
Indice 
  
 

 I

Indice 
 

Sommario  

Ringraziamenti 

Introduzione          1 

Capitolo 1 Il modello aerodinamico per la simulazione della dinamica del 

volo         6 

1.1 Le forze, i momenti aerodinamici      6 

1.2 I coefficienti aerodinamici       7 

1.3 Le variabili che influenzano i coefficienti     8 

1.4 Osservazioni sul modello completo e relazioni funzionali           11 

1.5 Equazioni del moto non lineari               16 

1.6 Modello di calcolo                 18 

 

Capitolo 2 Metodi per la stima dei parametri aeromeccanici            19 

2.1 Calcolo dei coefficienti                19 

2.1.1 Ipotesi di calcolo                20 

2.2 Derivate aerodinamiche del piano longitudinale             21 

2.2.1 Derivate di stabilità rispetto all’incidenza α: LC α , DC α , mC α          21 

Calcolo del coefficiente LC α                21 

Parametri necessari per il calcolo del coefficiente LC α  e reperibilità 

di tali valori                 25 

L’allungamento alare                25 

Dati geometrici                25 

Gli angoli di freccia                26 

Il termine di downwash               26 

La polare del velivolo completo              28 

Valutazione della polare               29 



Indice 
  
 

 II

Calcolo del coefficiente di resistenza parassita CD0            29 

Valutazione del DC α                 34 

Polare di bassa velocità               36 

Full-span flap                 37 

Part-span flap                 39 

Calcolo del coefficiente Cmα               41 

Valutazione della posizione del punto neutro (o centro aerodinamico) 

                  41 

Centro aerodinamico per la configurazione di ala pulita           44 

Centro aerodinamico per la configurazione di ala-fusoliera           45 

Applicabilità del metodo di calcolo del Cmα             48 

2.2.2 Derivate di stabilità rispetto alla velocità u: CLu, CDu, Cmu           49 

Calcolo del coefficiente CLu               49 

Calcolo del coefficiente CDu               50 

Calcolo del coefficiente Cmu               52 

2.2.3 Derivate di stabilità rispetto alla velocità angolare di beccheggio q:  

CLq, CDq, Cmq                 53 

Calcolo del coefficiente CLq               53 

Calcolo del coefficiente CDq               54 

Calcolo del coefficiente Cmq               55 

2.2.4 Derivate di stabilità rispetto alla variazione dell’incidenza α& : 

LC α& , DC α& , mC α&                57 

Calcolo del coefficiente LC α&               57 

Calcolo del coefficiente DC α&               59 

Calcolo del coefficiente mC α&               59 



Indice 
  
 

 III

2.2.5 Derivate di stabilità CLδF, CLδe, Cmδe             60 

Calcolo del coefficiente CLδF              60 

Calcolo del coefficiente CLδe               66 

Calcolo del coefficiente Cmδe              66 

2.3 Derivate aerodinamiche del piano latero-direzionale            67 

2.3.1 Derivate di stabilità rispetto all’angolo di imbardata β: 

Cyβ, Clβ, Cnβ                 69 

Calcolo del coefficiente Cyβ               69 

Calcolo del coefficiente Clβ               76 

Calcolo del coefficiente Cnβ               86 

2.3.2 Derivate di stabilità rispetto alla velocità angolare di rollio p: 

Cyp, Clp, Cnp                 90 

Calcolo del coefficiente Cyp                 90 

Calcolo del coefficiente Clp               91 

Calcolo del coefficiente Cnp               94 

2.3.3 Derivate di stabilità rispetto alla velocità angolare di imbardata r: 

Cyr, Clr, Cnr               100 

Calcolo del coefficiente Cyr             100 

Calcolo del coefficiente Clr             100 

Calcolo del coefficiente Cnr             105 

2.3.4 Derivate di controllo laterale: Clδa, Cnδa           108 

Calcolo del coefficiente Clδa             108 

Calcolo del coefficiente Cnδa             114 



Indice 
  
 

 IV

2.3.5 Derivate di controllo direzionale: Cyδr, Clδr, Cnδr          116 

Calcolo del coefficiente Cyδr              116 

Calcolo del coefficiente Cyδr              117 

Calcolo del coefficiente Cnδr              117 

 
Capitolo 3                 118 

3.1 Verifica dei livelli di approssimazione            118 

3.2 Risultati per i velivoli NT33A, DC9 e B747           122 

3.3 Condizioni di volo               127 

3.4 Piano longitudinale               128 

Il coefficiente CLα              128 

Il coefficiente CDα             131 

Il coefficiente Cmα             133 

Il coefficiente Cmq             135 

Il coefficiente CLq             137 

Il coefficiente LC α&               139 

Il coefficiente mC α&               140 

Il coefficiente CLδe              142 

Il coefficiente Cmδe              144 

Piano latero-direzionale              147 

Il coefficiente Cyβ                                                                          147 

Il coefficiente Clβ                                                                           150 

Il coefficiente Cnβ                                                                          152 

Il coefficiente Cyp                                                                          155 

Il coefficiente Clp                                                                          156 

Il coefficiente Cnp                                                                         159 



Indice 
  
 

 V

Il coefficiente Cyr                                                                          161 

Il coefficiente Clr                                                                           162 

Il coefficiente Cnr                                                                          164 

Il coefficiente Clδa                                                                         166 

Il coefficiente Cnδa                                                                        169 

Il coefficiente Cyδr                                                                        171 

Il coefficiente Clδr                                                                         174 

Il coefficiente Cnδr                                                                         176 

3.4 Conclusione sulla valutazione dei risultati            179 

Conclusioni                 181 

Appendici                 184 

Appendice 1                 185 

A1.1  NT33A                189 

Derivate del piano longitudinale             189 

Derivate del piano latero-direzionale            195 

A1.2  DC-9                202 

Derivate del piano longitudinale             202 

Derivate del piano latero-direzionale            207 

A1.3  B747                214 

Derivate del piano longitudinale             214 

Derivate del piano latero-direzionale            220 

 

Appendice 2                 229 

A2.1 Come usare il programma di calcolo            229 

A2.2 File di input               230 

A2.3 La struttura del programma             236 

 

Bibliografia                 242 



Capitolo 1  –  Il modello aerodinamico per la simulazione della dinamica del volo 
 

 

 6

 

Capitolo 1 
 

Il modello aerodinamico per la simulazione della dinamica del 

volo 

 

La dinamica del volo di un velivolo studia la risposta nel tempo a disturbi 

atmosferici e ad azioni di comando, introdotte attraverso le superfici di controllo.  

A tal fine si usa un modello matematico le cui equazioni che caratterizzano il 

moto del velivolo sono non lineari e devono essere risolte con metodi di 

integrazione numerica. Le forze ed i momenti aerodinamici agenti sul velivolo 

dipendono dalle caratteristiche geometriche del velivolo considerato e dalla sua 

condizione di volo. 

 

 

1.1 Le forze, i momenti aerodinamici 

 

L’evoluzione temporale delle velocità lineari (u, v, w) e angolari (p, q, r) del 

velivolo sono strettamente legate alle tre componenti di forza aerodinamica 

(resistenza D, forza laterale Y e portanza L) ed alle tre componenti di momento 

(momento d’imbardata L, momento di beccheggio M e momento di rollio N). 
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Fig. 1.1 Assi di riferimento ed angoli caratteristici del del velivolo 

 

 

In figura 1.1 sono mostrati gli angoli α  e β , dove α è l’angolo di incidenza 

aerodinamica, β è l’angolo di derapata. 

 

1.2 I coefficienti aerodinamici 

 

La generica forza può essere espressa nella forma: 

 

FScVF 2

2
1 ρ=          (1.1) 

 

con Fc  coefficiente di forza adimensionale. 

In letteratura i coefficienti generalmente usati sono i seguenti: 
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- D
DC
qS

=   coefficiente di resistenza (drag)         (1.2) 

- L
LC

qS
=   coefficiente di portanza (lift)          (1.3) 

- m
MC

qSc
=   coefficiente di momento (pitching moment)        (1.4) 

- l
lC

qSb
=   coefficiente di momento di rollio (rolling moment)       (1.5) 

- n
NC

qSb
=   coefficiente di momento d’imbardata (yaw moment)     (1.6) 

- Y
YC
qS

=   coefficiente di forza laterale (sideforce)        (1.7) 

dove: 

- q = 
2
1
ρV2 pressione dinamica del flusso imperturbato (da non 

confondere con lo stesso simbolo q usato per la velocità 

angolare in beccheggio)          (1.8) 

- ρ      densità dell’aria 

- V      velocità del velivolo rispetto all’aria 

-   S      superficie alare di riferimento 

- b      apertura alare 

- c      corda media aerodinamica 

 

1.3 Le variabili che influenzano i coefficienti 

 

I coefficienti di forza e di momento dipendono, in generale, da tutte le variabili 

del moto e dalle loro derivate prime e seconde (variazioni temporali). Tale 

dipendenza è complessa e quasi sempre non lineare. 
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21, , .., , , .. , , .. , , .. , , .. , , .. , , .. , , .. , Re,
2

D

Y

L
e e e a a a r r r

l

m

n

C
C
C

f p p p q q q r r r Mach V
C
C
C

α α α β β β δ δ δ δ δ δ δ δ δ ρ

⎫
⎪
⎪
⎪⎪ ⎛ ⎞=⎬ ⎜ ⎟

⎝ ⎠⎪
⎪
⎪
⎪⎭

& && & && & && & &&& && & && & && & &&

        (1.9) 

 

dove ( , , )p q r  sono le velocità angolari di perturbazione dell’aereo, ( , , )p q r& & &  le 

rispettive derivate temporali e aδ , rδ  e eδ  le deflessioni delle superfici di 

controllo. 

L’effetto della pressione dinamica sui coefficienti aerodinamici è dovuto 

all’elasticità strutturale, che comporta cambiamenti nella forma del velivolo; il 

Mach comporta cambiamenti di forma del campo aerodinamico e fenomeni di 

distacco dello strato limite; il numero di Reynolds (Re) influenza la forma della 

scia, la transizione dello strato limite da laminare a turbolento, e il distacco stesso 

dello strato limite. 

Tuttavia, le osservazioni sperimentali e lo studio teorico delle configurazioni 

“convenzionali” dei velivoli dimostrano che le forze aerodinamiche non 

dipendono in ugual misura da tutte le variabili suddette. 

Le dipendenza che generalmente vengono considerate sono: 

 

 

        (1.10) 

 

 

        (1.11) 

 

Si osservi che in linea di principio le variabili caratteristiche del piano 

longitudinale ( , ,qα α& ) possano influenzare i coefficienti del piano latero-

2

2

1( , , , , , , )
2

1( , , , , , , , , )
2

D

L e

m

Y

l a r

n

C
C f q Mach V
C

C
C f p r Mach V
C

α α β δ ρ

α α β δ δ ρ

⎫
⎪ =⎬
⎪
⎭
⎫
⎪ =⎬
⎪
⎭

&

&
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direzionale e viceversa le variabili caratteristiche del piano latero-direzionale 

( , aβ δ …) possano influenzare i coefficienti del piano longitudinale. 

Nonostante ciò, per aerei convenzionali, che effettuano manovre caratterizzate da 

piccole variazioni degli angoli aerodinamici, si può assumere che β  non abbia 

effetto sui coefficienti longitudinali e che α  non abbia effetto su quelli latero-

direzionali. L’ulteriore ipotesi di velivolo sufficientemente rigido permette inoltre 

di trascurare la dipendenza dalla pressione dinamica, mentre molto importante 

rimane quella dal Mach. 

Per un velivolo convenzionale in regime di volo subsonico un tipico modello dei 

coefficienti aerodinamici è di seguito riportato: 

  

PIANO LONGITUDINALE: 

_

0 _ _

_ _

WBL L Ltail Lflap Lequilibr Lexternal load Ldyn

D D Dlift Dflap Daileron Dlanding gear Dexternal load

m mWB mTail mFlap mAileron mLanding gear mExternal load mDyn

C C C C C C C

C C C C C C C

C C C C C C C C

⎧ = + + + + +
⎪
⎪
⎪ = + + + + +⎨
⎪
⎪
⎪ = + + + + + +⎩
               (1.12) 

 

PIANO LATERO-DIREZIONALE: 

 

              (1.13) 

Quindi i sei coefficienti di forza e momento sono quindi suddivisi nei termini che 

li compongono, legati alle variazioni di incidenza (pedici α  e β ), all’interferenza 

_

_

_

Y Y Yrudder Yaileron Yexternal load Ydyn

l l lAileron lRudder lExternal load lDyn

n n nAileron nRudder nExternal load nDyn

C C C C C C

C C C C C C

C C C C C C

β

β

β

⎧ = + + + +
⎪
⎪
⎪ = + + + +⎨
⎪
⎪
⎪ = + + + + +⎩
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ala-fusoliera (pedice WB, wing-boy), alla presenza di carichi esterni (pedice 

external_load), alla variazione degli angoli delle superfici di controllo (pedici 

aileron, rudder e flap). 

 

1.4 Osservazioni sul modello completo e relazioni funzionali 

 

Il modello aerodinamico completo per la descrizione della dinamica del velivolo è 

di tipo non lineare, ovvero a coefficienti non costanti. 

Solo se ognuno di essi fosse costante e non dipendesse in modo esplicito da altre 

variabili si avrebbe una dipendenza lineare dei vari termini dalle variabili 

esplicitate.  

Le relazioni (1.12) e (1.13) non indicano, però, le dipendenze funzionali delle 

variabili di interesse. Queste sono assegnate, nei codici di simulazione non lineare 

[13], da tabelle (look-up tables), che riportano tali dipendenze funzionali, ricavate 

da database aerodinamici sulla base di dati sperimentali riferiti a prove in galleria 

del vento e prove di volo. 

Si riporta di seguito un possibile modello funzionale [13], suddividendo 

coefficienti di forza e di momento come nelle (1.12) e (1.13): 

 

PIANO LONGITUDINALE: 

 

Coefficiente di portanza CL 

_WBL L Ltail Lflap Lalettoni Lcarichi esterni Lground LdynC C C C C C C C= + + + + + +       (1.14) 

 

( , )
WBLC f M α=  contributo del sistema ala-corpo       (1.15) 

{ }( ) ( )
e

ht
Ltail L tail tail L e

SC C M C M
Sα δα δ= ⋅ + ⋅ ⋅          (1.16) 

con ( , )tail ti Mα α ε α= + −  angolo di incidenza del flusso in coda 
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it  angolo di calettamento relativo tra ala e coda, misurato tra la direzione di 

portanza nulla dell’ala e la direzione di portanza nulla della coda 

ε  angolo di down-wash, angolo di deviazione nel piano verticale del flusso 

asintotico in seguito a fenomeni di interferenza ala-coda 

Sht superfici di coda orizzontale 

( , )Lflap FC f α δ=  contributo dovuto all’estrazione dei flap      (1.17) 

( , )Lalettoni aC f M δ=  contributo asimmetrico dovuto all’estrazione degli 

alettoni          (1.18) 

( , )LcarichiesterniC f Mα=  contributo dovuto alla presenza di carichi esterni     (1.19) 

( , )Lground FC f α δ=  effetto suolo         (1.20) 

ˆ ˆ
ˆ ˆ( ) ( )Ldyn LqL

C C M C M q
α

α⎡ ⎤= ⋅ + ⋅⎣ ⎦&
&  contributo dovuto alle variazioni temporali di 

ϑ  e α         (1.21) 

dove le velocità angolari sono state adimensionalizzate nel seguente modo: 

ˆ
2

ˆ
2

cq q
V

c
V

α α

=

=& &

             (1.22) 

              (1.23) 

Quindi tali coefficienti sono funzioni di α , M e flapδ  (trascurando la dipendenza 

dal numero di Reynolds Re) 

 

 

Coefficiente di resistenza CD 

0 _ _D D Dlift Dflap Dalettoni Dlanding gear Dcarichi esterniC C C C C C C= + + + + +       (1.24) 

0 (Re, , , )D LC f M Cα=  contributo dovuto alla resistenza parassita e di 

comprimibilità         (1.25) 
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( , ,Re)Dlift LC f C M=  contributo dovuto alla portanza       (1.26) 

( , )Dflap FC f α δ=  contributo dovuto all’estrazione dei flap      (1.27) 

( , )Dalettoni aC f M δ=  contributo dovuto all’estrazione degli spoiler     (1.28) 

( , )DLandingGear FC f α δ=  coeff. resistenza dovuta all’estrazione dei carrelli    (1.29) 

_ ( , )Dcarichi esterniC f Mα=  contributo dovuto alla presenza di carichi esterni     (1.30) 

Da notare che qui manca il contributo dinamico. 

 

I coefficienti descritti sono quindi funzioni di α , M, Fδ  e LC , trascurando 

l’effetto del Re. 

 

 

Coefficiente di momento di beccheggio Cm 

_ _m mWB mTail mFlap mAlettoni mGroung mLanding gear mCarichi esterni mDynC C C C C C C C C= + + + + + + +
           (1.31) 

( , )mWBC f Mα=  contributo del sistema ala-corpo       (1.32) 

( )mTailC f M=  contributo della coda        (1.33) 

( , , )mFlap FC f Mα δ=  contributo dovuto alla deflessione dei flap     (1.34) 

amC ( , )af Mδ δ=  contributo dovuto alla deflessione degli alettoni       (1.35) 

( , )mGround FC f α δ=  effetto suolo         (1.36) 

( )mLandingGearC f α=  coeff. di momento dovuto all’estrazione dei carrelli (1.37) 

_ ( , )mCarichi esterniC f Mα=  contributo dovuto alla presenza di carichi esterni    (1.38) 

ˆ ˆm
ˆ ˆC ( ) ( )mDyn mqC M C M q

α
α⎡ ⎤= ⋅ + ⋅⎣ ⎦&
&  contributo dovuto alle variazioni temporali di 

q e α        (1.39) 

 

I coefficienti descritti sono quindi funzioni di α , M e Fδ . 
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PIANO LATERO-DIREZIONALE: 

 

Coefficiente di forza laterale CY 

_Y Y Yrudder Yalettoni Ycarichi esterni YdynC C C C C Cβ= + + + +         (1.40) 

 

( )yC f Mβ =     contributo dovuto all’angolo di sideslip β      (1.41) 

( )yRudderC f M=   contributo dovuto alla deflessione del rudder     (1.42) 

( , )yAlettoni aC f M δ=   contributo dovuto alla deflessione degli alettoni       (1.43) 

( , )yCarichiEsterniC f Mα=  contributo dovuto a carichi esterni       (1.44) 

ˆ ˆˆ ˆ( , ) ( , )YDyn Yp YrC C M p C M rα α⎡ ⎤= ⋅ + ⋅⎣ ⎦  contributo dovuto alle variazioni temporali 

delle velocità angolari p ed r     (1.45) 

dove le velocità angolari p ed r sono state adimensionalizzate nel seguente modo: 

ˆ
2
bp p
V

= ⋅             (1.46) 

 

ˆ
2
br r
V

= ⋅             (1.47) 

 

I coefficienti descritti sono quindi funzioni di α , M e H. 

