’aerodinami-
ca di rotore e di quelle che i carichi aerodinamici di rotore hanno sulla dinamica di ala. Non si
tiene conto degli effetti interazionali tra la scia rotorica e I'ala. In particolare, un aspetto affronta-
to nell'ambito del presente lavo® quello legato alla distorsione della scia rotorica indotta dalla
presenza dell’ala e agli effetti che tale interazione ha sui carichi aerodinamici agenti sull’ala. A
tale scopce stato sviluppato un terzo modello aerodinamico, scritto nel dominio del tempo, per

poter descrivere, nelllambito di un metodo agli elementi di contorno, i fenomeni aerodinamici le-
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gati all'interazione della scia rotorica con la superficie dell'ala posta a valle. L'approccio seguito
consente, ad ogni istante di tempo, di determinare la geometria della scia rilasciata dalle pale del
rotore sulla base del campo di vel@cindotto dalla presenza dell'ala e del rotore stegsatato
inoltre sviluppato un algoritmo numerico in grado di tener conto di quelle porzioni di scia che,
impattando sulla superficie dell’ala, inducono sulla stessa picchi di pressione variabili nel tempo.
Le informazioni relative agli effetti dell’aerodinamica interazionale sui carichi agenti sull’ala sono
state sono utilizzate integrazione del modello aerodinamico ROM per l'ala. In partieokiee

ta introdotta una metodologia che, partendo dal campo di valduitotta dal sistema completo
ala/rotore calcolato utilizzando il modello aerodinamico interazioreale,grado di integrare tale
informazione nel modello ROM per la descrizione dei carichi aerodinamici agenti sull’ala.

Infine, accoppiando i modelli ROM per I'ala ed il rotore con le equazioni della dinamica strutturale
ed utilizzando per la discretizzazione spaziale dei gradi di Boeéel sistema un approccio basato
sul metodo di Gdirkin & stato possibile definire il sistema di equazioni che governano il comporta-
mento aeroelastico del sistema ala/rotore. Riducendo in forma normale il sistema oitstatm
dunque possibile studiarne la stalilinediante opportune tecniche basate sul calcolo degli auto-
valori per sistemi di equazioni differenziali del primo ordine a coefficienti periodici.

I modelli sviluppati nel presente lavoro sono stati validati mediante confronto con dati sperimen-
tali e numerici disponibili in letteratura. In particolare la procedura di identificazione del modello
ROM per i carichi aerodinamici di rotoestata validata mediante confronto con un solutore BEM
che, dato un ingresso corrispondente al moto dell’albero sul g@uzdéettato il rotoreg in grado di
fornire la storia temporale dei carichi di pala risolvendo in maniera esatta le equazioni integrali di

contorno per I'equazione di Laplace.

I modelli ROM per il sistema ala/rotore sono stati accoppiati con le equazioni della dinamica strut-
turale di ala e di rotore ed utilizzati, allo scopo di validarli, per lo studio dei margini di stailit

whirl flutter e all’air resonancedi un sistema ala/pilone/rotore rappresentativo del sistema costitui-
to da nacelle, albero motore e rotore di un velivolo tiltrotor.

L'attivita condotta e le applicazioni considerate per il modello aeroelastico del sistema ala/rotore
hanno dimostrato che I'utilizzo di descrizioni aerodinamiche che siano in grado di tener propria-
mente in conto gli effetti di tridimensionaditdel flusso e quelli legati al rilascio di vortiaitegato

alla generazione dei carichi aerodinamici sui corpi portanti risulta fondamentale per la previsione

dei margini di stabilid dei sistemi presi in considerazione evidenziando il fatto che I'utilizzo di
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modelli aerodinamici semplificati non sempre risulta conservativo. Lo strumento computazionale
sviluppato nel presente lavoro ha consentito, e consecime ulteriore sviluppo futuro, di realiz-

zare approfondite analisi parametriche delle condizioni di funzionamento del sistema e delle sue
caratteristiche geometriche per comprendere, in fase di progettazione preliminare, I'effetto delle

scelte progettuali sui margini di stabdlitiel sistema.

Per gquanto riguarda il modello aerodinamico interazionale sono stati validati sia la tecnica di alli-
neamento della scia rotorica sia la metodologia numerica introdotta per modellare gli impatti tra
la scia stessa ed il corpo fisso posto a valle. Lalgoritmo di allineamento della scia rotorica al
campo fluidodinamico locale stato validato mediante confronto con dati sperimentali disponibili

in letteratura sia per configurazioni di tipo elica isolata che per configurazioni elica/timone nelle
guali il timone, lavorando a valle dell’elica, rappresenta il corpo fisso che interagisce con la scia
rotorica. Infine la capadtdel modello interazionale di descrivere con accuratezza il campo flui-
dodinamico medio e quello non—stazionario attorno a configurazioni ala/mtstaa investigata
utilizzando come confronto dati relativi alla distribuzione di pressione sulla superficie del timone,
carichi globali agenti sul timone e campi di vel@citon—stazionari misurati a monte ed a valle del
timone. | confronti delle previsioni numeriche con i dati sperimentali hanno mostrato una buona
capaci& del modello di catturare i fenomeni caratteristici dell'interazione elica/timone e di poter
essere utilizzati come validi strumenti di previsione delle prestazioni di tali sistemi. La diminuzione
dell’accuratezza della previsione numerica rispetto ai dati sperimentali al’aumentare del carico pa-
lare, ovvero della perturbazione indotta nel campo dall’elica, ha evidenziato la nacksdieriori

investigazioni sulla tecnica proposta.

Infine, per quanto riguarda le applicazioni future del lavoro presentato, esse riguarderanno la va-
lidazione e successiva applicazione del modello di integrazione degli effetti interazionali nel mo-
dello ROM per l'ala. In particolare, nell’ambito dello studio della stabifieroelastica del sistema
ala/rotore di un velivolo tiltrotor sarimportante valutare I'effetto dell'inclusione dell’aerodinami-

ca interazionale sulla capazitel modello numerico di prevedere il comportamento aeroelastico

del sistema.

241



Bibliografia

[1]

[2]

[3]

[4]

[5]

[6]

[7]

Calcagni D., Modellazione teorica e numerica del flusso attorno ad un’elica navale all'interno
di un tunnel idrodinamico, Tesi di Laurea in Ingegneria Meccanica, Unieedeigli Studi di

Roma Roma Tre, Anno Accademico 2002/02.

Carlton, J.S., “Podded Propulsors: Some Design and Service Experience,” The Motor Ship

Marine Propulsion Conference, Copenhagen, Danimarca, 2002.

Colombo C., Studio dell'interazione idrodinamica elica—timone attraverso il metodo agli ele-
menti di contorno, Tesi di Laurea in Ingegneria Meccanica, Univedegli Studi di Roma

Roma Tre, Anno Accademico 2004/05.

Deniset, F., Billard, J.-Y., Jaouen, R., “Fluctuating Pressure Distribution on Pod,” At-
ti del TPOD 2004 - First International Conference on Technological Advances in Podded

Propulsion Newcastle upon Tyne, Gran Bretagna, Aprile 2004, pagg. 237-246.

Felli, M., Greco, L., Colombo, C., Salvatore, F., Di Felice, F., Soave, M., “Experimental and
Theoretical Investigations of Propeller—Rudder Interaction Phenomena”, aftvdaty—Sixth

ONR Symposium on Naval Hydrodynamiema, Italia, 17-22 Settembre 2006.

Gennaretti, M., and Lisandrin, P., “Flap-Lag Rotor Dynamics and Aeroelastic Stability Using
Finite-State AerodynamicsProceedings of the 24th European Rotorcraft ForulAAF,
Marseilles, France, Sept. 1998, pp. DY.01.1-DY.01.11.

Gennaretti, M., and Ponzi, C., “Finite-State Aerodynamic Modelling for Gust Load Allevia-
tion of Wing-Tail Configurations,The Aeronautical Journalol. 103, No. 1021, 1999, pp.
147-158.

242



[8] Gennaretti, M., and lemma, U., “Aeroacoustoelasticity in state-space format using CHIEF
regularization,"Journal of Fluids and Structure¥l. 17, No. 7, 2003, pp. 983-999.

[9] Gennaretti, M., Greco, L., “A Time-Dependent Coefficient Reduced—Order Model for Un-
steady Aerodynamics of ProprotorsJournal of Aircraft Vol. 42, No. 1, 2005, pagg.
138-147.

[10] Gennaretti, M., Greco, L., “Unsteady Aerodynamic Reduced—-Order Models for the Analy-
sis of Proprotor Whirl—flutter Instability,” atti delihternational Forum on Aeroelasticity and
Structural Dynamics - IFASD 2003 onaco di Baviera, Germania, 28 Glugno - 1 Luglio
2005.

[11] Greco, L., Salvatore, F., Di Felice, F., “Validation of a Quasy—Potential Flow Model for
the Analysis of Marine Propeller Wake,” atti d&enty—Fifth ONR Symposium on Naval
HydrodynamicsSt. John’s, Newfoundland, Canada, Agosto 2004.

[12] Greco, L., Colombo, C., Salvatore, F., Felli, M., “An Unsteady Inviscid—Flow Model to Study
Podded Propulsors Hydrodynamics,” atti @&OD 2006 - Second International Conference
on Technological Advances in Podded PropulsiBrest, Francia, 3-5 Ottobre 2006.

[13] Greenberg, J.M., “Airfoil in Sinusoidal Motion in a Pulsating Stream,” NACA TN-1326, 1947.

[14] Hathaway, E.L., e Gandhi, F.S., “Modeling Refinements in Simple Tiltrotor Whirl Flutter
Analyses,”Journal of the American Helicopter Socigipl. 48, No. 3, 2003, pagg. 186-198.

[15] Hoadley, S. T., and Karpel, M., “Application of Aeroservoelastic Modeling Using Minimum-
State Unsteady Aerodynamic Approximationi&urnal of Guidance, Control, and Dynamics,
Vol. 14, No. 6, 1991, pp. 1267-1276.

[16] Hodges D.H., and Dowell E.H., Nonlinear Equation of Motion for the Elastic Bending and
Torsion of Twisted Nonuniform Rotor Blades, NASA TN D-7818, December 1974.

[17] Morino, L. and Gennaretti, M., “Boundary Integral Equation Methods for Aerodynamics”,
in Atluri, S.N., “Computational Nonlinear Mechanics in Aerospace EngineeriddAA
Progress in Aeronautics and Astronauticgl. 146, AIAA, Washington, DC, 1992, pp.
235-241.

243



[18] Hodges D.H., and Ormiston R.A., Stability of Elastic Bending and Torsion of Uniform Can-
tilever Rotor Blades in Hover with Variable Stuctural Coupling, NASA TN D-8192, April
1976

[19] Houbolt, J.C., and Reed, W.H., “Propeller—Nacelle Whirl Fluttdoltirnal of the Aerospace
Sciences\Vol. 29, No. 3, 1962, pp. 333-346.

[20] Johnson, W., “Dynamics of Tilting Proprotor Aircraft in Cruise Flight,” NASA Nota Tecnica
TN D-7677, Maggio, 1974.

[21] Johnson, W., “Helicopter Theory,” Dover Publications, Inc., New York, 1980.

[22] Karpel, M., “Design for the Active Flutter Suppression and Gust Alleviation Using State-
Space Aeroelastic ModelingJournal of Aircraft,Vol. 19, No. 3, 1982, pp. 221-227.

[23] Krasilnikov, V., Berg, A., e Oye, 1.J., “Numerical Prediction of Sheet cavitation on Rudder and
Podded Propellers Using Potential and Viscous Flow Solutions,” Attt International

Symposium on Cavitatip®saka, Giappone, Novembre 2003.