 

 

Coefficiente di momento di rollio Cl 

_l l lAlettoni lrudder lCarichi esterni lDynC C C C C Cβ= + + + +         (1.48) 

 

( , )l LC f M Cβ =  contributo dovuto all’angolo di sideslip β      (1.49) 

( , )lAlettoni aC f M δ=  contributo dovuto alla deflessione degli alettoni     (1.50) 
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( )lRudderC f M=     contributo dovuto alla deflessione del rudder     (1.51) 

( , )lCarichiEsterniC f Mα=  contributo dovuto a carichi esterni       (1.52) 

ˆ ˆˆ ˆ( ) ( , , )lDyn lp lrC C M p C M H rα⎡ ⎤= ⋅ + ⋅⎣ ⎦  contributo dovuto alle variazioni temporali 

delle velocità angolari p ed r     (1.53) 

 

I coefficienti descritti sono quindi funzioni di α , M, H e LC . 

 

Coefficiente di momento di imbardata Cn 

_n n nAlettoni nRudder nCarichi esterni nDynC C C C C Cβ= + + + + +         (1.54) 

 

( , )n LC f M Cβ =   contributo dovuto all’angolo di sideslip β     (1.55) 

( , , , )nAlettoni a LC f M Cδ α=    contributo dovuto alla deflessione degli alettoni (1.56) 

( , )nRudderC f M α=   contributo dovuto alla deflessione del rudder   (1.57) 

_ ( , )nCarichi esterniC f M α=  contributo dovuto a carichi esterni      (1.58) 

ˆ ˆˆ ˆ( , , ) ( , , )nDyn np nr LC C M H p C M C rα α⎡ ⎤= ⋅ + ⋅⎣ ⎦  contributo dovuto alle variazioni 

temporali delle velocità angolari p ed r 

              (1.59) 

I coefficienti descritti sono quindi funzioni di α , M e LC . 
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1.5 Equazioni del moto non lineari 

 

La conoscenza dei coefficienti di forza e di momento – e quindi delle componenti 

di forza e di momento – permette la risoluzione delle equazioni del moto che 

caratterizzano la dinamica del sistema velivolo. 

Si giungere alla scrittura delle equazioni del moto nella forma seguente con le 

ipotesi e semplificazioni descritte: 

 

• corpo rigido; 

• massa e distribuzione delle masse costante; 

• effetti giroscopici delle masse rotanti trascurabili; 

• terna di riferimento assi stabilità, solidale al baricentro del velivolo; 

• terra piana non ruotante; 

• velocità di raffica trascurabili; 

• piano x-z di simmetria inerziale 

 

( ) ( , )

( )

( , , ) ( , )e

m v v F W

I I M

M

⎧ +Ω× = + Φ Θ
⎪
⎪
⎪ Ω+Ω× Ω =⎨
⎪
⎪
⎪ Φ Θ Ψ = Φ Θ ⋅Ω
⎩

r r rr r&

r r r r&

r
& &&

          (1.60) 

con  

 

( , , )Φ Θ Ψ  angoli di Eulero 

 

u
v v

w

⎧ ⎫
⎪ ⎪= ⎨ ⎬
⎪ ⎪
⎩ ⎭

r    vettore velocità  
p
q
r

⎧ ⎫
⎪ ⎪Ω = ⎨ ⎬
⎪ ⎪
⎩ ⎭

r
   vettore velocità angolare      (1.61) 
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0
0 0

0

x xz

y

xz z

I I
I I

I I

−⎛ ⎞
⎜ ⎟= ⎜ ⎟
⎜ ⎟−⎝ ⎠

  tensore di inerzia        (1.62) 

 

cos
cos cos

sen
W mg sen

− Θ⎡ ⎤
⎢ ⎥= Θ⋅ Φ⎢ ⎥
⎢ ⎥Θ⋅ Φ⎣ ⎦

r
 vettore forza peso        (1.63) 

 

matrice di trasformazione 

              (1.64) 

 

I sistemi dinamici proposti in letteratura riportano di solito l’ulteriore ipotesi 

semplificativa di piccole perturbazioni intorno a una condizione di trim: in questo 

modo le precedenti equazioni del moto possono essere linearizzate, scritte nella 

forma classica, tramite le derivate di stabilità e integrate facilmente. 

Infatti, se si accetta l’ipotesi che i disturbi siano piccoli, è lecito assumere un 

legame lineare tra le forze, i momenti e le variabili del moto. In tali ipotesi la 

dipendenza delle forze o dei momenti da ogni singola variabile può essere 

espressa attraverso lo sviluppo in serie di Taylor arrestato al primo ordine 

(trascurando i contributi non influenti): 

 

ii
i

XX λ
λ λ

⋅
∂
∂

=
=

∑
0

        (1.65) 

 

indicando con X la generica forza di perturbazione del campo aerodinamico e con 

λi la generica variabile di perturbazione. La quantità 
0=∂

∂
λλi

X  prende il nome di 

derivata di stabilità ed esprime la proporzionalità diretta tra le forze e le variabili. 

1 tan cos tan
0 cos
0 cos cos cos

E

sen
M sen

sen

Φ⋅ Θ Φ ⋅ Θ⎛ ⎞
⎜ ⎟= Φ − Φ⎜ ⎟
⎜ ⎟Φ Θ Φ Θ⎝ ⎠
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1.6 Modello di calcolo 

 

Il modello non lineare fin qui descritto può essere però difficilmente studiato nella 

sua complessità, date le scarse fonti riguardanti il problema così impostato. 

I metodi che si trovano più facilmente in letteratura comprendono, infatti, la 

dipendenza di molti dei termini appena descritti dall’incidenza e dal Mach, o 

dall’angolo di deflessione delle superfici di ipersostentazione, ma trascurano una 

descrizione dettagliata dell’effetto suolo (e la sua dipendenza da α e da δF), della 

presenza dei carrelli o dei carichi esterni. 

Scopo di questa tesi è quindi individuare, per i termini descritti dei coefficienti di 

forza e di momento, i metodi di calcolo che ne permettano la valutazione, note le 

caratteristiche geometriche, aerodinamiche e inerziali del velivolo di interesse. 
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Capitolo 2 

Metodi per la stima dei parametri aeromeccanici 
 

2.1 Calcolo dei coefficienti 
 

I metodi di calcolo tradizionali per le derivate di stabilità e di controllo sono 

affrontati in manuali come [7] e [8]. 

Tali metodi richiedono la conoscenza di dati geometrici del velivolo e di 

coefficienti empirici ricavabili da grafici di letteratura; tali grafici sono 

parametrizzati sulle caratteristiche geometriche stesse del velivolo (A, 

allungamento alare, λ rapporto di rastremazione alare, etc.), o sui dati della 

particolare condizione di volo analizzata (numero di Mach, quota di volo H e 

incidenza in ala α ). 

E’ inoltre necessaria la ricostruzione della polare CD-CL del velivolo: si utilizzano 

il metodo del Raymer [14] per la polare di alta velocità e i metodi suggeriti nei 

report ESDU [5] riguardanti la polare di bassa velocità, con ipersostentatori 

estratti. Ciò permette di integrare i dati di performance già disponibili per un 

ampio numero di velivoli, in data base come il BADA [27]. 

Per effettuare uno studio completo, i coefficienti vengono calcolati in più 

condizioni di volo: ciò comporta la scelta di diversi Mach, quote di volo e valori 

dell’angolo di incidenza α . Per comodità vengono usati i valori che 

caratterizzano le condizioni di volo di ogni velivolo specificate in letteratura [10] 

o in [9] (per il DC9). Questa scelta rende semplice il confronto dei coefficienti 

così ottenuti con i dati sperimentali disponibili in letteratura. 

Nel presente lavoro la verifica del metodo di calcolo è stata effettuata per aerei di 

diverso tipo, architettura simile, ma con comportamento aeroelastico diverso. 

Lo scopo è verificare se il metodo dà risultati accettabili su più velivoli. 
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In caso affermativo tale metodo può essere usato per il calcolo dei coefficienti, 

necessari alla simulazione dinamica, per quegli aerei di cui non si hanno dati 

sperimentali disponibili. 

La struttura di calcolo è simile per quasi tutti i coefficienti: si sommano tre 

contributi, legati rispettivamente all’ala, alla coda orizzontale e alla coda verticale; 

questi tre contributi vengono sempre evidenziati con la stessa notazione, w (wing) 

per l’ala, H (horizontal tail) per la coda orizzontale e V (vertical tail) per la coda 

verticale. Questa notazione rendere la lettura e la comprensione dei metodi di 

calcolo semiempirici simile per tutti i coefficienti studiati. 

 

2.1.1 Ipotesi di calcolo 

 

Si definisce velivolo convenzionale un aereo avente superfici alari e piani di coda 

con caratteristiche geometriche entro i seguenti limiti: 

 

A = 1,5 ÷  12  allungamento alare (
2b

S
) 

λ = 0 ÷  1  rapporto di rastremazione 

ΛLE = 0° ÷  50° angoli di freccia del bordo d’attacco 

t
c

< 20%  spessore percentuale del profilo alare 

 

I metodi di calcolo adottati richiedono l’ipotesi di velivolo convenzionale e 

subsonico.
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2.2 Derivate aerodinamiche del piano longitudinale 

2.2.1 Derivate di stabilità rispetto all’incidenza α: CLα, CDα, Cmα 

Calcolo del coefficiente LC α  [7] 

 

Il coefficiente LC α  indica la pendenza della curva di portanza CL - α del velivolo. 

Il metodo applicato è quello di [7]. Il file di calcolo del programma elaborato è 

calcolo_ClA.m nella cartella Lonfun (v. Appendice 2). 

Tale procedimento può essere utilizzato fino a M = 0.6, ma con l’ulteriore ipotesi 

di bassi spessori percentuali del profilo aerodinamico ( t
c

 = 6÷12%), tale metodo 

può essere esteso e applicato fino a M = 0.8. 

L’espressione analitica è la seguente: 

 

LC 1H
WB L W L H H

S dK C C
S dα α α

εη
α

⎛ ⎞= ⋅ + ⋅ ⋅ ⋅ −⎜ ⎟
⎝ ⎠

        (2.1) 

con  

 
2

1 0.25 0.025WB
d dK
b b

⎛ ⎞ ⎛ ⎞= − ⋅ + ⋅⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎝ ⎠ ⎝ ⎠

         (2.2) 

 

che tiene conto dell’influenza della larghezza della fusoliera sul CLα, con: 

 

d diametro della fusoliera, con l’ipotesi di b/d > 2 (diametro massimo per 

fusoliera irregolare, come per l’NT33A) 

b apertura alare 

Hη  rapporto tra le pressioni aerodinamiche sulla coda orizzontale e sull’ala e 

viene scelto nel campo di valori compresi tra 0.9 e 1 

HS  superficie di coda orizzontale 
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d
d
ε
α

 derivata dell’angolo di downwash rispetto all’incidenza. 

I valori di L HC α , contributo dovuto alla coda, e di L WC α , contributo dovuto all’ala, 

si trovano con la formula generica, da adattare ai due casi: 

 

2
2 2

2
2 2

2

tan
2 1 4

L i

c

AC

A
k

α
π

β
β

=
⎛ ⎞⎛ ⎞Λ
⎜ ⎟⋅ ⎜ ⎟+ + +⎜ ⎟⎜ ⎟

⎜ ⎟⎜ ⎟⎝ ⎠⎝ ⎠

        (2.3) 

 

con i valori A (allungamento alare) e 
2

cΛ  (freccia al 50% della corda in ala) 

relativi, rispettivamente nei due casi, alla coda orizzontale o all’ala e con: 

β2 = 1-M2 fattore di comprimibilità           (2.4) 

2
l wCk α

π
=  rapporto tra la curva di portanza del profilo [15] e 2π       (2.5) 

Da notare che nella precedente formula l’allungamento alare A, valutato come 
2b S (quadrato dell’apertura alare su superficie alare), può risultare sottostimato 

in presenza di serbatoi alari esterni o di gondole motore, il cui effetto portante 

viene trascurato. 

Inoltre la pendenza della curva di portanza dell’ala, considerata bidimensionale, 

Clαw dipende dal profilo NACA scelto per l’ala. Questa informazione non è 

sempre disponibile in letteratura per i diversi aerei, ma il profilo può essere 

considerato invariante per la categoria degli aerei da trasporto, senza commettere 

errori considerevoli. 

Per quanto riguarda il d
d
ε
α

, derivata dell’angolo di downwash rispetto 

all’incidenza, vengono suggerite le seguenti relazioni per la sua stima: 
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0
0

L w M
M M

L w M

Cd d
d d C

α

α

ε ε
α α =

=

= ⋅           (2.6) 

1.19

0 2
4.44 cosL w A H cM

C K K Kα λ=

⎡ ⎤
⎢ ⎥= ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ Λ
⎢ ⎥
⎣ ⎦

       (2.7) 

1.7

1 1
1

1

AK
A

A

= −
⎛ ⎞
⎜ ⎟+⎝ ⎠

           (2.8) 

10 3
7

Kλ
λ−⎛ ⎞= ⎜ ⎟

⎝ ⎠
           (2.9) 

1
3

1

2
H

H

H

hK
l
b

−
=
⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

         (2.10) 

dove i parametri geometrici Hl  e Hh  sono definiti nella figura seguente e 

L W M
C α  e 

0L W M
C α =

 sono calcolate con la (2.3). 

 
Fig. 2.1 Significato delle variabili lH e hH [7] 

 

Da notare che in particolare il parametro geometrico Hh  dipende dalla flessibilità 

della fusoliera. 
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I tre parametri AK , Kλ  e HK  necessari alla valutazione del termine di downwash 

possono anche essere ricavati dalla seguente figura: 

 

 
Fig. 2.2 Parametri per il calcolo del temine di downwash [7]
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Parametri necessari per il calcolo del coefficiente CLα e 

reperibilità di tali valori 

 

Nel calcolo del CLα assumono particolare importanza i parametri di superficie 

alare e apertura alare, e quindi l’allungamento alare A; il contributo della coda è 

limitato alla presenza del termine HS
S

, rapporto tra le due superfici e all’influenza 

del termine d
d
ε
α

. 

 

L’allungamento alare 
 

L’allungamento alare A è pari al rapporto 
2b

S
; sebbene sia facilmente reperibile 

nelle raccolte dati dei velivoli, può essere indeterminato dal punto di vista del 

calcolo che riguarda il coefficiente di portanza CLα. Non sempre, infatti, il valore 

così stimato è quello effettivamente utile al calcolo. 

Ad esempio, la presenza di serbatoi o di gondole motori in ala comporta un effetto 

portante maggiore, paragonabile a quello di un’ala con allungamento più elevato. 

 

Dati geometrici 
 

Gli altri dati geometrici come diametro di fusoliera, apertura alare, superfici dei 

piani portanti e rapporti di rastremazione sono facilmente reperibili in letteratura 

in raccolte globali come [16] o [10] – quest’ultima solo per un set molto ristretto 

di aereoplani -. 
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Gli angoli di freccia  
 

Gli angoli di freccia alle diverse percentuali di corda vengono calcolate 

utilizzando le formule di [7]: 

 

( )4 1tan tan
1n m n m

A
λ
λ

⎡ ⎤−⎛ ⎞Λ = Λ − − ⋅⎜ ⎟⎢ ⎥+⎝ ⎠⎣ ⎦
      (2.11) 

 

dove nΛ  o mΛ  è l’angolo di freccia all’n-esima o m-esima frazione della corda. 

Per n= 0 la (2.11) si specializza e diventa tan LEΛ . 

 

Il termine di downwash 
 

Il termine d
d
ε
α

 è legato alle grandezze Hl  e Hh , descritte in Fig. 2.1, dipendenti 

dal trim e dalla flessibilità del velivolo, e non sono quindi facilmente 

determinabili. Un metodo per la valutazione dell’angolo di downwash tramite il 

calcolo di Hh  viene riportato nella tesi [4], con riferimento a [16]. 

Tale metodo è valido per superfici alari aventi le seguenti caratteristiche 

geometriche: 

 

• allungamento alare A = 6 - 12; 

• rapporto di rastremazione λ = 0.2 - 1; 

• freccia alare 
4

cΛ  ≤  15°; 
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Inoltre l’angolo medio di downwash ε è calcolato in corrispondenza della zona 

alare compresa tra il piano di simmetria del velivolo e la sezione alare distante dal 

piano di simmetria 0.3
2
b
⋅ , che nella maggior parte dei velivoli, interessa 

interamente il piano di coda orizzontale. Da questo si può capire l’importanza del 

calcolo di d
d
ε
α

 per una corretta valutazione del CLαH 

La grandezze Hh  è data dalla seguente espressione: 

 

tan cosH H W WA WAh Z Z x α α= − + −       (2.12) 

 

dove tutti i termini di questa espressione sono chiariti nella seguente figura, 

notando che in molti casi al posto di x verrà usata la notazione Xh. 

 
Fig. 2.3 Definizione delle distanze ZH, ZW, x e hH  [3] 

 

L’attendibilità del metodo descritto per calcolare il CLα deve essere verificato 

attraverso il confronto con valori forniti in letteratura, dato l’elevato numero di 

parametri geometrici interessati.
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La polare del velivolo completo 
 

 

Il file di calcolo è calcolo_CD_alfa.m nella cartella Lonfun. 

Il coefficiente CDα è legato all’espressione della resistenza nella forma analitica 

 

0 0

2
2 L

D D L D
CC C K C C

A eπ
= + ⋅ = +

⋅ ⋅
      (2.13) 

 

che rappresenta la polare del velivolo completo con un andamento 

approssimativamente parabolico. 

0DC  è la resistenza parassita, originata dalle azioni viscose all’interno dello strato 

limite e dalle differenze di pressione tra bordo d’attacco e bordo d’uscita. 

‘e’ è il coefficiente di Oswald. 

Il secondo termine 2
L

K C⋅ tiene conto del fatto che lo spessore dello strato limite 

è funzione dell’incidenza dell’ala e della resistenza indotta. 

L’espressione della polare nella forma parabolica è accettabile per valori non 

troppo piccoli della portanza e della resistenza. Infatti per valori bassi di CL la 

situazione può essere diversa a seconda che il sistema ala-piano orizzontale di 

coda sia simmetrico (ala non svergolata, profili simmetrici e calettamento di coda 

nullo) oppure asimmetrico (ala svergolata, profili con curvatura della linea media, 

calettamento di coda non nullo) [6]. 
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Fig. 2.4 La polare CL - CD del velivolo completo 

Valutazione della polare 

Calcolo del coefficiente di resistenza parassita CD0 
 

Il calcolo del coefficiente di resistenza parassita CD0 è stato effettuato ricorrendo 

alle formule (2.15), che si basano a loro volta su un metodo cumulativo1 che tiene 

conto del contributo individuale dell’ala, dei piani di coda, della fusoliera e dei 

propulsori; con l’aggiunta di termini correttivi per l’angolo di rastremazione di 

coda2 e l’effetto di perdite e protuberanze. 

 

. & .

0 0 0

subsonico rastr coda perdite turbFi i i Wii
D D D

C FF Q S
SC C C

⋅ ⋅ ⋅
= + +∑                                 (2.14) 

 

 
                                                 
1 Build up method in letteratura anglosassone 
2 Upsweep angle in letteratura anglosassone 
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[ ] ( )0.652.58 2

1.328 Re

0.455

log(Re ) 1 0.144

i

Fi

i

C

M

⎧
⎪
⎪

= ⎨
⎪
⎪ ⋅ + ⋅⎩

         (2.15) 

rispettivamente, nella precedente (2.15), per flusso laminare e per flusso 

turbolento, dove i pedice rappresenta successivamente ala, piani di coda, fusoliera 

e propulsori. 