[24] Kunz, D.L., “Analysis of Proprotor Whirl Flutter: Review and Updatégurnal of Aircraft
\Vol. 42, No. 1, 2005, pagg. 172-178.

[25] Marshall, J.S., e Krishnamoorty, S., “Penetration of a Blade into a Vortex Core: \orticity
Response and Unsteady Blade Forcdsfirnal of Fluid Mechanics\Vol. 306, 1996, pagg.
83-109.

[26] Marshall, J.S., e Krishnamoorty, S., “On the Instantaneous Cutting of a Columnar Vortex with

non-zero Axial Flow,Journal of Fluid Mechanicsvol. 351, 1997, pagg. 41-74.

[27] Molland, A.F., e Turnock, S.R., “Wind Tunnel Investigation of the Influence of Propeller Loa-
ding on Ship Rudder Performanc@fansactions of the Royal Institution of Naval Architects
Vol. 135, 1992, pagg. 133-147.

[28] Mogin, H., “Propeller Wake Impingement on a Strut,” Tesi di Dottorak@aculty of
Engineering and Applied Scienddemorial University of Newfoundland, 2006.

244



[29] Morino, L., Mastroddi, F., De Troia, R., Ghiringhelli, G.L., and Mantegazza, P., “Matrix
fraction approach for finite-state aerodynamic modelidgRA JournalVol. 33, No. 4, 1995,
pp. 703-711.

[30] Nixon, M.W., “Aeroelastic Response and Stability of Tiltrotors with Elastically—Coopled
Composite Rotor Blades,” Tesi di Dottorato, University of Mayland, 1993.

[31] Nixon, M.W., Piatak, D.J., Corso, L.M., and Popelka, D.A., “Aeroelastic Tailoring for Sta-
bility Augmentation and Performance Enhancements of Tiltrotor Aircraftfirnal of the

American Helicopter Societyol. 45, No. 4, 2000, pagg. 270-279.

[32] Reed, W.H., and Bland, S.R., “An Analytical Treatment of Aircraft Propeller Procession
Instability,” NASA TN D-659, 1961.

[33] Salvatore, F., Greco, L., Calcagni, D., “Hydrodynamic Modelling of Unsteady Interac-
tions among Podded Propulsors Components,” attildé#i'national Conference on Fast Sea
Transportation - FAST 20Q0%an Pietroburgo, Russia, Giugno 2005.

[34] Sanchez—Caja, A., Ory, E., Salminen, E., e Pylkkanen, Y., “Simulation of Incompressible
Viscous Flow Around a Tractor Thruster in Model and Full Scale,” Atti daiht Symposium

on Numerical Ship HydrodynamicSeul, Corea, Vol. 1, Settembre 2003, pagg. 172-182.

[35] Sanchez—Caja, A., e Pylkkanen, Y., “On the Hydrodynamic Design of Podded Propulsors for
Fast Commercial Vessels,” Atti d&POD 2004 - First International Conference on Techno-
logical Advances in Podded Propulsiodewcastle upon Tyne, Gran Bretagna, Aprile 2004,
pagg. 201-210.

[36] Serafini, J., “Modellazione Aeroelastica e Metodi Matematici per lo Studio di StatilRo-
tori di Elicottero in Volo di Avanzamento,” Tesi di Laurea in Ingegneria Meccanica, Unigersit

degli Studi di Roma Roma Tre, Anno Accademico 2004/05.

[37] Singh, B., e Chopra, I., “Whirl Flutter Stability of Two—Bladed Proprotor/Pylon Systems in
High Speed Flight,Journal of the American Helicopter Socieipol. 48, No. 2, 2003, pagg.
99-107.

245



[38] Srinivas, V., Chopra, 1., e Nixon, M.W., “Aeroelastic Analysis of Advanced Geometry Til-
trotor Aircraft,” Journal of the American Helicopter Societyol. 43, No. 3, 1998, pagg.
212-221.

[39] Srinivas, V., e Chopra, I., “Validation of a Comprehensive Aeroelastic Analysis for Tiltrotor

Aircraft,” Journal of the American Helicopter Socie¥pl. 43, No. 4, 1998, pagg. 333-341.

[40] Theodorsen, T.,“General Theory of Aerodynamic Instability and the Mechanism of Flutter,”
NACA Report N0.496, 1935.

[41] Testa C., Approccio modale per I'analisi aeroelastica di sistemi Tiltrotor, Tesi di Laurea in
Ingegneria Aerospaziale, Univeisitlegli Studi di Roma La Sapienza, Anno Accademico
2000/01

246



Appendice A

Teoria di Floquet-Lyapunov

Si consideri un sistema dinamico descritto da equazioni differenziali ordinarie, a coefficienti tempo
varianti, del primo ordine, nella forma
x=A(t)x (A1)

La matrice A e funzione del tempo ed in particolare, in questa sede, isteressati a matrici
che siano periodiche, in quanto la matrice di stato che si ottiene per il sistema ala/dhttipo

periodico. In particolare deve valere la propaiet
A(t+T)=A(t) Vit (A.2)

doveT il periodo del sistema.

La soluzione del sistema A.1 pessere scritta nella forma

(1) = 6(t, fo)x(to) (A3)

in quanto, per un sistema lineare, la soluzione all'istagteombinazione lineare dello stato iniziale
(ovvero della soluzione all'istantg). La matriceg(t,t,) € detta matrice di transizione dello stato

e, per definizione, essa gode delle seguenti prapriet

i ¢(t07t0) =1
o O(ta, tg) = P(ta, t1)P(t1, o)
o ¢(t1,t0) = ¢ '(to, 1)
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delle quali la terza deriva dalle prime due ponendo nella secondd,.
Sostituendo la A.3 nell'equazione differenziale del sistema si ottiene I'equazione differenziale per
la matrice di stato nella forma

¢ =Ag (A.4)

con associate le condizioni iniziadity, o) = I.

Quindi l'analisi di un sistema lineare si riconduce al problema di determinare la matrice di tran-
sizione dello stato: in generale infatti, anche nel caso di sistemi forzati la conoscepizatgli
consente, per il tramite dell'integrale di convoluzione, il calcolo della soluzione completa.

Per un sistemtgempo invariantéa matrice di stato all'istanteha I'ulteriore propried di dipendere
esclusivamente dalla differenza- t, attraverso la relaziong(t, ¢,) = eAt%),

Ci si sofferma ora sul caso di sistemi a coefficigatnpo varianti per i quali I'equazione differen-

ziale perg(t, ty) si puo scrivere nella forma

i<15(t, to) = A(t)d(t, o) (A.5)

dt
ed in particolare, per sistemi a coefficienti periodici, si ottiene

%gb(t FTt)) = A(t+ T)o(t + T, to) = A(t)d(t + T, 1) (A.6)

Dall'ultima uguaglianza si deduce chgt + 1'.t¢,) deve necessariamente essere combinazione

lineare dio(t, to) in quanto entrambe sono soluzioni della stessa equazione. In altri termini
ot +T,to) = ¢(t,)C (A7)

nella quale corC si indica una matrice costante che dipende dalle caratteristiche del sistema.

Il teorema di Floquetconsente di scrivere la generica soluzione del sistema A.1 nella forma
x(t,t0) = P(t)eP! (A.8)
che, applicata alla matrice di transizione dello stato, conduce alla
¢(t,0) = P(t)e™ (A.9)
0 piu in generale

B(t, to) = P ()PP (1) (A.10)
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doveB anch’essa una matrice costante definita come:
C =¢P7 (A.11)
La matriceP risulta essere periodica; infatti, ponengc= 0 e P(0) = I, si ha

P(t+T) = ¢(t+T,0)e BT (A.12)
= ¢(t,0)Ce Bl B
= o(t,0)e ™
= P(t)

pertantaP € periodica di period@’ con condizioni inizialiP(0) = I.

Si e quindi stabilito che la soluzione di sistema lineare periodico assume la forma di un fattore espo-
nenziale (che decade o cresce nel tempo dipendentemente dalla matrice d¥taaléplicato

per un fattore puramente periodico. In altri termini, il risultato della teoria di Floquet—Lyapunov

e che tutte le informazioni relative al comportamento dinamico di un sistema lineare periodico del
primo ordine sono contenute nella matriBe(ed in particolare nei suoi autovalori per quel che
riguarda 'analisi della stabibit del sistema stesso).

Di fatto, quindi, I'analisi della stabilé di un sistema a coefficienti periodici @essere ricondotta

allo studio su un sistema a coefficienti costanti equivalente. In particolare, un corollario del teorema
di Floquet afferma che esiste un cambiamento di base, caratterizzato da una matrice non singolare e

periodica, che trasforma il sistema A.1 in un sistema a coefficienti costanti; ovvero, dato il sistema

x=A(t)x (A.13)
esiste una cambiamento di base
x(t) = P(t)y(t) (A.14)
che lo trasforma nel sistema
y = By (A.15)
a coefficienti costanti, la cui soluzione :
y(t) = eBly, (A.16)

cony, condizione iniziale.

Per utilizzare queste conclusioni nell'ambito dell’analisi di stabititcorre un approfondimento
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sulla matriceC e sul metodo adottato per calcolarla.

Si consideri la matrice delle soluziofindamentaliX(¢), ovvero una matrice in cui ciascuna co-
lonna rappresenta il vettore delle rispas{e) ad ognuna delle condizioni inizigibndamental{ov-
vero le colonne della matrice idertif): si definiscematrice monodroméa matrice non singolare

C associata alla matrice delle soluzidondamentaliX () mediante la relazione
X(t+T)=X(t)C (A.17)

che si ottiene ricordando che la A.7 vale anche pg1, se si impongono condizioni iniziali

fondamentali Inoltre, si pw dimostrare che la matrid@ pud sempre essere scritta nella forma
C =eBT (A.18)

Dall'equazione A.7 scritta per= t, si ottiene
B(to + T ty) = ¢(to, 1)C = C (A.19)

e quindi, ponendae, = 0, si ha
C = ¢(I) = X(T) (A.20)

in quanto la matrice di transizione dello stato coincide X@n) se siimpongono condizioni iniziali
fondamentalperx(t).

Dal punto di vista operativo, nota la matriag¢) di dimensione:, si calcola, tramite integrazione

al passo, la risposta(t) ad una condizione iniziake(0) fondamentaléovvero una colonna di);

il procedimento viene ripetuto pervolte ed in tal modo si costruis@é(¢). Infine, utilizzando i
valori di x(T) ottenuti per le diverse condizioni iniziali, si costruisce la matfite

Il calcolo della matrice monodronla chiave per lo studio della stakdlitli sistemi a coefficienti
periodici. Infatti, come se visto, il teorema di Floquet consente di capire il comportamento dina-
mico di un sistema di questo tipo semplicemente analizzando gli autovalori della nigtpoéche
essae legata alla matric€, risulta utile trovare un analogo legame tra gli autovaloiBde quelli

di C in modo che l'analisi si riconduca allo studio degli autovalorCdi

Dall'equazioneg(t + T\, ty) = ¢(t,ty)C segue che(t + NT,1,) = ¢(t,1,)C"; in altri termini,

tutte le informazioni sulla soluzione del sistema sono contenute nella matrice di transizione dello
stato in un singolo periodo. Infatti anche la matriCee espressa in funzione diin un periodo

(equazione A.19).
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Sia ora©® la matrice degli autovalori dC e S la corrispondente matrice modale tale die=
SOS~!. Siha quindi che
cV =ses! (A.21)

dalla quale discende che, se il sisteenmstabile, ovvero se la matrice di transizione dello stato
cresce indefinitamente nel tempo, deve accadere che|&jegli autovalori di©, risulti |6;] > 1

Vi.