Rei   coefficiente di Reynolds 

CFi   coefficiente di attrito locale 

FFi   fattore di forma  

Qi  fattore di interferenza 

SWi   superficie bagnata  
).(

0
codarastr

DC   coefficiente di resistenza parassita dovuta a rastremazione coda 

.)&(
0

proptperdite
DC  coeff. di resistenza parassita dovuta a perdite e protuberanze 

Viene nel seguito descritta la determinazione di FFi e Qi per i vari componenti. 

 

Ala, Piani di coda 

 

Se si suppone un flusso laminare sul 15% del profilo e turbolento sul restante 

85%, il coefficiente FFi può essere calcolato nel modo seguente: 

 

( ) ( )[ ] 28.018.0
4

cos34.11006.01 m
m

i M
c
t

c
t

cx
FF Λ⋅⋅⋅

⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛⋅+⎟

⎠
⎞

⎜
⎝
⎛⋅+=                      (2.16) 

 

dove (x/c)m e Λm sono la percentuale di corda e l’angolo di freccia relativi al 

massimo spessore del profilo. 

Q i= 1. 
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Fusoliera 

 

Si suppone un flusso turbolento sull’intera superficie. In tali condizioni FFi è dato 

da: 

 

400
601 3

f
f

FFi ++=  =f rapporto fra lunghezza e diametro                          (2.17) 

Qi=1 

 

Gondole motore 

 

Si suppone un flusso turbolento sull’intera superficie. In tali condizioni FFi è dato 

da: 

 

f
FFi

35.01+=     =f rapporto fra lunghezza e diametro                                (2.18) 

Qi=1.5 

 

Termini aggiuntivi: rastremazione coda 

 

( )2

. 2.5
0

2
3.83rastr coda fus

D

D
u

SC
π ⋅

= ⋅ ⋅                                                                   (2.19) 

 

con Dfus diametro della fusoliera e u angolo di rastremazione coda. 

 

Termini aggiuntivi: perdite e protuberanze 

 

Per quanto riguarda questa voce si è assunta la relazione semplificata: 
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% .
00

0.02perdite protub
DD

CC = ⋅                                                                                  (2.20) 

 

Calcolo del coefficiente K 

 

Il calcolo del coefficiente K è stato eseguito ricorrendo alle seguenti: 

 

1 2
Corr Corr

C CK Visc Twist
ARπ

= + +
⋅

                                                                       (2.21) 

 

00.15Corr DVisc C= ⋅                                                                                            (2.22) 

 

Correzione effetti viscosi : 

Coeff. correttivo per motori in fusoliera      (2.23) 

Twistcorr va posto pari a 0.0004 se i motori sono in coda. 

Coefficiente C2 : 

2 1.113 0.0116C AR= − ⋅                                                                                   (2.24) 

Il coefficiente C1 è stato invece ricavato dal grafico riportato nella seguente 

figura: 

0.0003CorrTwist =
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Fig. 2.5 Andamento del coefficiente C1 in funzione dell’allungamento alare AR e del 

coefficiente di rastremazione dell’ala λ per il calcolo del coefficiente di Oswald e [24] 

 

Il coefficiente di Oswald e è stato calcolato a partire dal coefficiente K tramite la 

seguente relazione: 

1e
A Kπ

=
⋅ ⋅

         (2.25) 

 

La polare così ottenuta avrà un andamento del tipo: 
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Fig. 2.6 Esempio di fit locale della polare [7] 
 

Come si nota in figura la polare è parametrizzata sul Mach. 

 

Valutazione del DC α  [7] 

 

Derivando l’espressione analitica rispetto ad α  si ottiene: 

 

0 2D L L
D

C C CC
A e

α
α α π

∂ ⋅ ⋅
= +

∂ ⋅ ⋅
        (2.26) 

Nell’equazione precedente è evidente la dipendenza di DC α  da LC α  e dal 

coefficiente di forza LC . In questo caso per eliminare la dipendenza del LC  da α  

si può assumere: 
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L
WC
qS

=          (2.27) 

 

se non c’è la componente della forza propulsiva nella direzione della portanza. 

Il termine 0DC
α

∂

∂
 è di difficile valutazione e molto piccolo e può essere quindi 

trascurato.  

Il coefficiente di Oswald è stato calcolato poi nel file Matlab resistenza_e_CDu.m 

del programma di calcolo. 

La dipendenza di DC α  da LC α  è un primo esempio di possibile propagazione 

dell’errore. 

Se infatti un coefficiente da calcolare dipende non solo da parametri geometrici e 

aerodinamici oggettivi, sebbene misurati o ricavati in forma approssimata, ma 

anche da un altro coefficiente, anch’esso calcolato, si rischia di ottenere un valore 

distorto, all’interno del quale l’errore inevitabilmente esistente per il primo 

coefficiente si propaga sul secondo. 

In questo caso si consiglia, dove i dati sono disponibili, di usare i valori di 

letteratura del coefficiente LC α  per poter ottenere un valore accettabile del DC α . 
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Polare di bassa velocità [5] 
 

Per la bassa velocità è interessante disporre di tutte le informazioni cui rimandano 

i report ESDU [5]. 

La figura seguente rappresenta la polare nella forma CD- CL
2, con un andamento 

lineare nella zona centrale dei valori di CL
2. 

 

 

 

 
 

Fig. 2.7 Tipico incremento del CD0 caratteristico di una configurazione full-span flap [5] 
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Estrapolando il tratto lineare della curva fino a CL=0 di una delle curve di figura 

precedente, realizzate per configurazioni flappate (ossia con superfici mobili in 

ala estese), si visualizza l’incremento di CD0. 

 

 
 

Fig. 2.8 Incremento del CD0 nel caso di full-span flap o di part-span flap [5] 
 

 

La variazione di CD0 è diversa a seconda che i flap siano full-span o part-span. 

 

Full-span flap 
 

Nel caso di full-span flap, superficie mobile che interessa tutta l’apertura dell’ala, 

la variazione di CD0 può essere stimata con la seguente formula: 

 

0 0
4

cosD D u cC CΔ = Δ ⋅ Λ        (2.28) 

 

con 0D uCΔ  plottati sui carpet diagram del report ESDU 74010 [5], del tipo: 
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Fig. 2.9 Carpet diagram per il calcolo del ΔCD0u [5] 

 

con la tripla parametrizzazione sui valori di angolo di deflessione del flap δ , di 

spessore percentuale t
c

 e di rapporto tra le corde del flap e del profilo intero fc
c

. 

Nel caso di full-span flap non c’è incremento di resistenza dovuto alla vorticità di 

scia. 
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Part-span flap 

 

Per un part-span flap l‘incremento 0DCΔ  calcolato nel caso di full-span flap deve 

essere moltiplicato per un fattore correttivoμ , ottenuto dal report ESDU 

AeroF.02.01.07 [5]. 

 
Fig. 2.10 Aperture di riferimento per un part-span flap 

 

 
Fig. 2.11 Diagramma per il calcolo del μn [5] 
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Le formule riportate in figura 2.11 ammettono una casistica per la forma in pianta 

dell’ala, che va da ala ellittica ad ala rastremata; tali formule servono a calcolare i 

fattori correttivi relativi ad ogni part-span flap dell’ala, rispetto al full-span flap. 

Nel caso di part-span flap c’è anche un incremento di resistenza dovuta alla 

vorticità, incremento valutato con il contributo ( )2 2
0L twC KΔ ⋅  - Report ESDU 

Aero F.02.01.08 [5] - con 0L twCΔ  incremento del coefficiente di portanza dovuto 

all’estrazione dei flap. 

K si ricava dai diagrammi di suddetto report. Tali diagrammi hanno la tripla 

parametrizzazione sui valori di A allungamento alare, fb
b

 e ib
b

. 

 

 
 

Fig. 2.12 Carpet diagram per il calcolo del K [5] 
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Calcolo del coefficiente Cmα 

 

Il file di calcolo è punto_neutro_ESDU_nuovo.m nella cartella Lonfun. 

La derivata mC α  può essere scritta come 

( )m L nC C h hα α= ⋅ −         (2.29) 

con 

h = distanza del centro di gravità dal bordo di attacco dell’ala sulla corda media 

aerodinamica c  

hn = distanza del punto neutro bordo di attacco dell’ala sulla corda media 

aerodinamica c  

 

Valutazione della posizione del punto neutro hn [6] 

 

Il termine nh h−  viene detto margine statico. A seconda che esso sia positivo o 

negativo si avrà una diversa reazione del velivolo alle perturbazioni che 

modificano il momento di beccheggio. Un margine statico negativo – quindi il 

punto neutro posto dietro al centro di gravità – assicura la rigidezza in beccheggio 

del velivolo, che perturbato dalla sua condizione di equilibrio vi ritorna 

naturalmente. 

Dato che la posizione del centro di gravità, indicata convenzionalmente con h, è di 

solito nota (usualmente al 25% della corda media aerodinamica) bisogna 

affrontare il problema del calcolo della posizione del punto neutro hn. 

Il procedimento proposto è quello dei Report ESDU 76015 e 770011 [6]. 
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La formula per il calcolo è: 

 

1

1 1

HT

WB

HT

WB

L HT
nWB H nHT

L
n

L HT
H

L

C S dh h
C S d

h C S d
C S d

α

α

α

α

εη
α

εη
α

⎛ ⎞+ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ −⎜ ⎟
⎝ ⎠

=
⎛ ⎞+ ⋅ ⋅ ⋅ −⎜ ⎟
⎝ ⎠

      (2.30) 

 

dove 
HTLC α , 

WBLC α  e d
d
ε
α

 sono stati già calcolati nel paragrafo riguardante il 

coefficiente LC α , rispettivamente con le formule (2.3) e (2.6) e seguenti.  

Il termine nWBh  è relativo alla configurazione ala-fusoliera. Il calcolo è quindi 

realizzato correggendo la posizione del centro aerodinamico dell’ala pulita x
c

 

(report ESDU 70011 [6]), con un termine legato all’interferenza ala fusoliera hx
c
Δ  

(report ESDU 76015 [6]). Si ottiene quindi la seguente formula: 

 

h
nWB

xxh
c c

Δ
= −        (2.31) 

 

dove c  è la corda media aerodinamica dell’ala. 

Il termine nHTh  è relativo alla coda orizzontale e viene calcolato con lo stesso 

metodo usato per il termine relativo all’ala e di seguito esposto. 

 
 

Fig. 2.13 Notazione per il calcolo della posizione del centro aerodinamico sull’ala [6] 



Capitolo 2 – Metodi per la stima dei parametri aeromeccanici  
 

 43

 
 

Fig. 2.14 Notazione dei termini n, m, ct, cr usati nel calcolo del centro aerodinamico della 

configurazione ala-fusoliera [6] 
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Centro aerodinamico per la configurazione di ala pulita 

 

Il termine x
c

 è ricavato dal carpet diagram riportato in figura seguente, con la 

triplice parametrizzazione sui valori Aβ  ( 21 Mβ = −  fattore di comprimibilità), 

2
tan cA Λ  (

2
cΛ  freccia a metà della corda media aerodinamica) e λ  rapporto di 

rastremazione dell’ala equivalente. 

 

 

 

 
 

Fig. 2.15 carpet diagram per il calcolo del termine 
x
c

 [6] 
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Centro aerodinamico per la configurazione di ala e fusoliera 

 

Il termine correttivo hx
c
Δ  dovuto alla presenza della fusoliera è calcolato con la 

formula: 

( )
2

1 21 0.15 1
W

h r

L

x c d F G h K K
c c C S dα

λΔ ⎛ ⎞⋅ ⋅ ⋅ ⎛ ⎞= ⋅ + ⋅ − − + ⋅⎜ ⎟⎜ ⎟⋅ ⋅ ⎝ ⎠⎝ ⎠
     (2.32) 

dove 

rc  corda alla radice 

d larghezza della fusoliera all’altezza del bordo d’attacco della radice 

dell’ala 

h altezza della fusoliera all’altezza del bordo d’attacco della radice dell’ala 

F funzione di 
r

m
c  e di 

r

n
c  e plottata nel carpet diagram di figura seguente: 

 
 

Fig. 2.16 Carpet diagram per il calcolo del parametro F [6] 
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G funzione di 
r

d
c
β ⋅  e plottata nel diagramma di figura seguente: 

 

 

 

 
 

Fig. 2.17 Carpet diagram per il calcolo del parametro G [6] 
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K1 funzione di d
b

, 
2

tan cA Λ  e di λ  e plottata nel diagramma di figura 

seguente: 

 

 

 
 

Fig. 2.18 Carpet diagram per il calcolo del parametro K1 [6] 
 

parametrizzato sul d
b

.
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K2 funzione di Aβ  e tanA c  e plottata nel diagramma di figura seguente: 

 
Fig. 2.19 Carpet diagram per il calcolo del parametro K2 [6] 

 

Applicabilità del metodo di calcolo del Cmα 

 

Come si nota dalle variabili che influenzano il calcolo della posizione del centro 

aerodinamico, questo procedimento di calcolo tiene conto della variazione della 

sua posizione al variare del Mach. Tale dipendenza veniva trascurata in studi 

precedenti (come il Report No.572 [17] usato in precedenti lavori). 

L’uso di questo metodo è agevolato dalla facile lettura dei carpet diagram, per la 

valutazione delle funzioni necessarie, e dalla disponibilità in rete di programmi 

contenenti le matrici numeriche per l’interpolazione dei valori dei diagrammi, che 

diventano quindi accessibili anche per valori non discreti dei parametri di 

ingresso. 

Per quanto riguarda i parametri geometrici necessari, come m ed n, 

rispettivamente distanza dalla prua al bordo di attacco della corda alla radice e 

distanza tra la poppa e il bordo di uscita della corda alla radice sono disponibili, 

sempre sul report ESDU 76015 [6], formule per la loro valutazione nel caso di ala 

a freccia variabile e rastremazione variabile (vedi Fig.2.14). 
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Il metodo studiato per ala a freccia può essere usato fino a Mach = 0.8. 

Per valutare la configurazione completa del velivolo bisognerebbe considerare lo 

spostamento del centro aerodinamico non solo per la presenza della fusoliera ma 

anche dei propulsori e di eventuali serbatoi in ala. 

Da notare, infine, che nella formula (2.29), per il calcolo del coefficiente mC α , è 

presente il coefficiente LC α  e va quindi posta attenzione alla possibile 

propagazione dell’errore di calcolo del LC α  sul mC α , come già descritto per il 

coefficiente DC α . 

 

2.2.2 Derivate di stabilità rispetto alla velocità u: CLu, CDu, Cmu 
 
Calcolo del coefficiente CLu [7] 
 

Nella trattazione canonica la variazione del coefficiente di portanza con la velocità 

(ad incidenza e quota costanti) dipende da due tipi di contributi: l’effetto della 

comprimibilità (variazione di Mach) e gli effetti aeroelastici (variazione di forma 

dell’aereo, dipendente dalla pressione dinamica 21
2

Vρ⋅ ⋅ ). 

I più importanti sono gli effetti del Mach, che si cominciano a far sentire non 

appena LC α  comincia a crescere sensibilmente col Mach. 

Quindi LuC  è normalmente trascurabile a bassa velocità, ma diventa importante 

quando l’aereo si avvicina al Mach critico. 

Analizzando il coefficiente, e le sue dipendenza funzionali, avremo quindi: 

 

0 0 0
ˆ

0

0

1
2 2 22

L L L L
Lu

TRIM

U U MC C C CC
u a u Mu

U

∂ ∂ ∂ ∂
= = ⋅ = ⋅ ⋅ = ⋅

∂ ∂ ∂⎛ ⎞
∂ ⎜ ⎟
⎝ ⎠

     (2.33) 

con 
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( ) ( ),L
L L

C C M C M
M M M αα α∂ ∂ ∂

⎡ ⎤= = ⋅⎣ ⎦∂ ∂ ∂
      (2.34) 

Quest’ultimo passaggio ipotizza la linearizzazione del modello nella dipendenza 

del coefficiente CL dalla variabile α (rispetto a una direzione di portanza nulla 

considerata invariate con il Mach). Questa assunzione è poco precisa in regime 

transonico [11]. 

La precedente diventa quindi: 

 

LL
TRIM

TRIM

CC
M M

αα ∂∂
= ⋅

∂ ∂
       (2.35) 

Quindi: 

0
ˆ 2

L
Lu TRIM

TRIM

M CC
M

α α∂
= ⋅ ⋅

∂
       (2.36) 

 

Nel campo dei numeri di Mach minori di 0.8 questo coefficiente può essere 

valutata con la seguente espressione: 

 
2

21Lu L
TRIM

MC C
M

= ⋅
−

        (2.37) 

 

Il file di calcolo è calcolo_Clu.m nella cartella Lonfun. 

 

 

Calcolo del coefficiente CDu [7] 
 

Questo coefficiente viene di solito trascurato fino a crM M= . Infatti, come si nota 

in figura seguente la variazione del CD al variare dl Mach si ha solo dopo il crM . 

 



Capitolo 2 – Metodi per la stima dei parametri aeromeccanici  
 

 51

 
 

Fig. 2.20 Metodo di valutazione del coefficiente CDu [7] 

 

Per velocità superiori al crM  la derivata può essere calcolata con la formula: 

 

D
Du

CC M
M

∂
= ⋅

∂
       (2.38) 

 

dove M è il numero di Mach della condizione di volo di riferimento, rispetto alla 

quale si considerano le perturbazioni. 

Poiché non esistono metodi teorici per il calcolo del termine DC
M

∂
∂

, il metodo 

migliore è valutare la pendenza locale del grafico in figura 2.20. 

Il termine ˆDuC  (variazione del coefficiente di resistenza con la velocità a quota ed 

incidenza costanti) dipende, come già descritto, da due contributi: l’effetto della 

comprimibilità (variazioni di Mach) e gli effetti aeroelastici. In molti casi questi 

ultimi sono trascurabili. 

Gli effetti del Mach sono trascurabili sia in subsonico che in supersonico, ma 

possono essere sensibilmente rilevanti nel transonico, dove si possono avere forti 

variazioni del CD al variare del Mach. 
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Come effettuato per il LuC , analizzando il coefficiente e le sue dipendenza 

funzionali si ottiene: 

 

20 0
ˆ 02 2

D
Du D L TRIM

M MCC C kC
M M

∂ ∂ ⎡ ⎤= ⋅ = ⋅ + =⎣ ⎦∂ ∂
 

 

20 0 2
2

D L
L L

TRIM TRIMTRIM

M C CkC kC
M M M

⎧ ⎫∂ ∂∂
= ⋅ + ⋅ +⎨ ⎬∂ ∂ ∂⎩ ⎭

     (2.39) 

 

I vari termini danno contributi di segno variabile e fortemente dipendenti dalla 

configurazione. In genere il ˆDuC  è positivo in transonico e leggermente negativo 

in supersonico [11]. Il file di calcolo è resistenza_e_CDu.m nella cartella Lonfun. 

 

Calcolo del coefficiente Cmu [7] 
 

Poiché il coefficiente di momento si può scrivere come: 

 

0m m mC C C α α= + ⋅         (2.40) 

 

con ( )m L nC C h hα α= − , la variazione del Cm con la velocità, a quota e incidenza 

costanti, è legata allora alla variazione del coefficiente di momento a portanza 

nulla 0mC , alla variazione del LC α  e alla variazione della posizione del centro 

aerodinamico del velivolo al variare del Mach. 

Vengono trascurati gli effetti della spinta e della deformazione flessionale della 

fusoliera (effetti aeroelastici), nonché gli effetti della variazione del downwash 

con flap estesi. 

In campo subsonico la variazione del 0mC  può essere trascurata. 

In letteratura, per il calcolo di Cmu si usa la formula: 
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nW
mu L

hC C
M

∂
= − ⋅

∂
        (2.41) 

dove nWh
M

∂
∂

 si trova conoscendo la posizione del centro aerodinamico dell’ala hnw 

in funzione del Mach e valutando la pendenza locale di tale curva.  

Il metodo per trovare hnw è stato discusso nel paragrafo 2.2.1, nella descrizione 

riguardante il calcolo del coefficiente mC α . 

Cmu è molto variabile in modulo e segno, in funzione della configurazione di volo, 

ed è generalmente trascurabile per aerei molto rigidi e a basso Mach. 

Il file di calcolo è calcolo_Clu.m nella cartella Lonfun. 

 

2.2.3 Derivate di stabilità rispetto alla velocità angolare di 

beccheggio q: CLq, CDq, Cmq 

Calcolo del coefficiente CLq [7] 
 

Il coefficiente LqC  è data dalla somma di due contributi, uno dovuto all’ala e 

l’altro alla coda orizzontale. L’effetto dovuto alla presenza della fusoliera è 

trascurabile: 

 

Lq LqW LqHTC C C= +         (2.42) 

 

Per il contributo dovuto all’ala: 

 

4
0

4

2cos

2cos
c

LqW LqWM M
c

A
C C

A B =

+ Λ
= ⋅

⋅ + Λ
      (2.43) 

dove 
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( )2

4
1 cos cB M= − ⋅ Λ        (2.44) 

e 

( )
00

21
2

nW
LqW L W MM

h h
C C

c α ==

⎛ ⎞−
= + ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠

      (2.45) 

e 
0L W M

C α =
 è stato calcolato con la formula (2.3) per M=0. 

Si nota, quindi, la dipendenza di questa derivata dalla posizione del centro 

aerodinamico dell’ala rispetto al baricentro del velivolo. 

Per il contributo della coda orizzontale: 

 

2LqHT L HT H HMM
C C Vα η= ⋅ ⋅ ⋅        (2.46) 

dove 

L HT M
C α  è stato calcolato con la formula (2.3) 

H H
H

X SV
c S

= ⋅  è il volume di coda orizzontale, con XH distanza tra centro di 

gravità del velivolo e centro aerodinamico della coda orizzontale, rappresentata in 

figura 2.1. 

I parametri geometrici e aerodinamici sono quindi abbastanza semplici da 

ricavare. Il file di calcolo è calcolo_Clq.m nella cartella Lonfun. 

 

 

Calcolo del coefficiente CDq 

 

Il DqC  non viene calcolato in quanto non esistono metodi semplici per il calcolo e 

il suo valore è molto piccolo. 
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Calcolo del coefficiente Cmq [7] 
 

La derivata mqC  è data dalla somma di due contributi, uno dovuto all’ala e l’altro 

alla coda orizzontale. L’effetto dovuto alla presenza della fusoliera è trascurabile: 

 

mq mqW mqHTC C C= +         (2.47) 

 

Per il contributo dovuto all’ala: 
3 2

4

4
3 20

4

4

tan 3
6cos

tan
3

6cos

c

c

mqW mqWM M
c

c

A

A B B
C C

A

A

=

⎡ ⎤Λ
⎢ ⎥+

⋅ + Λ⎢ ⎥
⎢ ⎥= ⋅

Λ⎢ ⎥
⎢ ⎥+

+ Λ⎢ ⎥⎣ ⎦

     (2.48) 

dove  
2

3 2

4
0 4

4 4

12 tan2 1 1cos
2cos 24 6cos 8

nW nW

c

mqW l W cM
c c

h h h hA Ac c
C K C

A Aα=

⎡ ⎤⎡ ⎤− −⎛ ⎞ ⎛ ⎞⋅ + ⋅⎢ ⎥⎢ ⎥⎜ ⎟ ⎜ ⎟ Λ⎝ ⎠ ⎝ ⎠⎢ ⎥⎢ ⎥⎣ ⎦= − ⋅ ⋅ Λ ⋅ + ⋅ +⎢ ⎥+ Λ + Λ⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎣ ⎦

              (2.49) 

con 

l WC α  è la pendenza della curva Cl - α considerando solo la portanza del profilo 

della sezione dell’ala, calcolata nel paragrafo 2.2.1, che descrive il calcolo del 

coefficiente LC α . 

KW definito nella seguente figura è funzione dell’allungamento alare A: 
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Fig. 2.21 Grafico per il calcolo del parametro K in funzione dell’allungamento alare [7] 

 

Anche in questo caso si nota la dipendenza della derivata dalla posizione del 

centro aerodinamico dell’ala rispetto al baricentro del velivolo. 

I parametri geometrici e aerodinamici sono abbastanza semplici da ricavare. 

Per il contributo della coda orizzontale: 

 

2 H
mqHT L HT H H

XC C V
cα η= − ⋅ ⋅ ⋅ ⋅       (2.50) 

 

H H
H

X SV
c S

= ⋅  è il volume di coda orizzontale, con XH distanza tra centro di 

gravità del velivolo e centro aerodinamico della coda orizzontale, rappresentata in 

figura 2.3. Il file di calcolo è calcolo_Cmq.m nella cartella Lonfun. 
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2.2.4 Derivate di stabilità rispetto alla variazione dell’incidenza α& : 
LC α& , DC α& , mC α&  

Calcolo del coefficiente LC α&  [7] 
 

Con α&  si intende la variazione temporale dell’angolo di incidenza α  a causa di 

perturbazioni del moto. 

La derivata può essere espressa come la somma di due contributi, uno relativo 

all’ala e uno alla coda orizzontale; il contributo della fusoliera è invece, in 

generale, molto piccolo: 

 

L L W L HTC C Cα α α= +& & &        (2.51) 

 

Per il calcolo di L WC α&  si ha una formula, che vale solo per l’ala triangolare. Negli 

altri casi si trascura questo contributo e rimane solo l’effetto della coda 

orizzontale. 

 

( )1.5 3nW
L W L W L

R

hC C C g
cα α= ⋅ ⋅ + ⋅&       (2.52) 

 

dove 

L WC α  calcolato con la formula (2.3) 

nWh  è stato calcolato nel paragrafo 2.2.1 relativo al coefficiente Cmα 

( )3 LC g⋅  è un termine correttivo, che si ricava dalla seguente figura: 
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Fig. 2.22 Grafico per il calcolo del parametro CL(g) [7] 

 

 

Il contributo dovuto alla coda orizzontale è: 

 

2L HT L HT H H
dC C V
dα α
εη
α

= − ⋅ ⋅ ⋅ ⋅&        (2.53) 

 

H H
H

X SV
c S

= ⋅  è il volume di coda orizzontale, con XH distanza tra centro di 

gravità del velivolo e centro aerodinamico della coda orizzontale, illustrata in 

figura 2.3. 

I termini L HTC α , d
d
ε
α

 e Hη  sono stati discussi nel paragrafo 2.2.1, nella 

descrizione relativa al LC α . 

Il file di calcolo è calcolo_CLAp_CmAp.m nella cartella Lonfun. 
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Calcolo del coefficiente DC α&  

 

Per Mach subsonici questa derivata è di solito trascurabile. 

 

Calcolo del coefficiente mC α&  [7] 

 

La derivata può essere espressa come la somma di due contributi, uno relativo 

all’ala e uno alla coda orizzontale, essendo il contributo della fusoliera 

generalmente piccolo: 

 

m m W m HTC C Cα α α= +& & &        (2.54) 

 

Nel calcolo di questo coefficiente, per la maggior parte dei velivoli convenzionali, 

si trascura il contributo dovuto all’ala, che è piccolo, e rimane quindi solo l’effetto 

della coda orizzontale: 

 

2 H
m HT L HT H H

X dC C V
c dα α

εη
α

= − ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅&       (2.55) 

 

Da notare la dipendenza di questo coefficiente dal quadrato della distanza XH, con 

XH (Fig. 2.3), distanza tra centro di gravità del velivolo e centro aerodinamico 

della coda orizzontale. 

Il file di calcolo è calcolo_CLAp_CmAp.m nella cartella Lonfun. 
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2.2.5 Derivate di stabilità CLδF, CLδe, Cmδe [7] 
 

In questo paragrafo vengono calcolate le principali derivate di controllo del piano 

longitudinale, relative ai flap e all’equilibratore. Quelle relative agli spoiler non 

vengono trattate poiché non esistono metodi semplici per la loro valutazione e 

vengono in generale trascurate. I metodi riportati sono validi fino a M = 0.8. 

Per il calcolo di CDδF si rimanda a [8] e [19]. Di solito questa derivata viene 

trascurata. 

 

Calcolo del coefficiente CLδF 

 

Il file di calcolo è calcolo _Clde_Cmde.m nella cartella Lonfun. 

La derivata può essere calcolata con la seguente espressione: 

 

( )
( )

L
b

C
K  

C
L

l

CM
L F l F

l M C

C C
δα

δ δ
α δ

α

α

⎡ ⎤⎛ ⎞
⎢ ⎥= ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟⎜ ⎟ ⎢ ⎥⎝ ⎠ ⎣ ⎦

      (2.56) 

 

dove 

LC
Mα  pendenza della curva di portanza della superficie alare 

Cl Mα  pendenza della curva di portanza del profilo medio della superficie alare 

corretta con il numero di Mach: 

 

0
21

l M
l M

C
C

M
α

α
==

−
        (2.57) 

 

Clα  pendenza della curva di portanza del profilo medio per M = 0, calcolata con 

la (2.3) 
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( )
( )

L

l

C

C

δ

δ

α

α
 rapporto tra l’efficienza di un flap tridimensionale e quella di un flap 

bidimensionale. Questo termine è ricavato dalla seguente figura, in 

funzione dell’allungamento alare e del rapporto fc
c

 (corda del flap e 

corda del profilo): 

 

 
 

Fig. 2.23 Grafico per il calcolo del parametro 
( )
( )

L

l

C

C

δ

δ

α

α
 [7] 
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bK  è denominato full-span factor ed è ottenuto dalla seguente figura; esso tiene 

conto della posizione dei flap, in apertura alare, e può essere ricavato dalle 

seguenti figure: 

 
Fig. 2.24 Istruzioni per l’uso di figura 2.25 

 
Fig. 2.25 Grafico per il calcolo del parametro Kb [7] 
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Da notare che poche sono le informazioni disponibili in letteratura, o ricavabili 

dal trittico del velivolo, per quel che riguarda l’apertura delle superfici mobili in 

ala: è quindi difficile valutare le aperture ηi ed η0 illustrate in figura 2.25. 

l FC δ  variazione del coefficiente di portanza del profilo medio con la deflessione 

del flap; si ricava dalla seguente formula, applicabile solo a sealed gap flap, 

altrimenti il valore di l FC δ  si riduce all’aumentare della dimensione del gap: 

 

( ) ( ) 'l
l F l theory

l theory

CC C K
C

δ
δ δ

δ

⎡ ⎤
⎢ ⎥= ⋅ ⋅
⎢ ⎥⎣ ⎦

      (2.58) 

 

dove 

( )l theory
C δ  è ottenuto dalla seguente figura: 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2.26 Grafico per il calcolo del parametro ( )l theory
C δ [7] 
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( )
l

l theory

C
C

δ

δ

 è un fattore di correzione empirica, ottenuto dalla seguente figura: 

 

 

Fig. 2.27 Grafico per il calcolo del parametro 
( )

l

l theory

C
C

δ

δ

 [7] 
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'K  fattore empirico di correzione, molto importante solo se sono contemplati 

angoli di deflessione del flap elevati. Se 12Fδ < ° , K’ = 1, altrimenti può 

essere valutato dalla seguente figura: 

 

 

 

 
Fig. 2.28 Grafico per il calcolo del parametro 'K  
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Calcolo del coefficiente CLδe [7] 
 

Il file di calcolo è calcolo _Clde_Cmde.m nella cartella Lonfun. 

La derivata viene calcolata con la formula: 

 

H
L e L F

SC C
Sδ δ= ⋅         (2.59) 

 

L FC δ  è stato stimato nel paragrafo precedente, ma nella procedura di calcolo si 

devono sostituite alle caratteristiche geometriche del flap quelle dell’equilibratore. 

Importanza centrale, per questo coefficiente, ha il rapporto HS
S

 tra superficie alare 

e superfici di coda orizzontale. 

 

Calcolo del coefficiente Cmδe [7] 
 

Il file di calcolo è calcolo _Clde_Cmde.m nella cartella Lonfun. 

Questa derivata viene stimata con la formula: 

 

( )H
m e L e L F H

lC C C V
cδ δ δ= − ⋅ = − ⋅        (2.60) 

 

dove L eC δ  è stato calcolato al paragrafo precedente ed lH è la distanza tra la 

posizione al 25% della corda media aerodinamica dell’ala e lo stesso punto sulla 

coda orizzontale come illustrato in figura 2.1. 
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2.3 Derivate aerodinamiche del piano latero-direzionale 

 

Nei prossimi paragrafi vengono affrontati i metodi di calcolo delle derivate di 

controllo e stabilità del piano latero-direzionale. 

Estrema importanza assumono due parametri geometrici, che influenzano molte 

delle derivate del piano latero-direzionale: 

 

• la scelta della center line: è la linea ideale, tracciata nel solido fusoliera, 

della quale però non esiste una definizione unica; per lo più si cerca di 

farla coincidere con l’asse della fusoliera, anche se questa definizione non 

può essere univoca nella parte poppiera, dove la fusoliera si stringe nel 

cono di coda. Nelle due figure seguenti si mostrano esempi di center line 

scelte con criteri diversi, sebbene si tratti di aerei con struttura della 

fusoliera simile. 

 

 
 

Fig. 2.29 Esempio di center line per la fusoliera del B747 
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Fig. 2.30 Scelta della posizione della center line a seconda del tipo di fusoliera 

 

Dalla scelta della center line dipendono poi diverse grandezze significative, per 

l’analisi delle derivate del piano latero-direzionale: 

 

• Sv superficie del piano di coda verticale (Fig. 2.33) 

• bv altezza del piano di coda verticale (Fig. 2.29) 

• Zv distanza verticale del centro aerodinamico della coda verticale 

dalla center line 

• ZW distanza verticale tra il punto a un quarto della corda alla radice 

dell’ala e la center line misurata positiva verso il basso (Fig. 2.34). 

• 2r1 diametro di fusoliera, nel punto in cui la linea che inviluppa i punti 

a ¼ delle corde della superficie di coda verticale incontra la center 

line (Fig. 2.29) e (Fig. 2.30) 

 

Per queste caratteristiche geometriche, sulle quali si può avere delle incertezze di 

valutazione, occorre, in sede di calcolo, un’ampia disponibilità alla verifica delle 

variazioni effettive dei coefficienti interessati, al variare della grandezza in esame. 
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2.3.1 Derivate di stabilità rispetto all’angolo di imbardata β:  

Cyβ, Clβ, Cnβ 

Calcolo del coefficiente Cyβ [7] 
 

Il file di calcolo è calcolo_Cybeta.m nella cartella Latfun. 

Per aerei convenzionali, con la coda verticale posta sul piano di simmetria del 

velivolo, si può considerare questa derivata come somma di tre contributi, dovuti 

all’ala, alla fusoliera e alla coda verticale: 

 

y y W y B y VC C C Cβ β β β= + +        (2.61) 

 

Il contributo dovuto all’ala è trascurabile e viene calcolato, solo nel caso di ala 

con angolo di diedro Γ  non nullo (Fig. 2.34), con la formula: 

 

0.0001 57.3y WC β = − ⋅ Γ ⋅        (2.62) 

 

che è indipendente dal Mach. 

Il contributo della fusoliera è in generale più significativo e si calcola con la 

formula: 

 

02y B i
SC K
Sβ = − ⋅ ⋅         (2.63) 

 

dove S0 è l’area della sezione trasversale di fusoliera, in corrispondenza del punto 

X0 in cui il flusso cessa di essere potenziale. Per la precisione X0 dipende 

dall’incidenza, ma data la difficoltà nello stabilire con precisione questo punto e la 

relativa variazione con l’incidenza, nei metodi di calcolo non si considera questa 

dipendenza. 
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Molte sono le formule e i metodi empirici che si trovano in letteratura per il 

calcolo di S0. E’ stata preferita, perché più semplice, la formula proposta nel 

report NASA “Stability and control derivative estimation and engine-out 

analysis” [20]: 
2 2

0S
2 2
fus nacelle

eng

d dNπ π
⎛ ⎞ ⎛ ⎞= ⋅ + ⋅ ⋅⎜ ⎟ ⎜ ⎟

⎝ ⎠⎝ ⎠
       (2.64) 

 

dfus diametro di fusoliera 

Neng numero di motori 

dnacelle diametro esterno dei motori 

 

Ki  fattore di interferenza ala-fusoliera, si ricava dalla seguente figura: 

 
Fig. 2.31 Grafico per il calcolo del parametro Ki 
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con Zw definita in figura (2.34). 

Il contributo dovuto alla coda verticale 
VyC β  ha una notevole importanza, non solo 

per la derivata stessa, ma anche perché influenza il calcolo di molte altre derivate 

del piano latero-direzionale (file di calcolo Cybetav.m). 

Questo contributo si può valutare con la formula: 

 

1
V V

V
y L V

SdC k C
d Sβ α
σ η
β

⎛ ⎞
= − ⋅ ⋅ − ⋅ ⋅⎜ ⎟

⎝ ⎠
       (2.65) 

 

dove  

k fattore empirico che si ricava dalla seguente figura: 

 

 
 

 
Fig. 2.32 Grafico per il calcolo del parametro k 
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SV superficie di coda verticale, definita nella seguente figura: 

 
Fig. 2.33 Diverse definizioni di superficie di coda verticale 
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Come si nota dalla figura precedente, la definizione di SV non è univoca e dipende 

per lo più dalla definizione di center line. Su questo dato geometrico ci possono 

essere, quindi, delle incertezze, e talvolta è necessario effettuare prove di calcolo 

con valori diversi da quello misurato, per trovare quello effettivamente 

significativo per il calcolo della derivata in esame. 

Il termine 1 d
d
σ
β

⎛ ⎞
−⎜ ⎟

⎝ ⎠
 è difficilmente valutabile con elevata precisione,e può essere 

stimato con la seguente espressione: 

 

4

1 0.724 3.06 0.4 0.009
1 cos

V W
V W

c

S S Zd A
d d
σ η
β

⎛ ⎞
− ⋅ = + ⋅ + ⋅ + ⋅⎜ ⎟ + Λ⎝ ⎠

     (2.66) 

 

ZW distanza verticale tra il punto a un quarto della corda alla radice dell’ala e 

la center line, misurata positiva verso il basso, come illustrato in figura: 

 

 

 
 
 

Fig. 2.34 Definizione dell’angolo di diedro Γ in uno schema di sezione frontale del velivolo 

 

Anche questo termine dipende dalla misura della superficie verticale di coda SV. 