Nella forma pu convenzionale A.16, gli autovalori del sistema sono gli autovalori della masrice
Sia dunque\ la matrice degli autovalori dB e S la corrispondente matrice modale € B hanno

gli stessi autovettori): dalla definizior® = B¢ segue che il legame ta e A &
0 =M (A.22)
0 equivalentemente:
A= 7o (A.23)

Dal momento che gli autovalori della matri€esono reali o complessi coniugati allora i corrispon-

denti autovalori dB possono essere espressi nella forma:
1 2
A= (In]6]+j26) + n%j (A.24)
La condizione di instabilit del sistema si traduce allora nelle due condizioni equivalenti:
10;| > 1 Re(\;) >0 (A.25)

Nelle figure si possono vedere le regioni di stabilit nel piano di Gausg; geper\;

E interessante notare che nei sistemi periodici si presenta un tipo di ingtabéinei sitemi a coef-
ficienti costanti non esiste. Come si vede, nelle figeiignche riportato un possibile luogo delle
radici per sistemi periodici: la separazione dei rami, che per un sistema a coefficienti costanti pu
verificarsi solo sull'asse reale, per sistemi periodic parificarsi per frequenza diversa da zero.

Da quanto esposto appare evidente il parallelo tra I'analisi di stablilisistemi a coefficienti co-
stanti e di sistemi a coefficienti variabili nel tempo: tutta@iapportuno sottolineare che, per questi
ultimi, I'analisi € subordinata alla possibaidi calcolare, imponendo diverse condizioni iniziali, la

soluzione del sistema in corrispondenza al periddo
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Figura A.1: Piano di Gauss.

Per quanto riguarda la parte immaginaria dell’autovalore, legata come detto alla frequenza, vale la
relazione
VA |

Im(\) = j(T + T2n7r) (A.26)

ovvero ad un autovalore corrispondono infiniti autovalorh aventi una frequenza base (legata

a quella dif) a cui vengono sommati dei multipli della frequenza giro0 @sulta comprovato
dall’analisi dello spettro in frequenza della risposta del sistema nel tempo.

Questo aspetto rende I'utilizzo della teoria di Floquet delicato quando si renda necessario conoscere
le frequenze proprie del sistema al variare delle condizioni di funzionamento per motivi legati, per
esempio, alla scelta degli attuatori opportuni per il dimensionamento dei sistemi di controllo, al

dimensionamento di tutte le componenti del sistema per evitare fenomeni di risonanza, etc.
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Appendice B

Flussi potenziali incomprimibili

B.1 Equazione di Laplace

Nell'ipotesi di flussoincomprimibile e non viscosde equazioni che governano il flusso sono
I'equazione di continué

Vev=0 (B.1)

e I'equazione di Eulero (bilancio della quaatidi moto)

Dv 1
Z __Z B.2
D pr (B.2)
dove
D 0
E—E—FV-V (83)

indica la derivata sostanziale, ovvero la derivata nel tempo fatta seguendo il moto del punto mate-
riale.

Si supponga ora che il campo fluidodinamico isiaialmente irrotazionaléper esempio fluido a
riposo all'istantet = 0): allora il teorema di Kelvin comporta che il campo rimanga irrotazionale

(e quindipotenzial@ anche pet > 0.

Si noti che il teorema di Kelvin non vale per le particelle di fluido che entrano in contatto con la
superficie del corp®;; infatti, per tali punti, nore possibile definire un circuito materiale che
rimanga nel fluido in ogni istante: essi formano, a valle del corpo, una superficie chiscrata
(Sw).

Per i punti che appartengono alla scia, il flusso non gefinirsi potenziale: in altri termini, esiste
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vorticita nella scia ed essa comporta una discontinnél potenziale. Questo conduce, come si
vedra nel seguito, ad una formulazione integrale della scia come strato di doppiette o, in modo

equivalente, come uno strato di vortici.

Prima di proseguire occorre porre I'accento su due considerazioni.

Il risultato appena enuncia®® in accordo con il cosiddetto paradosso di D’Alambert, secondo |l
guale, la risultante delle forze aerodinamiche agenti su un corpo immerso in un flusso potenziale
stazionarioe nulla: in altri termini un flusso potenziale stazionario non genéraartanza, @
resistenza. Per estendere quindi la formulazione potenziale al caso di corpi ponactsario
ammettere la presenza di vorticibel campo: tale vorticte concentrata nella scia.

Infine € necessario distinguere il concetto di sci,a introdotta per i flussi potenziali, dall’accezione
comune della parola “scia”. Dal punto di vista fisico la seianel caso di flussi viscosi, una zona

di spessore diverso da zero nella qualgasportata la vortict che si genera sulla superficie del
corpo. Nel caso in esame, si assume che la scia sia una superficie (ovvero un dominio di spessore

nullo) costituita dalle particelle di fluido che sono entrate in contatto con la superficie del corpo.

E possibile dunque introdurre una funzione potenziale per la valotile che:
V:V¢ VX¢SBUSW (84)

La funzione¢ € una funzione di punto e del tempo che risulta monodroma nel caso di domini
semplicemente connessi (p.es. il campo fluidodinamico tridimensionale attorno ad un oggetto)
come quello del problema preso in esame in questo lavoro. Combinando I'equazione di @ntinuit

con la 3.1 si ottiene la seguente equazione di Laplace
Vig=0 Vx¢S (B.5)

dovesS indica una superficie che circonda il corpo e la scia.

B.2 Condizioni al contorno

Per completare la formulazione del problema in termini di poten&atecessario aggiungere le

condizioni al contorno sul corpo e sulla scia. Nel seguito si assume un sistema di riferimento
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solidale all'aria indisturbata, detto sistema di riferimento aria.