Il termine 
VLC α , pendenza della curva di portanza della coda verticale, viene 

calcolata sostituendo, nella formula (2.3), all’allungamento alare A il termine 

VeffA , allungamento effettivo della coda verticale, calcolato come segue: 
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( )

( ) ( )1 1
V B

V B V HB
Veff V H

V

A A
A A K

A A

⎧ ⎫⎛ ⎞⎛ ⎞ ⎪ ⎪⎜ ⎟= ⋅ ⋅ + ⋅ −⎨ ⎬⎜ ⎟ ⎜ ⎟⎝ ⎠ ⎪ ⎪⎝ ⎠⎩ ⎭
      (2.67) 

dove 

VA  allungamento geometrico della coda verticale 
2

V

V

b
S

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

, con bV definito in 

figura 2.33 

( )V B

V

A
A

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 rapporto tra l’allungamento della coda verticale, in presenza della 

fusoliera, e l’allungamento geometrico della coda verticale isolata. Si 

ricava dalla seguente figura: 

 

Fig. 2.35 Grafico per il calcolo del parametro ( )V B

V

A
A

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 

( )

( )

V B

V HBA
A

 rapporto tra l’allungamento della coda verticale in presenza della fusoliera 

e della coda orizzontale, e l’allungamento geometrico della coda verticale 
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in presenza della fusoliera. Si ricava dalla seguente figura, che ha in 

ascissa il rapporto H

V

z
b

, che può essere calcolato dalle grandezze definite 

nella seguente figura: 

 

 
 

Fig. 2.36 Grafico per il calcolo del parametro 
( )

( )

V B

V HBA
A  

 

Problematica può essere il verificarsi della situazione in cui il valore di 
V

x
c

 ecceda 

da quelli considerati nella precedente figura 2.36, dovendo quindi scegliere di 

riportarsi comunque sulla linea con 
V

x
c

=0.8 o di estrapolare dal grafico i valori 

per un 
V

x
c

 superiore. Entrambi i procedimenti possono essere fonte di errore per il 

calcolo del coefficiente in esame. 
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HK  fattore che tiene conto delle dimensioni relative tra coda orizzontale e 

verticale. Si ricava dalla seguente figura: 

 

 

 
 

Fig. 2.37 Grafico per il calcolo del parametro HK  

 
Data la dipendenza dal termine 

VLC α , il coefficiente dipende, oltre che dalle 

caratteristiche geometriche dell’aereo, dal numero di Mach. 

 

Calcolo del coefficiente Clβ [7] 

 

Il file di calcolo è calcolo_Clbeta.m nella cartella Latfun. 

Per un velivolo convenzionale con i piani di coda dietro l’ala, si può considerare 

questa derivata come somma di tre contributi, dovuti alla configurazione ala con 

fusoliera, alla coda verticale e alla coda orizzontale: 

  

l l WB l H y VC C C Cβ β β β= + +        (2.68) 
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Il contributo più importante è dato dal termine relativo alla combinazione ala-

fusoliera, che si calcola con la formula: 

 

2

57.3
WB WB

c

l l l l
l L M f M

L L A

C C C C
C C K K K

C C
β β β β

β Λ Γ

Λ

⎡ ⎧ ⎫⎛ ⎞ ⎛ ⎞ ⎧ ⎫⎪ ⎪⎢= ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ + + Γ ⋅ ⋅ + +⎨ ⎬ ⎨ ⎬⎜ ⎟ ⎜ ⎟⎢ Γ Γ⎩ ⎭⎝ ⎠ ⎝ ⎠⎪ ⎪⎢ ⎩ ⎭⎣
 

( )
4

4

tan
tanW

l
l cZ

c

C
C β

β ϑ
ϑ

⎤⎛ ⎞Δ ⎥⎜ ⎟+ Δ + ⋅ Λ ⋅
⎥⎜ ⎟⋅ Λ

⎝ ⎠⎦

     (2.69) 

con 

 

WBL LC C=  coefficiente di portanza in volo stazionario 

2
c

l

L

C
C

β

Λ

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 contributo dovuto alla freccia alare, che si ricava dalla seguente 

figura: 
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Fig. 2.38 Grafico per il calcolo del parametro 

2
c

l

L

C
C

β

Λ

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

[7] 
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MK
Λ

 fattore di compressibilità dovuto alla freccia alare, che si ricava 

dalla seguente figura: 

 

 

 
 

Fig. 2.39 Grafico per il calcolo del parametro MK
Λ

[7] 
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fK  fattore di correzione dovuto alla fusoliera, che si ricava dalla 

seguente figura: 

 

 

 
 

Fig. 2.40 Grafico per il calcolo del parametro fK [7] 

 
 



Capitolo 2 – Metodi per la stima dei parametri aeromeccanici  
 

 81

l

L A

C
C

β⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 contributo dovuto all’allungamento alare, che si ricava dalla 

seguente figura: 

 

 

 
 

Fig. 2.41 Grafico per il calcolo del parametro l

L A

C
C

β⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

[7] 
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Γ  angolo di diedro dell’ala positivo verso l’alto (Fig. 2.34) 

lC β

Γ
 effetto dell’angolo di diedro Γ  dell’ala, che si ricava dalla seguente figura: 

 
 

Fig. 2.42 Grafico per il calcolo del parametro lC β

Γ
[7] 
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MK
Γ
 fattore di compressibilità dovuto all’angolo di diedro Γ  dell’ala, che si 

ricava dalla seguente figura: 

 

 
 

Fig. 2.43 Grafico per il calcolo del parametro MK
Γ

[7] 

 
lC βΔ

Γ
 effetto indotto dalla fusoliera sull’altezza media dell’ala; si può calcolare 

con la formula: 

 
2

0.0005lC dA
b

βΔ ⎛ ⎞= − ⋅ ⋅⎜ ⎟Γ ⎝ ⎠
       (2.70) 

 

0.7854
aSd =  con Sa area media della sezione trasversale della fusoliera     (2.71) 

( )
W

l Z
C βΔ  altro effetto indotto dalla fusoliera sull’altezza media dell’ala, che 

si può calcolare con la formula: 
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( ) 1.2 2
57.3W

W
l Z

ZA dC
b bβ

⋅ ⋅⎛ ⎞ ⎛ ⎞Δ = − ⋅ ⋅⎜ ⎟⎜ ⎟
⎝ ⎠⎝ ⎠

       (2.72) 

 

con le grandezze geometriche, necessarie per la formula, definite nelle precedenti 

figure. 

 

4
tan

l

c

C β

ϑ
Δ

⋅ Λ
 effetto dovuto alla svergolamento dell’ala, che si ricava dalla 

seguente figura: 

 

 
 

Fig. 2.44 Grafico per il calcolo del parametro 

4
tan

l

c

C β

ϑ
Δ

⋅ Λ
[7] 
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Il contributo dovuto alla coda orizzontale si calcola con la formula: 

 

H HB

H H
l l

S bC C
S bβ β
⋅

= ⋅
⋅

        (2.73) 

con 

bH apertura del piano di coda orizzontale 

HBlC β  calcolato nello stesso modo del 
WBlC β  (2.69), trattando la combinazione 

coda orizzontale - fusoliera nello stesso modo in cui è stata trattata la 

combinazione ala–fusoliera. 

Il peso relativo di questo contributo sulla derivata lC β  dipende dal valore del 

termine H HS b
S b
⋅
⋅

. 

 

Il contributo dovuto alla coda verticale si calcola con la formula: 

 

cos sin
V V

V V
l y

Z lC C
bβ β

α α⋅ − ⋅⎛ ⎞= ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠

       (2.74) 

dove 
VyC β  è stato calcolato nel paragrafo precedente (2.61 e seguenti) e le 

grandezze geometriche lV e ZV sono definite nella seguente figura : 

 

 
 

Fig. 2.45 Grafico per il calcolo delle grandezze lV e ZV  [7] 



Capitolo 2 – Metodi per la stima dei parametri aeromeccanici  
 

 86

Si nota la dipendenza dal parametro geometrico lV, il cui valore potrebbe essere 

solo approssimato, dato che per il calcolo dei vari coefficienti studiati si considera 

la posizione del centro di gravità (C.G.) invariante per le diverse condizioni di 

volo. 

Questa derivata dipende, quindi, da un notevole numero di parametri geometrici, 

ma soprattutto da quota e numero di Mach; inoltre i parametri empirici, necessari 

per il calcolo di l WBC β  e di l HC β , sono disponibili in forma grafica solo per un 

valori discreti di λ , di 2cΛ  e di 
2cos c

A
Λ

, rendendo così molto difficile la lettura 

del parametro e l’analisi dell’errore finale sul coefficiente. 

Inoltre, le grandezze geometriche interessate dipendono dalla valutazione della 

posizione del centro di gravità e della posizione del centro aerodinamico della 

coda verticale, che non può essere posizionato con certezza (soprattutto perché 

dipende dalla scelta della center line). 

 

Calcolo del coefficiente Cnβ [7] 

 

Il file di calcolo è calcolo_Cnbeta.m nella cartella Latfun. 

Per un velivolo convenzionale, avente i piani di coda dietro l’ala, si può 

considerare questo coefficiente come somma di tre contributi, dovuti all’ala, alla 

fusoliera e alla coda verticale: 

  

W B Vn n n yC C C Cβ β β β= + +        (2.75) 
 
Il contributo dell’ala è molto piccolo, eccetto che per alti angoli di incidenza; in 

tutti gli altri casi viene trascurato. 

Il contributo instabilizzante della fusoliera, che tiene conto anche dell’interferenza 

ala–fusoliera, viene calcolato con la seguente formula: 
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57.3 s

B e

B B
n N R

S l
C K K

S bβ

⋅
= − ⋅ ⋅

⋅
       (2.76) 

dove 

NK  fattore empirico d’interferenza tra ala e fusoliera, si ricava dalla seguente 

figura: 

 
Fig. 2.46 Grafico per il calcolo del parametro NK [7] 
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Con 

wf larghezza massima della fusoliera, h1, h2, h ed xm mostrate in figura. 

In questa figura vengono definiti anche: 

BsS  area longitudinale della fusoliera, misurata sul piano di simmetria del 

velivolo 

Bl  lunghezza della fusoliera 

Per il calcolo di 
sBS  è inoltre disponibile la formula proposta nel report NASA 

“Stability and control derivative estimation and engine-out analysis” [20]: 

 

Bs B fusS  =  0.83 · l  · d         (2.77) 

 

BsS  e Bl  caratterizzano l’importanza del termine 
BnC β  sulla derivata nC β . 

 

eRK  fattore che tiene conto dell’effetto del numero di Reynold della fusoliera; 

si ricava dalla seguente figura: 
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Fig. 2.47 Grafico per il calcolo del parametro 
eRK [7] 
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Il contributo della coda verticale è: 

 

   cos sin
V V

V V
n y

l ZC C
bβ β

α α⋅ + ⋅⎛ ⎞= − ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠

      (2.78) 

 

dove il termine 
VyC β  è stato calcolato in (2.65) e le grandezze geometriche sono 

state definite in figura 2.45. 

 

2.3.2 Derivate di stabilità rispetto alla velocità angolare di rollio p: 

Cyp, Clp, Cnp 

Calcolo del coefficiente Cyp [7] 
 

Il file di calcolo è calcolo_Cyp.m nella cartella Latfun. 

Questa derivata ha di solito un’importanza trascurabile nella determinazione delle 

caratteristiche di stabilità dinamica del velivolo. 

Il suo contributo è dovuto principalmente alle dimensioni della coda verticale e 

alla posizione del suo centro aerodinamico rispetto al baricentro del velivolo; si 

può calcolare con la formula: 

 

cos2
V V

V V
yp yp y

Z l senC C C
b β

α α⋅ − ⋅
= = ⋅ ⋅       (2.79) 

 

con 

VZ  e Vl  definiti in figura 2.45. 
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Calcolo del coefficiente Clp 

 

Il file di calcolo è calcolo_Clp.m nella cartella Latfun. 

Si può considerare questa derivata come somma di tre contributi, dovuti all’ala 

più fusoliera, alla coda verticale e alla coda orizzontale: 

  

lp lpWB lpH ypVC C C C= + +        (2.80) 

 

Il contributo dominante di questa derivata è il termine lpWBC , data la notevole 

superficie dell’ala rispetto alla superficie dei piani di coda. Questo contributo può 

essere stimato con la formula: 

lp
lpWB lpW

C kC C
k

β
β

⋅⎛ ⎞
= ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠

�        (2.81) 

con 

lpC
k

β ⋅
 parametro di smorzamento di rollio, che si ricava dalle seguenti figure: 
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Fig. 2.48 Grafico per il calcolo del parametro lpC
k

β ⋅
 [7]
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L’ascissa del grafico di figura precedente è la variabile 1
4tan (tan )cβ β−Λ = Λ  

k  rapporto tra il coefficiente di portanza del profilo alare 
WlC α  e 2π  

21 Mβ = −  fattore di comprimibilità 

 

Il contributo della coda orizzontale viene valutato con la formula: 

 

( )
2

0.5
H

H H
lp lp H

S bC C
S b

⎛ ⎞= ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠

       (2.82) 

 

dove ( )lp H
C  viene stimato nello stesso modo del lpWC , sostituendo a 

WlC α  il 

termine 
HlC α . 

Il termine relativo alla coda verticale viene stimato con la formula: 

 
2

2
V V

V
lp y

ZC C
b β

⎛ ⎞= ⋅ ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠

        (2.83) 

con 

VyC β  formula (2.65) 

VZ  definito in figura 2.45 

 

Inoltre, bisognerebbe tener conto della presenza degli eventuali serbatoi e motori 

in ala, che potrebbero avere effetti sul momento di rollio, ed essere considerati 

come ampliamenti della superficie alare. 

 

Calcolo del coefficiente Cnp 

 

Il file di calcolo è calcolo_Cnp.m nella cartella Latfun. 
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Il calcolo di questo coefficiente è molto complesso a causa dell’elevato numero di 

variabili e fattori empirici che entrano in gioco; per semplicità il coefficiente viene 

approssimato come somma di due contributi: 

 

np npW npVC C C= +        (2.84) 

 

contributi dell’ala e della coda verticale. 

Il contributo dell’ala può essere stimato con la formula: 

 

, 0

tan tan
L

np
npW lpW lp L

L M C

C
C C C C

C
α α

=

⎡ ⎤⎛ ⎞
⎢ ⎥= − − ⋅ − ⋅ +⎜ ⎟
⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦

 

f

f

np np
f

f

C C
δ

δ

ϑ α δ
ϑ α δ

⎛ ⎞Δ Δ⎛ ⎞
⎜ ⎟+ ⋅ + ⋅ ⋅⎜ ⎟ ⎜ ⎟⋅⎝ ⎠ ⎝ ⎠

     (2.85) 

dove 

lpWC  calcolato nel paragrafo precedente 

α  angolo di incidenza dell’ala 

LC  coefficiente di portanza dell’ala (o approssimativamente coefficiente di 

portanza totale del velivolo) 

, 0L

np

L M C

C
C

=

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

variazione del momento di imbardata dovuta al rollio a portanza 

nulla, che si ricava dalla seguente formula: 

 

( )
( )

2
4 44

24, 0 0, 04 4

1 cos tan4cos 2
14cos cos tan
2

L L

c ccnp np

L c LM C M Cc c

AB ABAC C
C AB CA A= = =

⎡ ⎤+ + Λ Λ⎛ ⎞+ Λ ⎢ ⎥⎛ ⎞ ⎛ ⎞
= ⋅ ⋅⎜ ⎟⎜ ⎟ ⎜ ⎟⎢ ⎥⎜ ⎟+ Λ⎝ ⎠ ⎝ ⎠⎝ ⎠ ⎢ ⎥+ + Λ Λ

⎣ ⎦
              (2.86) 

dove 



Capitolo 2 – Metodi per la stima dei parametri aeromeccanici  
 

 96

2 2
41 cos cB M= − ⋅ Λ            (2.87) 

0, 0L

np

L M C

C
C

= =

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

variazione del momento di imbardata a bassa velocità e a portanza 

nulla, dovuta al rollio, che si ricava dalla formula: 

 

( )
2

4 4
4

40, 0

tan tan
6 cos

121
6 4cos

L

c c
c

np

L cM C

xA A
c AC

C A
= =

⎛ ⎞Λ Λ
+ + Λ ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟⎜ ⎟⎛ ⎞ ⎝ ⎠= − ⋅⎜ ⎟ + Λ⎝ ⎠

     (2.88) 

 

dove 

x  distanza tra centro di gravità e centro aerodinamico, positiva quando il 

centro aerodinamico è dietro al centro di gravità 

c  corda media aerodinamica dell’ala 

npC
ϑ

Δ⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 effetto dello svergolamento alare, che si ricava dalla seguente figura, -

viene anche indicato l’angoloϑ  di svergolamento tra la radice e il tip 

dell’ala- : 
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Fig. 2.49 Grafico per il calcolo del parametro npC
ϑ

Δ⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 [7] 

 

f

np

f

C

δα δ
Δ

⋅
 effetto della deflessione simmetrica dei flap; si ricava dalla seguente 

figura: 
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Fig. 2.50 Grafico per il calcolo del parametro 
f

np

f

C

δα δ
Δ

⋅
 [7] 

 

f fδα δ⋅  parametro di efficienza della portanza in due dimensioni (Fig.2.23) 

fδ  angolo di deflessione dei flap, in gradi 
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Da notare che nella valutazione del npWC  gli unici termini che dipendono dalla 

velocità sono x  e CL, i quali portano a una riduzione del termine npWC  

all’aumentare del numero di Mach. 

Al contrario, il contributo dovuto alla coda verticale tende ad aumentare con il 

Mach, fino a superare npWC  e quindi fino a rendere, nel complesso, positiva la 

derivata npC . 

Il contributo dovuto alla coda verticale è calcolato con la formula: 

 

( ) cos2 cos
V

n V ypV V
npV V V y

y V

C CZ l senC l Z sen C
b b C

β
β

β

α αα α
⋅⋅ − ⋅⎛ ⎞= − ⋅ ⋅ + ⋅ ⋅ =⎜ ⎟

⎝ ⎠
   (2.89) 

 

dove le distanze Vl  e VZ  sono state definite in figura 2.45. 

Questo è un coefficiente difficile da calcolare, anche a causa dell’elevato numero 

di variabili dalle quali dipende, tra cui in particolare y VC β , ZV e la posizione del 

centro aerodinamico della coda verticale (che dipende dalla scelta della center 

line) 
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2.3.3 Derivate di stabilità rispetto alla velocità angolare di 

imbardata r: Cyr, Clr, Cnr 

Calcolo del coefficiente Cyr [7] 
 

Il file di calcolo è calcolo_Cyr.m nella cartella Latfun. 

Questa è una delle derivate di minor importanza. Trascurando i contributi di ala e 

fusoliera la derivata viene calcolata con la formula: 

 

( )2 cos 2
Vyr yrV V V y n VC C l Z sen C C

b β βα α= − ⋅ ⋅ + ⋅ ⋅ = ⋅�      (2.90) 

 

dove le distanze Vl  e VZ  sono state definite in figura 2.45. 

La stima di questa derivata risente, in parte, di questa approssimazione, ma anche 

dell’aver trascurato gli effetti della pressione dinamica e della dipendenza dal 

coefficiente n VC β  e quindi dagli errori di valutazione commessi per il calcolo di 

tale coefficiente. 

Calcolo del coefficiente Clr [7] 

 

Il file di calcolo è calcolo_Clr.m nella cartella Latfun. 

La derivata viene approssimata come somma di due contributi: 

 

lr lrW lrVC C C= +         (2.91) 

 

Entrambi i termini dipendono dalla geometria dell’aereo e dal numero di Mach. 

Il contributo più importante è quello dovuto all’ala, e viene calcolato come 

somma di fattori parziali, dovuti alla portanza, all’ angolo di diedro Γ  dell’ala, 

allo svergolamento ϑ  e alla deflessione dei flap fδ  e viene scritto come: 
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0,
f

fL

lr lr lr lr
lrW L f

L fC M

C C C CC C
C δ

δ

ϑ α δ
ϑ α δ

=

⎛ ⎞⎛ ⎞ Δ Δ Δ⎛ ⎞ ⎛ ⎞ ⎜ ⎟= ⋅ + ⋅Γ + ⋅ + ⋅ ⋅⎜ ⎟ ⎜ ⎟ ⎜ ⎟ ⎜ ⎟Γ ⋅⎝ ⎠ ⎝ ⎠⎝ ⎠ ⎝ ⎠
     (2.92) 

dove 

0,L

lr

L C M

C
C

=

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 pendenza del coefficiente del momento di rollio dovuto ad r, a 

portanza nulla, calcolata con la formula: 

 

( )
( )

2 2
4 4

44
2

4 40, 0, 0

4

1 2cos tan
1

4cos 82 2cos
2cos tan

1
4cos 8

L L

c c

cclr lr

c cL LC M C M

c

A B AB
ABB ABC C

AC C
AB

= = =

− + Λ Λ
+ + ⋅

+ Λ+ Λ⎛ ⎞ ⎛ ⎞
= ⋅⎜ ⎟ ⎜ ⎟+ Λ Λ⎝ ⎠ ⎝ ⎠+ ⋅

+ Λ

 

              (2.93) 

con 

2 2
41 cos cB M= − Λ  

0, 0L

lr

L C M

C
C

= =

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

pendenza del coefficiente del momento di rollio dovuto ad r, a 

portanza nulla e a bassa velocità, che si ricava dalla seguente figura, 

in funzione dell’allungamento alare A, dell’angolo di freccia a un 

quarto della corda e del rapporto di rastremazione λ: 
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Fig. 2.51 Grafico per il calcolo del parametro 
0, 0L

lr

L C M

C
C

= =

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 [7] 

 

α  angolo di incidenza dell’ala 

LC  coefficiente di portanza dell’ala (o approssimativamente coefficiente di 

portanza totale del velivolo) 

lrCΔ
Γ

 incremento di lrC  dovuto al diedro Γ  (qui espresso in radianti), che si 

ricava dalla formula: 

 

4

4

sin1
12 4cos

clr

c

AC
A
π ΛΔ

= ⋅
Γ + Λ

       (2.94) 
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lrC
ϑ
Δ  incremento di lrC  dovuto allo svergolamento ϑ ; si ricava dalla 

seguente figura: 

 

 
 

Fig. 2.52 Grafico per il calcolo del parametro lrC
ϑ
Δ

 [7] 

 
ϑ  angolo di svergolamento dell’ala, espresso in gradi 
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f

lr

f

C

δα δ
Δ
⋅

 effetto della deflessione simmetrica dei flap, che si ricava dalla 

seguente figura: 

 

 

 
 

Fig. 2.53 Grafico per il calcolo del parametro 
f

lr

f

C

δα δ
Δ
⋅

 [7] 

 

f fδα δ⋅  parametro di efficienza della portanza in due dimensioni (Fig.2.23) 

fδ  angolo di deflessione dei flap, in gradi 

Il contributo dovuto alla coda verticale si calcola dalla formula: 
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( ) ( )cos2 cos
V

yr l VV V
lrV V V y

y V

C CZ l sen
C l Z sen C

b b C
β

β
β

α α
α α

⋅⋅ − ⋅
= − ⋅ ⋅ + ⋅ ⋅ ⋅ =     (2.95) 

 

dove le distanze Vl  e VZ  sono state definite in figura 2.45. 

Un possibile errore nella valutazione di questo coefficiente può derivare dall’aver 

trascurato il contributo dei piani di coda che, a causa dell’angolo di diedro 

negativo piuttosto elevato può invece non essere trascurabile. 

Altro errore può derivare dall’aver trascurato la presenza dei serbatoi in ala, così 

come delle gondole motore in ala, che possono contribuire ad un aumento 

dell’effetto portante, e quindi del valore effettivo dell’allungamento alare A. 

 

Calcolo del coefficiente Cnr [7] 

 

Il file di calcolo è calcolo_Cnr.m nella cartella Latfun. 

Trascurando i contributi della coda orizzontale e della fusoliera la derivata si può 

scrivere come somma di due termini: 

 

nr nrW nrVC C C= +         (2.96) 

 

Il contributo dell’ala viene valutato con la formula: 

 

2
02

0

nr nr
nrW L D

L D

C CC C C
C C

⎛ ⎞⎛ ⎞
= ⋅ + ⋅⎜ ⎟⎜ ⎟
⎝ ⎠ ⎝ ⎠

      (2.97) 

dove 

2
nr

L

C
C

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

  ricavato dalla seguente figura: 
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Fig. 2.54 Grafico per il calcolo del parametro 2
nr

L

C
C

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 [7] 
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0

nr

D

C
C

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 ricavato dalla seguente figura: 

 
 

Fig. 2.55 Grafico per il calcolo del parametro 
0

nr

D

C
C

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

 [7] 
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0DC  coefficiente di resistenza a portanza nulla, studiato nel par. 2.2.1 

 

Il termine nrWC  è influenzato principalmente dal 0DC , e rimane indipendente dal 

Mach, fintanto che il 0DC  rimane indipendente dal Mach. 

Il contributo della coda verticale vale: 

 

( )
2

2
2

2 cos 2
V

V

n V
nrV V V y

y

C
C l Z sen C

b C
β

β
β

α α= ⋅ ⋅ + ⋅ ⋅ = ⋅       (2.98) 

 

dove le distanze Vl  e VZ  sono state definite in figura 2.45. 

 

2.3.4 Derivate di controllo laterale: Clδa, Cnδa 

 

Viene trascurata la derivata relativa alla forza laterale y aC δ , perché usualmente 

considerata nulla. 

 

Calcolo del coefficiente Clδa [7] 

 

Il file di calcolo è calcolo_cldetaA_CndetaA.m nella cartella Latfun. 

La procedura da seguire per il calcolo della derivata è la seguente: 

1) si ricava dalla seguente figura il parametro del momento di rollio 

'lC
K

δβ ⋅⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

, valido per deflessioni antisimmetriche degli alettoni e per 

1fc
c
=  (cioè come se l’alettone interessasse tutta la coda dell’ala). 
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Tale parametro è funzione di A
k

β ⋅ , con 
( )
2

L M
C

k α

π β
= e di 

4( )ctg
arctgβ β

Λ
Λ = , parametro di comprimibilità legato alla freccia, e si 

ricava dalle seguenti figure: 

 

 
 

Fig. 2.56 Istruzioni per l’utilizzo della Figura 2.57 riportata di seguito [7] 

 

Da notare, come già descritto in precedenza, che le informazioni 

disponibili in letteratura circa le aperture ηi ed η0 mostrate in Fig.2.25 non 

sono esaustive. 
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Fig. 2.57 Grafico per il calcolo del parametro 
'lC

K
δβ ⋅⎛ ⎞

⎜ ⎟
⎝ ⎠

 [7] 
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2) '' l
l

CKC
K

δ
δ

β
β

⋅⎛ ⎞= ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠

           (2.99) 

 

3) per 1fc
c
≠  e per deflessioni antisimmetriche delle superfici di controllo si 

ha: 

 

 
( )
( )

' 'l
l l l

l

C
C C C

C
δ α

δ δ δ δ
δ δ

α= ⋅ = ⋅        (2.100) 

dove 

( ) 'l
l l theory

l theory

CC C K
C

δ
δ δα

δ

⎛ ⎞
= ⋅ ⋅⎜ ⎟⎜ ⎟
⎝ ⎠

        (2.101) 

con lo stesso metodo presentato per il flap e l’equilibratore, considerando 

in questo caso i parametri geometrici dell’alettone 

 

4) infine, l’effetto della deflessione differenziale delle superfici di controllo è 

messo in conto considerando separatamente le deflessioni dell’alettone 

destro e sinistro: 

 

'
Ll lC Cδ δ δα= ⋅  alettone sinistro      (2.102) 

'
Rl lR

C Cδ δ δα= ⋅  alettone destro       (2.103) 

 

e quindi 

 

a R Ll l lC C Cδ δ δ= +           (2.104) 
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Un causa di errore è senz’altro il fatto che i grafici utilizzati sono parametrizzati 

per valori discreti di λ, rapporto di rastremazione alare, e del parametro A
k

β ⋅ : il 

metodo usa il valore più vicino al valore reale del parametro, ma non il valore 

reale. 

 

Calcolo del coefficiente Cnδa [7] 

 

Per alettoni che si estendono fino al tip dell’ala questa derivata viene calcolata 

semplicemente con la formula: 

 

a an L lC K C Cδ δ= ⋅ ⋅       (2.105) 

con 

CL coefficiente di portanza calcolato con δa=0 ( L
WC
qS

= ) 

K fattore empirico definito nella seguente figura, in funzione di 
2
iy

b
, con yi 

coordinata di inizio dell’alettone e bw apertura alare: 
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Fig. 2.58 Grafico per il calcolo del parametro K [7] 
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Questa derivata dipende dalla precedente, e quindi risente delle approssimazioni fatte 

per il calcolo del l aC δ . 

Inoltre la costante K dipende dal rapporto di rastremazione λ dell’ala, 

dall’allungamento alare A e dalla distanza dalla center line del bordo interno 

dell’alettone: ma la costante K è nota nel grafico solo per valori discreti della 

rastremazione alare, per cui il suo calcolo e quello della derivata n aC δ  risentono della 

sua approssimazione. Il file di calcolo è calcolo_cldetaA_CndetaA.m nella cartella 

Latfun. 

 

2.3.5 Derivate di controllo direzionale: Cyδr, Clδr, Cnδr 

Calcolo del coefficiente Cyδr [7] 
 

Il file di calcolo per i successivi tre coefficienti Cyδr, Clδr e Cnδr è 

calcolo_CydetaR_CldetaR_CndetaR.m nella cartella Latfun. 

Questa derivata viene calcolata con la seguente espressione: 

 

( )
( ) ( ) 'L

l

l

C V
y r L V bC

C

SC C K K
S

δ
δ α δ

δ

α
α

α

⎡ ⎤
⎢ ⎥= − ⋅ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅
⎢ ⎥⎣ ⎦

    (2.106) 

 

dove la pendenza della curva di portanza L VC α  viene ricavata con la formula (2.3) 

sostituendo, all’allungamento alare A, l’allungamento effettivo AVeff ((2.67) e 

seguenti), mentre i termini 
( )
( ) ( )L

l

l

C
C

C

δ
δ

δ

α
α

α

⎡ ⎤
⎢ ⎥ ⋅
⎢ ⎥⎣ ⎦

, bK  e 'K  vengono ricavati nelle Fig. 

2.23-2.25-2.26-2.27 e 2.28. 
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La derivata dipende sensibilmente dal termine L VC α  calcolato per la y VC β  (2.63) e 

introduce quindi tutti gli errori precedentemente visti per il calcolo di questo 

coefficiente. 

Inoltre dipende direttamente dal rapporto tra superficie di coda verticale e 

superficie alare, mentre i parametri dipendono dal rapporto tra superficie del 

rudder e superficie di coda verticale. 

 

Calcolo del coefficiente Clδr [7] 

 

La derivata è calcolata con la formula: 

 

( )cos l VV V
l r y r y r

y V

CZ l sen
C C C

b C
β

δ δ δ
β

α α⋅ − ⋅
= ⋅ = ⋅     (2.107) 

dove le distanze Vl  e VZ  sono state definite in figura 2.45. 

La precisione con la quale si può calcolare questa derivata dipende sensibilmente 

dai risultati ottenuti per le derivate y rC δ  e y VC β . 

 

Calcolo del coefficiente Cnδr [7] 

 

La derivata è calcolata con la formula: 

 

( )cos n VV V
n r y r y r

y V

Cl Z sen
C C C

b C
β

δ δ δ
β

α α⋅ + ⋅
= − ⋅ = ⋅    (2.108) 

dove le distanze Vl  e VZ  sono state definite in figura 2.45. 

La precisione con la quale si può calcolare questa derivata dipende sensibilmente 

dai risultati ottenuti per la derivata y rC δ . 
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Capitolo 3 
 

3.1 Verifica dei livelli di approssimazione 
 

I metodi semiempirici di letteratura [7] e [8], descritti nel precedente Capitolo 2, 

sono stati applicati ai velivoli NT33A, DC9 e B747, in condizioni di volo diverse, 

per il calcolo dei relativi coefficienti aerodinamici. L’applicazione di detti metodi 

è stata possibile mediante il programma di calcolo, denominato 

“Flight_Derivative_Estimation”, scritto in linguaggio Matlab, le cui specifiche 

vengono fornite in Appendice 2. 

Nel presente capitolo vengono analizzati i risultati ottenuti dal programma, 

attraverso il confronto dei coefficienti aerodinamici calcolati con i rispettivi valori 

forniti in letteratura, per l’NT33A e per il B747, da [10] e, per il DC-9, con i dati 

sperimentali di galleria raccolti in [9]. 

La valutazione dell’errore commesso nel calcolo dei coefficienti attraverso uno 

dei metodi semiempirici studiati consente di mettere in relazione il risultato con le 

ipotesi di partenza (v. Paragrafo 2.1.1). 

Un confronto rigoroso e analitico mette, infatti, in evidenza le lacune 

nell’applicazione indiscriminata dei metodi semiempirici proposti ad aerei diversi 

nell’architettura ma soprattutto dissimili per quanto riguarda il comportamento 

aeroelastico. Si effettua, quindi, un confronto tra i tre velivoli, scelti 

rispettivamente come riferimento per modello di velivolo rigido (NT33A), per 

velivolo con flessibilità trascurabile (DC-9) o con comportamento aeroelastico 

particolarmente influente sulla dinamica del velivolo (B747). 

Il confronto dei valori calcolati con i valori di letteratura viene di seguito riportato 

in forma grafica, solo per le condizioni di bassa velocità, che sono quelle di 

interesse per il contesto in cui si inquadra il presente lavoro di tesi. 

Si omettono i coefficienti che hanno scarsa importanza per lo studio di bassa 

velocità, come DuC , LuC  e muC  ([11], [12]). 
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Per quanto riguarda i coefficienti già noti in letteratura si fa riferimento 

principalmente alla raccolta NTIS [10]: essa è un report NASA, che fornisce le 

derivate aerodinamiche dimensionali ed i relativi coefficienti, per un ristretto 

numero di velivoli, in diverse condizioni di volo. I coefficienti sono forniti in 

forma grafica, in funzione del Mach e della quota di volo (cui corrisponde anche 

una determinata incidenza). Per l’effettivo confronto tra dati calcolati e i dati di 

letteratura si effettua la digitalizzazione di tali grafici. 

La raccolta fornisce, inoltre, diversi parametri caratteristici dell’aereo 

particolarmente importanti per il calcolo dei coefficienti, tra cui: il trittico in scala 

del velivolo; i parametri geometrici di riferimento, quali la misura dell’apertura 

alare b, la superficie alare S e la misura della corda media aerodinamica c ; i 

parametri di massa, come il peso del velivolo al decollo, considerato costante per 

le altre condizioni di volo e la posizione del centro di gravità, in termini di 

percentuale della corda media aerodinamica; gli angoli di deflessione dei flap 

nelle condizioni di bassa velocità; il numero di Mach e la quota delle condizioni di 

volo per le quali vengono evidenziati sui grafici delle derivate aerodinamiche i 

punti con il numero della condizione di volo di riferimento. 

In certi casi la casa produttrice fornisce i dati relativi ai coefficienti dimensionali 

del velivolo. In particolare, per quanto riguarda il presente lavoro di tesi il 

riferimento [9] di bibliografia, disponibile presso il DIA, raccoglie i dati di 

letteratura riguardanti il DC-9. I coefficienti sono espressi in forma grafica, 

suddivisi in tre categorie: coefficienti longitudinali, coefficienti latero-direzionali 

e coefficienti riguardanti i comandi latero-direzionali. 

Ogni coefficiente è rappresentato, in funzione del Mach, in tre curve distinte: 

• il coefficiente calcolato per velivolo considerato senza coda (tail off) 

• il contributo dovuto all’effetto della coda -orizzontale o verticale a 

seconda che si tratti di un coefficiente longitudinale o latero-direzionale- 

(tail contribution) 

• il coefficiente del velivolo completo (airplane) 
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Per la maggior parte dei coefficienti le curve sono funzione dell’angolo di 

deflessione dei flap. 

Per quanto riguarda i coefficienti legati alla variazione di incidenza 

( , ,L m DC C Cα α α ) la ricostruzione dei coefficienti non è diretta, in quanto le 

informazioni sono legate a più grafici. 

Ad esempio per il calcolo di LC α  si valutano dai grafici disponibili in [9]: 

• wba , pendenza della curva 
TOL wbC α−  (contributo dovuto alla 

configurazione senza coda e in funzione dell’angolo di incidenza per la 

configurazione ala-corpo) 

• Ha , dalla formula di letteratura [22] H m H
H t

S ca C
S lα

⎛ ⎞⋅
= ⋅⎜ ⎟⋅⎝ ⎠

, usando il 

grafico m HC Mα −  

• ( )F
wb

ε δ
α
∂
∂

 ritardo di down wash rispetto all’incidenza in configurazione 

ala-corpo, dal grafico ( )F
wb

Mε δ
α
∂

−
∂

 

per cui LC α  si ricava dalla formula: 

1 1H H
L wb

wb wb

a SC a
a Sα

ε
α

⎡ ⎤⎛ ⎞∂
= ⋅ + ⋅ −⎢ ⎥⎜ ⎟∂⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦

         (3.1) 

 

Nel presente lavoro il calcolo del LC α  non è stato effettuato, benché sia stata 

esposta la procedura teorica, legata ai grafici disponibili in letteratura [9], per 

ricavarlo. 

Il coefficiente 
eLC δ viene ricavato tramite il 

emC δ : 

e e

h
m L

lC C
cδ δ

⎛ ⎞= − ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠

          (3.2) 

con 
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hl  distanza sull'asse x tra i centri aerodinamici di ala e coda orizzontale [m] 

(Fig.2.1) 

c  corda media aerodinamica dell’ala [m] 

Nonostante la difficoltà nel ricavare questi coefficienti da più grafici, come 

descritto, la [9] è l’unica fonte disponibile per il confronto dei dati calcolati per il 

DC-9. 

Anche per i grafici sperimentali del DC-9 è stata effettuata la digitalizzazione dei 

valori corrispondenti a determinate condizioni di volo, per fare il confronto con i 

valori calcolati. 

Se per alcuni velivoli non è possibile il confronto con valori di letteratura, si può 

ricorrere al confronto con i valori ottenuti, per gli stessi coefficienti, con altri 

codici di calcolo, già implementati e usati a livello didattico o per la creazione di 

simulatori di volo. 