Il corpo viene considerato impermeabile quindi la condizione al contorid; s
(v—vp)-n=0 (B.6)

convpy velocita dei punti della superficie del corpo. Ricordando la definizione della valdeit

fluido (B.4) si ottiene
09
on
Inoltre & necessario fornire una condizione al contorno all'infinito (0 meglio su una superficie

Vg1 Vx e Sg (B.7)

sferica di raggio infinito definita come contorno del dominio fluidodinamico). Fostl scelto un

sistema di riferimento solidale con I'aria indisturbata la condizione rich&sta
Ve =O(| x| (a>1) (8.8)

ovvero si impone che il campo fluidodinamico sianescenteNaturalmente anche in questo caso
dalla condizione al contorno sulla velax#i risale a quella sul potenziale, che di fatta variabile
incognita del problema:

=0 Vx € S (B.9)

Le condizioni al contorno sulla scia si ottengono dai prinicipi di conservazione della massa e della
guantit di moto attraverso una superficie di discontiauitCome detto in precedenza, infatti, il
potenzialee definito nei punti che si trovano sulle due facce della scia, ma non nei punti che ad essa
appartengono, pertanto la scia rappresenta una superficie di disc@npieuit potenziale.

Il potenziale soddisfa I'equazione di Laplace quindi le condizioni al contorno richieste s@ne su
0¢/0n nei punti diSy (problema di Neumann).

L'equazione di conservazione della massa attraverso una superficie di discarformigce
Alp(oy —vs)] = 0 (B.10)

nella qualeAf = f, — f; indica la discontinué attraverso la superficie, mentrg = v -n &
la componente normale alla superficie della veboeite vs € la velocia della superficie (che per
definizionee in direzione della normale).

Analogamente, applicando il principio di conservazione della quauiitmoto attraverso una

superficie di discontinuit, si ottiene la condizione

Alp(vy — vs)v + pn] = 0 (B.11)
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che, combinata con la B.10, conduce alla
ploy —vs)Av + Apn =0 (B.12)

Poicle il flussoe incomprimibile risultaAvs = 0, ovvero i punti appartenenti alle due facce della
superficie di scia hanno la stessa veldditondizione di inseparabgitdella scia). @ implica

Avy = 0. Osservando la componente normale dell’equazione B.12 si ha dunque
Ap =0 (B.13)

e quindi la B.12 diventa
ploy —vs)Av =0 (B.14)

L'equazione trovata puavere due soluzioni: la soluzione bandle = 0 (ovvero il flussoé
continuo e dunque la superficie che si sta considerandcenama superficie di discontinait),
oppure la soluzione

UN = Us (815)
che indica che il flusso non compenetra la scia (condizione di impenetiatslita scia).

Concludendo si piaffermare che, se esiste una superficie di discondinmitin flusso incompri-

mibile, non viscoso, dovranno essere soddisfatte le due condizioni
Ap =0
(B.16)
UN = Us
Tali condizioni, nel caso di flussi potenziali, devono essere espresse in termini di potenziale sulla

scia.

La seconda equazione delle B.16 implica che
A <%> =0 (B.17)
on

La condizione al contorno sul potenziale, invece, si ottiene dalla prima delle B.16 utilizzando il

teorema di Bernoulli scritto nel sistema di riferimento aria indisturbata:

Ops Oy 1 , 1,
o  or a2 ont

br P _y (B.18)
PP
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dovel e 2 indicano le due facce della scia. Si ottiene quindi

0 0 1 1
0 Oy i i =0 (B.19)

Poicte risultavi — v¥ = (vo + vy) - (v2 — vy) in definitiva si ha

Dy,

7 (80) =0 (B.20)
nella quale
D, 0
= v,V (B.21)

indica la derivata sostanziale fatta seguendo un punto della scia, ovvero (per definizione) un punto
che si muove con veloéit
1

vy = 5(vi+v2) (B.22)

La condizione B.20 indica che iA¢ rimane costante nel tempo, seguendo un punto della scia, ed

uguale al valore che aveva quando tale punto ha lascittlihg edge In altri termini
Ap(xw,t) = Ap(xrE, t — T) (B.23)

dover e il tempo necessario affinehl punto materiale di scia venga convetto dal bordo di uscita
alla posizione che occupa all'istante
Per calcolare il valore deh¢(xrg) si introduce I'ulteriore assunzione che non esistano vortici
concentrati alrailing edgema che il vortice presente allavviamento al bordo di uscita venga
trasportato nel campo. Questa ipotesionfortata non solo dal paradosso di D’Alambert (infatti se
non ci fosse voricd nel campo la risultante delle forze agenti sul corpo sarebbe nulla) ma anche dal
confronto, con dati sperimentali, di risultati numerici ottenuti ipotizzando il trasporto della varticit
nel campo ([17]).
Questa assunzione implica cheAlly sia continuo atrailing edge Infatti la scia viene descritta
come uno strato di doppiette di intersihg; I'equivalenza tra doppiette e vortici implica che se
esistesse una discontiraitell'intensia delle doppiette allora necessariamente dovrebbe esserci un
vortice concentrato.
In termini matematici, dette;; un punto sulla superficie superiore del corgg, un punto su
quella inferiore xy, un punto della scia &,z un punto sutrailing edge la condizione enunciata
di traduce nella

lim A¢(xw)= lim ¢(xy)— lim o(x;) (B.24)

Xw —XTE XUy —XTE XL —=XTE
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B.3 Problema di Neumann

Quanto detto nei precedenti paragrafi conduce alla formalizzazione del cosidagitema di
Neumann esterno per I'equazione di Laplaceesteso al caso di flussi portanti (ovvero con pre-

senza di scia):

V2¢:O VX%SBUSW
%:v]yn Vx e Sg
$=0 Vx €S, (B.25)
A(3) =0
Vx e Sy
| B @e)=0

Nel caso di domini semplicemente connessi il potenzialma funzione monodroma, pertanto la
soluzione del problema di Neumann esterno esiste @uica.