Tra questi citiamo il file Stability And Control Derivatives (SAD) Creator [21], 

disponibile al sito internet http://aerosim.calpoly.edu/SAD_creator.htm, basato 

anch’esso sui metodi semiempirici del Roskam [7], elaborati con opportune 

semplificazioni. I limiti di applicabilità di questo codice di calcolo sono la 

categoria dei velivoli convenzionali, con singola superficie di coda orizzontale, 

senza angolo di diedro, con freccia al bordo d’attacco dell’ala ΛLE < 60°, con 

unica superficie di coda verticale e in volo subsonico. 

Si ritiene opportuno sottolineare che, in questo caso, la verifica dei valori calcolati 

del coefficiente in esame è di altra natura, rispetto al confronto con il dato di 

letteratura, ottenuto con prove di galleria; ma ciò può essere d’ausilio per quei 

velivoli non contemplati nelle raccolte di letteratura, e per i quali non c’è 

alternativa che un confronto diretto tra metodi differenti di calcolo. 

 

Lo stesso tipo di considerazione può essere fatto nel confronto tra i valori dei 

coefficienti ottenuti nel presente lavoro e gli analoghi coefficienti ottenuti nei 

precedenti lavori di tesi: sebbene i metodi di letteratura per la scrittura dei 
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programmi di calcolo siano di massima gli stessi, nel presente lavoro sono stati 

introdotti metodi alternativi per il calcolo della posizione del punto neutro, per il 

calcolo della polare del velivolo, formule semiempiriche per il calcolo della 

sezione media trasversale e della sezione di fusoliera per la transizione del flusso 

da laminare a turbolento, nonché un modello semplificato della distribuzione delle 

masse. Questo lavoro di ricerca mirava a cercare metodi che riducessero il più 

possibile il numero e la complessità di dati geometrici necessari in ingresso nel 

programma di calcolo. Si vuole valutare, infatti, il compromesso tra accuratezza 

dei risultati ottenuti e livello di dettaglio dei dati iniziali che è necessario 

conoscere, per l’applicazione dei metodi studiati. 

 

3.2 Risultati per i velivoli NT33A, DC9 e B747 

 

Prima di fare un’analisi critica dei risultati ottenuti, è opportuno sottolineare –dato 

l’elevato numero di variabili che concorrono alla determinazione delle derivate 

aerodinamiche–come non sia facile individuare le variabili responsabili degli 

scostamenti tra risultati ottenuti dal calcolo e valori di letteratura. 

Il metodo di calcolo è stato applicato innanzitutto al velivolo NT33A, addestratore 

ad ala dritta, con serbatoi in ala. Se ne riporta di seguito il trittico, riportato in [10] 

e utilizzato per la valutazione delle grandezze geometriche necessarie. 

Particolare attenzione è stata rivolta all’esempio dell’NT33A, che è servito per le 

prime applicazioni del programma di calcolo e per la verifica del metodo di 

lavoro: 

• rilevazione dei dati necessari dal trittico 

• creazione dei file dati 

• comprensione del peso dei vari termini all’interno delle singole derivate. 

La scelta di questo velivolo per le fasi preliminari di analisi del metodo di calcolo 

è legata alla geometria molto semplice della sua ala e alle dimensioni ridotte. 
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Può inoltre essere considerato un velivolo rigido e quindi l’aver trascurato in 

generale l’elasticità delle strutture non risulta per esso un’approssimazione. 

 

 

 

 
Fig. 3.1 Trittico dell’ NT33A 

 

Per questo aereo diverse sono le difficoltà incontrate nell’interpretazione della sua 

geometria, data la presenza di: 

 

• motori in fusoliera, che rendono non chiara la forma della sezione 

trasversale di fusoliera 

• i serbatoi in ala, che idealmente aumentano l’allungamento alare, 

contribuendo alla portanza dell’ala 
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Il metodo di calcolo è stato applicato al velivolo DC9, velivolo da trasporto civile, 

con ala a freccia e motori in coda. Se ne riporta di seguito il trittico, reperito dal 

sito Boeing [23] e utilizzato per la valutazione delle grandezze geometriche. 

 

 
 

 

 
 
 
 
 

Fig. 3.2 Trittico del DC9 
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Il DC9 non può essere considerato un velivolo rigido e quindi l’aver trascurato in 

generale l’elasticità delle strutture risulta per esso un’approssimazione, che in 

parte incide nel calcolo dei coefficienti. 

Nello studio del DC-9, rispetto all’esempio dell’NT33A, si nota la forma molto 

regolare della fusoliera, con la center line scelta come l’asse ideale della fusoliera 

stessa. Le ali non presentano una geometria complicata. 

Particolarità del DC9 sono i motori in fusoliera. 

Il trittico non fornisce, invece, informazioni sufficientemente chiare per quel che 

riguarda gli ipersostentatori. 

Il metodo di calcolo è stato applicato, infine, al velivolo B747, velivolo da 

trasporto civile, con ala a freccia e quattro motori in ala. Se ne riporta di seguito il 

trittico, riportato nell’NTIS [10] e utilizzato per la valutazione delle grandezze 

geometriche. 

 
 

Fig. 3.3 Trittico del B747 
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Il B747 non può essere considerato come un velivolo rigido e quindi l’aver 

trascurato in generale l’elasticità delle strutture risulta per esso 

un’approssimazione, che incide nel calcolo dei coefficienti. Nella raccolta NTIS 

viene riportata per il B747 la dizione Flexiable, che evidenzia il comportamento 

altamente elastico della struttura del velivolo. L’applicazione dei metodi 

semiempirici studiati, con le relative semplificazioni del modello dinamico e 

strutturale sono quindi fortemente in contrasto con la reale dinamica del velivolo. 

Nello studio del B747, rispetto all’esempio dell’NT33A, si nota la forma 

sufficientemente regolare della fusoliera, con la center line scelta come l’asse 

ideale della fusoliera stessa. Le ali non presentano una geometria complicata. I 

quattro motori, a differenza del DC9, sono posti in ala. 

Il trittico non fornisce informazioni sufficientemente chiare per quel che riguarda 

gli ipersostentatori. 
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3.3 Condizioni di volo 

 

Le condizioni di volo analizzate per l’NT33A, per il DC9 e per il B747 sono 

riportate nelle seguenti tabelle:

 
c.v. 2 3 4 

h (m) SL SL SL 

Mach .242 .400 .700 

W(Kg) 6965 6965 6965 

CGX
c

 0.25 0.25 0.25 

δF - -  

Tab. 3.1 Condizioni di volo dell’NT33A 

 
c.v. 2 3 4 

h (m) SL SL SL 

Mach .249 .450 .650 

W(Kg) 285763 285763 285763 

CGX
c

 0.25 0.25 0.25 

δF  -  

Tab. 3.3 Condizioni di volo del B747 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
c.v. 2 3 4 

h (m) SL SL SL 

Mach .25 .45 .65 

W(Kg) 44789 44789 44789 

CGX
c

 0.25 0.25 0.25 

δF  -  

Tab. 3.2 Condizioni di volo del DC9 
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3.4 Piano longitudinale 

 

Il coefficiente CLα 
 

Molta attenzione va posta nella valutazione del CLα, poiché questo coefficiente 

contribuisce direttamente al calcolo di CDα e di Cmα. 

 

 
 

Fig. 3.4 Confronto tra CLα calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per l’NT33A si ottengono dei risultati generalmente abbastanza accettabili, con 

una sottostima dell’ordine del 8,3-16 %. 

L’errore è quasi costante per le tre condizioni di volo illustrate. Da notare inoltre 

che l’errore, se pur contenuto, tende ad aumentare all’aumentare del Mach nella 

c.v.4. Si può ipotizzare la dipendenza di questo errore dalla scelta 

dell’allungamento alare troppo basso, che non tiene conto dell’effetto portante dei 

serbatoi esterni in ala. 
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Particolare attenzione va posta nella condizione di volo 5 (Tab. A1.4 - Appendice 

1), per la quale si raggiunge l’errore massimo, con una sovrastima del 31% circa: 

è una condizione di volo ad elevata incidenza, per la quale l’errore si allontana dai 

valori medi delle altre condizioni. 

Si può notare, inoltre, come proprio il valore calcolato per la condizione di volo 5 

sembri allineato con i valori ottenuti per le condizioni di volo della curva Sea 

Level, come se il coefficiente fosse indipendente dalla quota: ciò rispecchia 

l’ipotesi fatta, che l’effetto della pressione dinamica sia trascurabile 

Per il DC-9 questa derivata non ha valori di riferimento di letteratura. 

 

 
 

Fig. 3.5 Confronto tra CLα calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per il B747 si ha un errore molto contenuto per la condizione di volo 3, a Mach 

0.45, con una sovrastima del 14,74%. L’errore in sovrastima aumenta fino al 

33,13% all’aumentare del Mach, nella c.v. 4. 

L’incremento dell’errore per la c.v. 4 sottolinea che nel caso del B747 l’effetto 

della pressione dinamica non è trascurabile. L’aver trascurato l’elasticità della 
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struttura e le condizioni di trim potrebbe comportare anche la variazione del 

valore di alcuni parametri geometrici come hH ed lH descritti in figura 2.1. 

Da notare che per questo velivolo le condizioni di volo analizzate hanno il numero 

di Mach non al di sotto di 0.45, in quanto i valori di riferimento di letteratura non 

sono disponibili per le condizioni di volo 1 e 2, aventi rispettivamente Mach 0.198 

e 0.249. 



Capitolo 3 – Verifica dei livelli di approssimazione 
 

 131

Il coefficiente CDα 

 

La derivata è stata stimata assumendo per la polare del velivolo la forma classica 

 
2

L
D D0

CC  = C  +  
A·eπ ⋅

         (3.3) 

 

con l’ipotesi che la resistenza parassita CD0 non vari con l’angolo di attacco α. 

Tale ipotesi è accettabile, in prima approssimazione, data la difficoltà di stima di 

questo contributo. 

 
 

Fig. 3.6 Confronto tra CDα calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per l’NT33A l’errore percentuale è compreso tra -13 e il +2% circa. Condizione di 

volo anomala è la c.v.5, per la quale l’errore sale a circa il -23%; tale anomalia è 

già stata riscontrata nell’analisi di CLα ed dovuta all’elevata incidenza di volo. 

Da notare che nel calcolo è stata trascurata la variazione del CD0 con il Mach. 
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Per il DC-9 questa derivata non ha valori di riferimento di letteratura. 

 
 

 Fig. 3.7 Confronto tra CDα calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per il B747 si riscontra un errore compreso tra il -8,62% e il +298,96% nella 

condizione di volo 4 a Mach 0.45. Un errore così elevato è riconducibile alla non 

adeguatezza dei metodi di calcolo semiempirici studiati e alle relative 

semplificazioni (CD0 indipendente dal Mach, incidenza piccola) e al valore 

dell’allungamento alare scelto troppo basso, che ha condotto quindi anche ad 

un’errata valutazione del coefficiente di Oswald e. 

Da notare, però, che in termini matematici l’ordine di grandezza del coefficiente è 

stato rispettato (data la scarsa importanza relativa di questo coefficiente nella 

simulazione della dinamica del velivolo, un errore del genere, se pur molto 

elevato può essere accettato). 
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Il coefficiente Cmα 

 

 
 

Fig. 3.8 Confronto tra Cmα calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per l’NT33A il risultato della stima è affetto da un errore compreso tra il -19,97  

e il -32,62%, molto buono per la maggior parte delle condizioni di volo: il 

risultato dipende dall’utilizzo, nel programma di calcolo relativo a questo 

coefficiente, punto_neutro_ESDU_NUOVO.m, del valore sperimentale di CLα, per 

evitare la propagazione dell’errore. 

L’errore è probabilmente dovuto alla scelta della posizione un po’ troppo arretrata 

del baricentro del velivolo. Infatti, la posizione del baricentro del velivolo è stata 

considerata come dato di letteratura, e all’incirca per tutti gli aerei posta al 25% 

della corda media aerodinamica dell’ala. 

I valori di Cmα ottenuti sembrano sufficientemente attendibili: è in effetti stata 

fatta una ricerca accurata di un metodo di calcolo preciso, tra i molti disponibili, 

che dia effettivamente risultati molto vicini a quelli di letteratura. 
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Nonostante questo in generale il metodo proposto per il calcolo di questa derivata, 

se pur semplice, può essere affetto da molti errori: 

• lettura dei valori all’uscita dei carpet diagram delle figure 2.15, 2.16, 2.18 

e 2.19, con la necessaria doppia interpolazione sulle due coordinate in 

ingresso 

• è inoltre caratterizzata dalla presenza nella stessa formula per il calcolo 

della posizione del centro aerodinamico 2.32 di molti parametri, le cui 

incertezze di calcolo si sommano, con un valore finale impreciso 

• la posizione del centro di gravità è stata assunta come dato standard al 

25% della corda aerodinamica 

 

 
Fig. 3.9 Confronto tra Cmα calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 

 

Per il B747 i valori ottenuti non sono molto soddisfacenti, in quanto hanno errori 

percentuali rispetto ai valori di letteratura molto elevati, compresi tra il +412,91 e 

il +704,09% per le due condizioni di volo considerate. 

Per il DC-9 questa derivata non ha valori di riferimento di letteratura. 
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Il coefficiente Cmq 

 

 
 

Fig. 3.10 Confronto tra Cmq calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per l’NT33A nelle condizioni di volo 3 e 4 si ha una leggera sovrastima, 

contenuta entro il 10% di errore percentuale. La condizione di volo 2 presenta 

invece una sottostima del 22% circa. 

Il contributo del Cmq dovuto all’ala dipende direttamente dalla differenza nWh h− , 

la cui precisione è ancora una volta legata alla valutazione della posizione dl 

centro aerodinamico in ala e alla posizione del centro di gravità. 

Inoltre ci può essere una non precisa valutazione della lunghezza XH, distanza tra 

centro di gravità del velivolo e centro aerodinamico della coda orizzontale 

(Fig.2.3) e la SH, superficie dei piani di coda orizzontali. Tali grandezze sono 

abbastanza semplici da identificare ma, calcolate con alcune ipotesi 

semplificative, possono modificare nel calcolo del coefficiente il peso relativo dei 

diversi contributi. 
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Fig. 3.11 Confronto tra Cmq calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il DC 9 si ha un errore in sottostima compreso tra il -175 e il -307% circa. Si 

nota inoltre che dal calcolo effettuato i valori del coefficiente nelle tre condizioni 

di volo di bassa velocità sembrano allineate, al contrario dei valori di letteratura. 

In questo caso l’errore è legato sia al contributo della coda, che assume in tutte le 

condizioni di volo un valore troppo elevato, probabilmente legato a una non 

corretta valutazione del volume di coda. 
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Fig. 3.12 Confronto tra Cmq calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il B747 l’errore è elevato, con una sovrastima di circa 300%. L’errore è 

dovuto anche in questo caso al contributo della coda, con un influenza molto 

marcata del fattore geometrico hnt, distanza del LE della corda media 

aerodinamica dell'ala dal centro aerodinamico del piano di coda orizzontale. In 

questo caso l’errore non è accettabile, dato l’ordine di grandezza del coefficiente. 

 

Il coefficiente CLq 

 

Per l’NT33A e per il B747 questa derivata non ha valori di riferimento di 

letteratura. Per il DC-9 i valori presentano una sovrastima, quasi costante per le 

condizioni di volo 3 e 4, con valori intorno al 27%. La condizione di volo 2, al 

contrario presenta una sottostima dell’11% circa. Il calcolo è comunque 

relativamente semplice e comporta gli stessi problemi legati all’XH e all’SH esposti 

nella derivata precedente. 



Capitolo 3 – Verifica dei livelli di approssimazione 
 

 138

 

 

 
Fig. 3.13 Confronto tra CLq calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità



Capitolo 3 – Verifica dei livelli di approssimazione 
 

 139

Il coefficiente LC α&  

 

 

 
Fig. 3.14 Confronto tra LC α&  calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il DC-9 si ottengono degli errori, in sottostima o in sovrastima, molto 

contenuti, compresi tra il -23 e il +28%, nonostante il metodo del Roskam [7] sia 

consigliato solo per ali triangolari. 

Il calcolo è comunque relativamente semplice e comporta gli stessi problemi 

legati all’XH, all’SH e al 
wb

ε
α
∂
∂

 già esposti nelle derivate precedenti. 

Per l’NT33A e per il B747questa derivata non ha valori di riferimento di 

letteratura. 
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Il coefficiente mC α&  

 

 
 

Fig. 3.15 Confronto tra mC α&  calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per l’NT33A gli errori sono tutti abbastanza contenuti, per le condizioni di volo 2 

e 3, dell’ordine di poche unità percentuali. L’errore nella condizione di volo 4 è 

pari al -41,19%, ma come si può notare nella precedente figura i valori sembrano 

quasi coincidenti, dato l’ordine di grandezza molto piccolo del coefficiente (10-3). 

Si ottiene quindi una stima molto buona. 
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Fig. 3.16 Confronto tra mC α&  calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il DC-9 si ottengono valori del coefficiente con una sovrastima compresa tra il 

36 e il 125%. 

Si ha una sovrastima in tutte le condizioni di volo studiate, dovuta, probabilmente, 

a una non precisa valutazione della lunghezza XH, distanza tra centro di gravità del 

velivolo e centro aerodinamico della coda orizzontale, dalla quale questo 

coefficiente ha una dipendenza quadratica. 

Da considerare, inoltre, le difficoltà di valutazione di d
d
ε
α

, SH. 
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Fig. 3.17 Confronto tra mC α&  calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il B747 si ha una sovrastima abbastanza accentuata, di circa 300%. L’errore 

riscontrato è legato agli stessi fattori geometrici descritti per il DC9, con 

un’amplificazione dell’effetto legato alle maggiori dimensioni del B747 rispetto al 

DC9, con una conseguente maggior ripercussione dell’errore. 

 

Il coefficiente CLδe 

 

L’errore è probabilmente legati all’elevato numero di parametri empirici necessari 

per il calcolo di questo coefficiente e alla difficoltà di ricavare, dal trittico dei 

velivoli studiati, informazioni precise sull’equilibratore. 
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Fig. 3.18 Confronto tra CLδe calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per l’NT33A si ha una stima molto buona, con errori percentuali – in sottostima e 

in sovrastima - entro il 10%, con i valori più elevati per le condizioni di volo2 e 4, 

per le quali i punti dei due grafici, calcolato e sperimentale, divergono. 

Per il DC9 questa derivata non ha valori di riferimento di letteratura. 

Per il B747 si ha una leggera sottostima, al di sotto del 44% di errore percentuale. 

Il valore ottenuto è però molto buono dato l’ordine di grandezza molto piccolo del 

coefficiente, come mostrato nella figura seguente. 
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Fig. 3.19 Confronto tra CLδe calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Il coefficiente Cmδe 

 
Fig. 3.20 Confronto tra Cmδe calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 
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Per l’NT33A gli errori si attenuano verso la condizione di volo 2, con una 

sottostima del -14%, ma sono molto contenuti in tutte le condizioni di volo 

studiate, con un errore percentuale in sottostima sempre al di sotto del 30% circa. 