Noto il potenziale infine possibile risalire alla pressione nei punti del campo mediante il teorema
di Bernoulli scritto rispetto al sistema di riferimento aria:

a¢ 1 2 b P
T P B.26
Y + 7Y + p p ( )
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Appendice C

Matrici di rotazione

Di seguito vengono riportate le matrici di rotazione usate per trasformare le componenti di un
vettore da una terna all’altra.
Si indica conR 5 la matrice di rotazione che, applicata ad un vettore scritto in componenti nel

riferimento B, fornisce un vettore in componenti riferimendoovvero

V4 :RABVB (Cl)

Matrice Rprp

Descrive la rotazione dal sistema di riferimento disco-rotante a quello pala. Si ottiene utilizzando

gli angoli di Eulero nella sequenza costituita dalle due rotazjopi

| cosy —siny 0 ]

R, siny cosy 0 (C.2)
0 0 1
| 1 0 0 ]

Rp 0 cosfB —sinf (C.3)
I 0 sinf8 cosf |

e dunque si ha

Rpr = R\R3 (C.49)
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Matrice Rpgy,

Descrive la rotazione dal sistema di riferimento disco-rotante a quello disco:

cosy —siny 0
Ry = | sinyy cosyp 0 (C.5)
0 0 1

Matrice R,,p

Descrive la rotazione dal riferimento disco a quello albero

01 0
Raim=1]0 0 1 (C.6)
1 0 0

Matrice R.ipsh

Descrive la rotazione dal riferimento albero a quello solidale all’'ultima sezione di ala in configura-

zione deformata:
1 0 0

Rutipsh = | 0 cos©® sin© (C.7)
0 —sin® cos©

Tenendo presenti queste matrici sopattenere la matrice che descrive la rotazione dal sistema di

riferimento pala a quello dell’'ultima sezione in configurazione deformata:

thipb = thipshRshDRDdrRDRb (C8)

Sulla base di quanto riportaégpossibile effettuare la trasformazione delle componenti di un vettore

da una terna all’altra, combinando opportunamente le matrici di rotazione sopra illustrate.
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Appendice D

Descrizione cinematica per 'ala

Il sistema di riferimento adottato nel codice BEM differisce da quello utilizzato nel lavoro di Hod-
ges e Ormiston per tre rotazioni di cui la prima attorno all’asse z di meno novanta gradi rappre-
sentata dalla matricB _o, la seconda attorno all'asse x dell’angolo di precOf)g) rappresentata
dalla matriceR,, e la terza attorno all’asse z dell’angolo di swe¢ép,) rappresentata dalla matrice
Risuweep-

Risulta quindi possibile esprimere un vettore, di cui si conoscano le componenti nell sistema
di riferimento di H&O, nel sistema di coordinate relativo al codice BEM tramite la matrice di

rotazione

Rrot = steepRer—QO (Dl)

La relazione risulta quindi del tipo

X|BEM =R,n X|H&O (D-2)

L'esigenza di utilizzare la matric& per la ricostruzione della geometria dell'aastata illustra-
ta descrivendo il modello aerodinamico BEM per I'ala. Essa pssere espressa nel sistema di
riferimento chee utilizzato nel modello aerodinamico BEM. Utilizzando la matrice di rotazione

ricavatag possibile dalla relazione
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X0 = T X|neo (D.3)

in cui x|y indica il vettore ruotato attraversol’, ottenere un’espressione del tipo

T T T
X|sev = Rrot X'eo = Reot T X|go = Reat T Ry X|BEnm = T X|pEM (D.4)
Si é arrivati cosalla formulazione delld nel riferimento adottato nel codice BEM:

T =R,,, T' R

rot

(D.5)

Le matrici R,yeep, Ry € R_gg VEngono di seguito riportate; per le prime due sitilizzato uno
sviluppo troncato al primo ordine nella considerazione che gli angoli di s\egp e di precone

(B,) siano piccoli

cos(Bsw) —sin(Bsy) 0
steep = Sln(ﬁsw) COS(Bsw) 0 (D6)
0 0 1
1 0 0
Ryr = | 0 cos(Byr) —sin(Bp) (D.7)

0 sin(ﬁpr) Cos(ﬁpr)

—1

R_g9 = (D.8)

o = O
= o O

0
0
Un’ultima differenza di rilievo tra |1aL” e la T* risiede nella dipendenza dellB”” dall'angolo
di passo(f), dipendenza che risulta al contrario assente riEflall motivo di tale diversia & da
imputare alla differente impostazione dei due codici. In quello aerodinamico, infatti, la rotazione
rigida dell'angolo di passe inclusa nella parte di programma atta alla costruzione della geome-

tria indeformata della pala, pertanto non deve essere ripetuta nella costruzione della geometria

deformata.
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D.1 La matrice M.,

La matriceM,, contiene in & la dipendenza della deformazione dalle variabili cinematiche (

o, v ew')

( 3\
v
w
dp|pert =M ¢ ¢ (D.9)
UI
wl
\ Vs
La sua espressione sifucavare da
4 A
v
w —U+ 6pcﬁsww
Meq ¢ =1r* + _Bswv . ﬁpcw (DlO)
v w
wl
\ /

dove

1" =Ry (T‘T Dtin R;Fot (Xp0 — Xeo)

pert

se esprimiamo I&T|,.,.);;,, mediante la formulazione compatta

lin
ri‘1(1,1)11'1” + Tl(1,1)w/w’ + Tl(1,1)¢¢ Tl(1,2)v'”’ + Tl(l,z)w'wl + Tl(1,2)¢¢ Tl(l,s)ufvl + Tl(l,B)ur’wl + Tl(1,3)¢¢’
Tlow? + Thonw ' T8 Tloot + Ty + Tlon)s®  Tlog)u? +T(o ) +Tiy 55
Tl(3,1)v’U, + Tl(3,1)w’w, + Tl(3,1)¢¢ Tl(3,2)u'”’ + Tl(s,z)w'w’ + ri‘l(?,,z)(;sq> Tl(s,s)u'”, + Tl(3,3)w'w/ + Tl(3,3)¢¢

in cui un generico elementﬁéivj) rappresenta I'element@, j) della matrice(T|,.,+)u», nel riferi-
mento del codice aerodinamico. Con I'apice | ed |l trattifﬁéi’g)) si e indicato che si tratta della
matrice linearizzata di perturbazione. Gli elementi di tale matrice sono di seguito riportati per

completezza
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Tl(m) = —c08 (0 4 ¢eg) V' — 511 (0 + ¢q) W' + [—wéqcos (0 + ¢eq) + Vg, SN 0+ ¢eq)] ¢

Tl(1,3) = i1 (6 + Peg) V' — €05 (0 + ¢eg) W' + [Uéqcos (0 + deq) + weysin (6 + ¢eq)} ¢

B = [ (1 5) o0 046 )yt gs 056+ )] o

eq ~eq eq —eq

2/ _ 9/ B
+ [— (1 _ ”e2q ) sin (0 + Peq + quw'eq) véq} w' + [— (1 — qu) sin (0 + beq + ,Uéqwéq)] o

— 27 B
Tz = [— (1 - v;q ) cos (0 + Deq + Uéqwéq) Wy, + Uy SiN (0 + Deg + Uéqwéq)] v+

Y ) o i

+ [— (1 _ ”iq ) cos (9 + Peg + véqw;q) vgq] W'+ [— (1 — % ) cos (9 + g + véqw;q)} o

Tl(372) = — W, ST (0 + ¢eq) w + [(1 — %) cos (6 + qﬁeq)] ¢

Tl(373) = —w,,c05 (0 + ¢eg) W' — [(1 = wiq,) sin (6 + Qseq)} ¢

Il generico elemento viene poi scomposto nelle tre compof&nfi,, T(; ;). € T, ;,- Possiamo
ora finalmente esprimere M., mediante la seguente forma

—1 5511}6;00 Meq(l,S) Meq(1,4) Meq(l,S)
Meq = _ﬁsw _ch Meq(2,3) Meq(2,4) Meq(2,5)
0 1 Meq(3,3) Meq(3,4) Meq(375)
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in cui

M3 = (1.2 T (200 — ZeO)TéLs)(b

Tpo — Te0) Ty e T (Ypo — yeo) T
Mg,y = (Tpo — Teo T 1,1 (yp() — Yeo) l(1 20 T (ZpO ZGO)Tl(l,S)v’
Meq(1,5) = Yeo )

= Tl
Tpo — Zeo) T4 Dw Tt (Ypo — 21,2 w + (20 — ZeO)T(1,3)w'

Meg23) = (Zpo — Zeo T 2,16 T (ypo - é 26 T (Zp() ZeO)TéQ,g)(Ij
l( + (2p0 — ZeO)Tl(z,s)v'
Meq(275) = é

Tpo — Te0) T Dw T (Yp0 — Yeo) 9w Tt (20 — zeO)TéQ,i’))w’

Meq(S,S) = (Tpo — Teo T 3,1)¢ + (ypo - yeO)Té 2)¢ + (po - ZeO)Té?,’g)(z)

( )T
( )T
( )T

( )T Yeo)

Megza) = (#p0 = 7e0) Tio, 1) + (Yp0 = Yeo)
( )T
( )T
Meg(sa) = ( ) é
( )T

Tpo — Te0) T 310+ (Upo — Yeo) 7l( oy + (2p0 — ZeO)Tl(i’),S)U’
T
(3,

Meq(3,5) = (Tpo — Teo T 3,D)w’ + (ypO - yeO) 2)w’ + (ZpO - ZeO)Tégyg)wl

D.2 Lamatrice N

La matricelN, come detto, contiene i modi (noti analiticamente) della trave incastrata e rappresenta
il legame tra le variabili cinematiche (w, ¢, v' e w') e quelle lagrangiane (ampiezze modali). La
sua espressione, basandosi sull’espansione modale delle variabili cinematiche

v(z,1) = Zvi(f)‘l*(‘)
w(z, 1) sz O,(z
H(%, ) Zqﬁl 1)0,(7)

vi(z, 1) = Zvi(f)\lf(i’)
'(z,7) ZwZ 00 (z)

in cuit = Qt, & del tipo
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v(Z,1)

w(T, 1)

¢(z,1) ¢ =N@)a(l) =
v'(,1)

w'(Z, 1) )

-‘1’1 vy Uy,, 0 0
o o0 -- 0 v, W,
o 0 --- 0 0 0
VoW, o Ty 00
00 0 W

\Ilelap
0
0
N

Niap
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Appendice E

Metodo numerico di integrazione al passo

L'integrazione del sistema differenziale di equazioni perturbaéw&ata ottenuta utilizzando I'al-
goritmo di Crank-Nicholson il quale gode della propaieti essere di ordine due, ed incondiziona-
tamente stabile. Per fare questogsinesso il sistema aeroelastico in forma normale, ovveeo si
individuata la matrice di stato del problema.

In definitiva il sistema aeroelastico, al primo ordigaappresentato da:
Y = AY
(E.1)
Y (t9) = Yo

conA(t)= A(t+T), data la tempo varianza periodica, e

Y = . (E.2)
AX

Detto questo si riporta lo schema di integrazione al passo, che deriva dalla generalizzazione dell’
espressione:

h
Yir1 = Yi + §[f(u% i) + f(@ig1s Yiv)] (E.3)

valevole per la soluzione numerica del probleina

y (z) = f(z, y(x)) (E.4)
y(zo) = Yo
Lo schema a cui si&friferimentoé ;
Y, - Y, 1
T = gAY ALY ] (E.5)

Di Cauchy
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che consente di ricavare il vettore di stato al passo temporale (attuale) n-esimo tramite la relazione:

At At
An]il[_Anlenfl + Ynfl] (E6)

Y,=[1I-=—
2 2
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