 

 
 

Fig. 3.21 Confronto tra Cmδe calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il DC9 il comportamento è contrario rispetto all’NT33A. L’errore aumenta 

all’aumentare del Mach, per cui verso la condizione di volo 4 a Mach 0,45, con 

una sottostima del -40% circa. Gli errori sono abbastanza contenuti, ma 

dipendono dalla propagazione dell’errore del CLδe e sono legati inoltre alla 

dipendenza del coefficiente dal volume di coda, che comprende le grandezze 

sopra nominate SH ed lH. 
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Fig. 3.22 Confronto tra Cmδe calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il B747 l’errore non aumenta molto rispetto a quello del CLδe, ma è legato alle 

stesse grandezze geometriche SH ed lH descritte per il DC9. 
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3.5 Piano latero-direzionale 
 

Il coefficiente Cyβ 

 

 
 

Fig. 3.23 Confronto tra Cyβ calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per l’NT33A si ottengono degli errori percentuali compresi tra -0,32%% e 8% 

circa, quindi molto buoni. 

Bisogna porre molta cura nella stima e nella rilevazione di grandezze quali SV, 

superficie di coda verticale - legata all’incertezza della scelta della center line, 

come spiegato precedentemente – e dell’S0, area della sezione trasversale di 

fusoliera nel punto in cui il flusso cessa di essere potenziale, calcolata con la 

formula (2.64) 

Da tener presente che la Sv non è legata solo alla scelta della center line, ma anche 

alla forma dei piani orizzontali di coda: se sono inclinati rispetto al piano 

orizzontale Xbody-Ybody dell’aereo creano una superficie verticale aggiuntiva. 

Anche la fusoliera, a seconda della sua forma all’altezza della coda, sia sopra che 
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sotto la center line, può dare contributo alla superficie verticale considerata nel 

calcolo della derivata Cyβ. In particolare per il DC-9 possono influenzare questo 

coefficiente i motori posti in fusoliera. 

La diminuzione dell’errore all’aumentare della velocità e della quota è dovuta 

probabilmente agli effetti di interferenza tra fusoliera, coda verticale ed 

orizzontale. 

 
 

Fig. 3.24 Confronto tra Cyβ calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per il DC-9 si ha in generale una sovrastima all’incirca costante (30%) per le tre 

condizioni di volo analizzate, dovuta anche all’elevato numero di parametri 

empirici legati a questo coefficiente. 

E’ una stima molto buona, da apprezzare data la rilevante importanza di questa 

derivata: infatti il Cyβ concorre alla valutazione di molte altre derivate del piano 

latero-direzionale. 
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Fig. 3.25 Confronto tra Cyβ calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per il B747, come per il DC9 si ha una sottostima quasi costante e pari anche in 

questo caso a circa il 50%. L’errore è legato agli stessi fattori descritti per il DC9. 

In generale questa derivata viene stimata molto bene. Fanno eccezione quegli 

aerei che hanno una geometria particolare (vedi Phantom [4]) 
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Il coefficiente Clβ 

 

 

 
Fig. 3.26 Confronto tra Clβ calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 

 

Per l’NT33A si è ottenuto un errore percentuale compreso tra -10% e 60%, a parte 

le condizioni di volo 4 e 7, per le quali si arriva a un errore prossimo al 120%, per 

cui il valore calcolato è doppio di quello sperimentale. 

La sovrastima nelle suddette condizioni di volo, e soprattutto nella 7, condizione 

di alta velocità, è dovuta al non aver considerato gli effetti aeroelastico e alla di 

valutazione dei fattori di compressibilità MK Λ  e MK Γ , dovuti rispettivamente alla 

freccia al c/2 e all’angolo di diedro dell’ala. 

Inoltre questa derivata dipende da grandezze come XV, distanza longitudinale tra 

centro di gravità e centro aerodinamico della coda verticale, e ZV che dipendono 

dalla scelta della center line e dal calcolo della posizione del centro aerodinamico 

in coda verticale (il calcolo è differente se esso è stato calcolato scegliendo la 

corda alla radice sulla center line o proprio alla radice della oda verticale). 
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La presenza di molti parametri geometrici, della quota e del Mach rende 

comunque difficile capire da cosa dipenda esattamente l’errore. 

 

 
 

Fig. 3.27 Schema per ricavare XV (in figura indicato come lV) e ZV 
 
 

 

 
Fig. 3.28 Confronto tra Clβ calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 

 

Per il DC-9 questo coefficiente viene stimato con un errore compreso tra il -66% 

della condizione di volo 2 e il +102% della condizione di volo 4. Per questo 
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coefficiente c’è un’alternanza tra sottostima e sovrastima, ma l’errore diminuisce 

con la quota. Inoltre il metodo usato è corretto per ali a freccia 

 

 

 
Fig. 3.29 Confronto tra Clβ calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 

 

Per il B747 la stima di questo coefficiente è molto buona, con una leggera 

sovrastima al di sotto del 20%. I fattori cui prestare attenzione nel calcolo sono i 

molteplici parametri geometrici già descritti per l’NT33A e per il DC9. 

 

Il coefficiente Cnβ 

 

Questo coefficiente è dato da una componente positiva 
VyC β , che tiene conto degli 

effetti della coda e una componente negativa 
BnC β , che tiene conto della fusoliera. 

Questo fa pensare che l’errore può essere dovuto all’aver trascurato la presenza 

dei motori in fusoliera, il cui effetto è da aggiungersi a quelli della fusoliera 
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stessa. Anche in questo caso molto dipende dalla valutazione delle grandezze XV, 

ZV mostrate nella figura precedente e dalla propagazione dell’errore di Cyβ. 

Inoltre, anche qui, c’è l’incertezza di valutazione su un parametro geometrico: 

Sbs, area della proiezione laterale della fusoliera, calcolata con la formula (2.77). 

In generale per aerei di questa categoria il coefficiente Cnβ è sempre sottostimato. 

Fa eccezione quindi il risultato ottenuto per il B747. 

 

 
 

Fig. 3.30 Confronto tra Cnβ calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per l’NT33A l’errore percentuale è variabile, tra sovrastima e sottostima, con 

valori compresi tra 15% e -18% circa; con sottostima, alle diverse quote, sempre 

corrispondente alle condizioni di alta velocità, ma che non supera il -22%. 
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Fig. 3.31 Confronto tra Cnβ calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

La stima del coefficiente per il DC-9 non è particolarmente buona, con una 

sovrastima per tutte le condizioni di volo di circa il 40%. L’ordine di grandezza 

dell’errore non denota un’assoluta inadeguatezza del metodo di calcolo; esso può 

essere legato ai fattori descritti, che possono essere stati mal valutati, come già 

discusso in molte delle precedenti derivate. 

Si nota che l’errore non è legato alla velocità, quindi gli effetti dell’aeroelasticità 

sono limitati. 
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Fig. 3.32 Confronto tra Cnβ calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

Per il B747 si ha una sovrastima quasi costante per le due condizioni di volo 

studiate, pari a un errore percentuale di circa 60%. 

Il coefficiente Cyp 

.  

Fig. 3.33 Confronto tra Cyp calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
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Per il DC-9 la stima di questo coefficiente non è particolarmente buona con una 

sottostima compresa tra il -74 e il -94%; l’errore è legato alla stima dalle variabili 

geometriche sopraccitate XV e ZV e dalla derivata Cyβ (solo il contributo dovuto 

alla coda verticale). 

Questa è una di quelle derivate per le quali il metodo di calcolo suggerisce una 

formula non particolarmente complessa e che non dipende da parametri empirici. 

Con prove di valutazione più accurate di XV e ZV si potrebbe quindi riuscire a 

ottenere dei risultati più vicini a quelli di letteratura, come ottenuto in precedenti 

lavori [3] e [4]. 

Per l’NT33A e per il B747non si hanno valori di letteratura di confronto. 

 

Il coefficiente Clp 

 

Parte della derivata dipende dalla derivata Cyβ (solo il contributo dovuto alla coda 

verticale), dalle grandezze ZV e SH, ma in questo caso il loro peso è meno 

importante; il contributo più importante è invece legato all’ala, i cui dati sono di 

più facile lettura. E’ una derivata in cui predomina il contributo dell’ala, la cui 

superficie è disponibile in letteratura o facilmente calcolabile, mentre i contributi 

dei piani di coda hanno un’importanza minore. Questo fa si che il coefficiente 

dipenda da un numero limitato di parametri, tra cui in Mach, tutti facilmente 

calcolabili. 
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Fig. 3.34 Confronto tra Clp calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per l’NT33A errore percentuale è compreso tra -20% e -28%. 
 

 

 
Fig. 3.35 Confronto tra Clp calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
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Per il DC-9 si ottiene una sovrastima con valori compresi tra il 9 e il 20% circa. 

La stima è quindi abbastanza buona.  

Gli errori sono legati al non aver considerato per il DC-9 la presenza dei motori in 

fusoliera e del modo in cui vi sono attaccati, o per l’NT33A i serbatoi e i motori in 

ala. Infatti, agli effetti del rollio, questi oggetti possono essere considerati come 

un ampliamento della superficie alare.  

 
 

Fig. 3.36 Confronto tra Clp calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per il B747 si ottiene una stima peggiore, con una sovrastima compresa tra il 70 e 

il 118%. Ma il valore del coefficiente, dell’ordine di 10-1, potrebbe rendere 

accettabile anche una stima del genere. 

Il metodo proposto offre allora per questa derivata dei risultati buoni. 
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Il coefficiente Cnp 

 

 
Fig. 3.37 Confronto tra Cnp calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

Per l’NT33A si hanno errori percentuali molto alti, dell’ordine di 400% circa e 

oltre. Inoltre il dato è difficilmente attendibile, data la continua oscillazione tra 

sottostima e sovrastima, a tutte le quote. 

 
Fig. 3.38 Confronto tra Cnp calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 
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Per il DC-9, come in generale per altri velivoli della stessa categoria e non (vedi 

NT33A), questa derivata presenta molte difficoltà di calcolo e risultati lontani 

dalla realtà, con una sottostima variabile dal -500& al -130% circa. 

Questo risultato è legato alla difficoltà del metodo di calcolo proposto e alla sua 

dipendenza da un alto numero di variabili e di parametri empirici. 

Evidente è la dipendenza dalla derivata Cyβ (solo il contributo dovuto alla coda 

verticale), dalle grandezze geometriche XV e ZV - quindi dalla posizione del 

centro aerodinamico della coda verticale, che per il DC-9 non ha tenuto conto né 

dei motori posti poco più avanti della coda, né della posizione della coda 

orizzontale – coda a T-) - ma anche da grandezze come lo svergolamento ϑ  

dell’ala che, come si è detto, non è tra i dati noti forniti per l’aereo ed è molto 

difficile da calcolare dal trittico. 

L’errore poi si accentua fortemente in condizione di alta incidenza (c.v.2). Quindi 

si ha anche una dipendenza dall’angolo di incidenza e dal CL. 

 
 

Fig. 3.39 Confronto tra Cnp calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 
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Anche per il B747 non si ottengono buoni risultati, con una continua oscillazione 

senza un criterio portante tra sottostima e sovrastima, con errori che arrivano 

anche al +200%, come nella condizione di volo 4. 

Questa valutazione fa pensare che il metodo proposto per il calcolo del Cnp sia 

assolutamente inadeguato. 

 

Il coefficiente Cyr 

 
 

Fig. 3.40 Confronto tra Cyr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per il DC-9 questo coefficiente viene stimato con un errore quasi costante in 

sottostima del 70% circa, senza evidenziare una particolare dipendenza dalla 

quota e dalla velocità. 

Il calcolo è semplice e legato ancora una volta alle grandezze geometriche XV e 

ZV, e dalla derivata Cyβ (solo il contributo dovuto alla coda verticale). 

L’errore deriva dal fatto che si è trascurata l’influenza della pressione dinamica. In 

misura minore dipende dall’aver tenuto conto, nel calcolo, solo del contributo 
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della coda verticale e che questo contributo dipende dal Cyβ e quindi dal suo 

errore. 

Per l’NT33A e per il B747 non ci sono valori di letteratura di confronto per questa 

derivata. 

 

Il coefficiente Clr 

 

 

 
Fig. 3.41 Confronto tra Clr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 

 

Per l’NT33A l’errore percentuale è compreso tra -3,9 e -98% circa. Per questo 

velivolo l’errore è anche legato all’aver trascurato la presenza dei serbatoi in ala, 

che contribuiscono ad aumentare l’allungamento alare effettivo. 

In modo particolare la derivata consiste di due contributi, uno dovuto all’ala e 

l’altro dovuto alla coda. Entrambi i contributi dipendono dal Mach e dalla 

geometria dell’aereo. In particolare, la stima del contributo dovuto alla coda 

verticale non presenta difficoltà di calcolo, ed è quindi un valore abbastanza 
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accurato. Evidente, per la parte relativa alla coda verticale è infatti la dipendenza 

dalle grandezze geometriche XV e ZV e dalla derivata CyβV.  

Il contributo dell’ala, invece, è legato a molti fattori empirici,  ricavabili dai 

grafici del Roskam [7], e quindi valutati con un certo errore. 

Inoltre il contributo dell’ala dipende dagli angoli di diedro e di svergolamento 

dell’ala, non sempre facilmente valutabili dal trittico. 

Si nota che l’errore aumenta molto all’aumentar di quota e velocità, poiché il 

coefficiente introdotto per tener conto della comprimibilità ha un valore troppo 

elevato. 

Per altri aerei, come valutato in altri lavori [4] e [3], questo coefficiente dipende 

fortemente dalle condizioni di deflessione dello stabilizzatore: quando lo 

stabilizzatore è retratto il metodo di calcolo porta a buoni risultati, anche ad alte 

velocità. 

 
 

Fig. 3.42 Confronto tra Clr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per il DC-9 la stima di questo coefficiente non è molto buona, e presenta un errore 

percentuale in sovrastima e in sottostima compreso tra il +350% circa e il -98%. 
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Fig. 3.43 Confronto tra Clr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per il B747 si ha una sovrastima in entrambe le condizioni di volo studiate con 

valori compresi tra il 69 e il 65%. 

 

Il coefficiente Cnr 

 

Il principale contributo di questa derivata è dato dalla coda verticale; il contributo 

dell’ala è di due ordini di grandezza più piccolo e quelli della fusoliera e della 

coda orizzontale sono trascurabili. 

Il contributo della coda verticale dipende dall’errore del CyβV. E’ inoltre evidente 

la dipendenza dalle grandezze geometriche XV e ZV  
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Fig. 3.44 Confronto tra Cnr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 

 

Per l’NT33A l’errore percentuale è compreso tra -35 e -46%. Oltre alla 

valutazione delle grandezze geometriche già descritte si è anche trascurata la 

presenza dei serbatoi in ala e dei motori in fusoliera, che tendono a far cambiare la 

rastremazione dell’ala in prossimità della fusoliera. 

 
Fig. 3.45 Confronto tra Cnr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
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Per il DC-9 si ha una generale sottostima di questo coefficiente, con errore 

percentuale tra il -53 e il -69% circa. La stima è quasi costante per tutte le 

condizioni di volo. 

Si nota una scarsa dipendenza dal CD0, che varia con Mach e quota ma è sempre 

molto bassa. 

 

 
 

Fig. 3.46 Confronto tra Cnr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per il B747 la valutazione è molto buona con una ridottissima sovrastima 

dell’ordine di poche unità percentuali di errore. 

 

Il coefficiente Clδa 

 

Questo coefficiente è ottenuto basandosi sui grafici di letteratura [7], come 

mostrato nella figura 2.57, parametrizzati solo su valori discreti dell’allungamento 

alare e funzione del parametro di compressibilità della freccia alare anch’esso 

noto per alcuni valori. 
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Inoltre il coefficiente dipende da un elevato numero di parametri, tra i quali lo 

spessore percentuale e l’angolo al bordo d’uscita del profilo, dati questi che 

conosciamo solo con una certa approssimazione, dato il materiale a disposizione. 

Non bisogna dimenticare che il metodo di calcolo considera l’alettone per tutta la 

lunghezza della sua corda, mentre la parte che effettivamente agisce è molto più 

piccola. 

 
 

Fig. 3.47 Confronto tra Clδa calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per l’NT33A l’errore percentuale è compreso tra -2% e -58%. 
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Fig. 3.48 Confronto di Clδa calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa velocità 
 

Per il DC-9 si ottiene una sottostima quasi costante per tutte e tre le condizioni di 

volo studiate, e in generale l’errore rimane lo stesso anche al variare della quota e 

del Mach. 

 
Fig. 3.49 Confronto tra Clδa calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 
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Anche per il B747 si ha una sottostima compresa tra il -19 e il -57%. 

In entrambi  gli aerei, DC9 e B747, si ottiene nel calcolo dei coefficienti un 

andamento opposto, in funzione del Mach, rispetto ai valori di letteratura. 

 

Il coefficiente Cnδa 

 

Questo coefficiente dipende dal precedente, qui di risente delle approssimazioni 

con cui è stato calcolato Clδa. Inoltre l’errore è legato al modo di calcolare l’effetto 

di un alettone che non si estende fino all’estremità alare come la differenza degli 

effetti dei due alettoni che generano l’alettone reale. Questo modo di procedere 

porterebbe un errore sull’effetto dell’alettone reale anche se i due singoli calcoli 

fossero esatti. 

Inoltre anche per questo coefficiente ci sono i problemi già visti per il Clδa 

riguardo le approssimazioni che il metodo di calcolo compie utilizzando i grafici, 

parametrizzati su valori discreti. Anche qui non è possibile misurare il t/c e 

l’angolo al bordo d’uscita e questo può essere causa si imprecisioni 

L’errore inoltre dipende dalla quota e dalla velocità. Ci sarebbe poi una forte 

dipendenza l’incidenza che il metodo di calcolo non considera. 
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Fig. 3.50 Confronto tra Cnδa calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per l’NT33A l’errore percentuale è molto elevato, compreso tra 1 e -320% circa. 

Da notare che l’ordine di grandezza del coefficiente è molto piccolo (10-3). 

 
Fig. 3.51 Confronto tra Cnδa calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 
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Per il DC-9 per questo coefficiente si hanno errori percentuali in sottostima quasi 

costanti sulle diverse condizioni di volo, anche a quote diverse, intorno al -30, -

40%. Spicca la condizione di volo 2 con un errore percentuale del -80% circa. 

 

 

 
Fig. 3.52 Confronto tra Cnδa calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il B747 si ottengono errori percentuali in sottostima dell’ordine delle migliaia. 

Complessivamente si può dire che i risultati ottenuti dal metodo di calcolo offrono 

una stima scarsamente precisa. 

 

Il coefficiente Cyδr 

 

Questo coefficiente dipende sensibilmente dal termine CLαV; dipende poi al 

rapporto tra superficie di coda verticale e quella alare e infine da un coefficiente in 

funzione del rapporto tra l’area del rudder e la superficie di coda. 
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L’errore aumenta visibilmente alle alte velocità, quando i fenomeni aeroelastico 

assumono un peso maggiore. Se si andasse oltre M=0.8 si comincerebbero a far 

sentire gli effetti del transonico. 

Questo coefficiente dipende inoltre dal Cyβ, per cui risente dei suoi errori. 

 
 

Fig. 3.543 Confronto tra Cyδr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per l’NT33A l’errore percentuale è compreso tra il 11 e il 13% circa. 
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Fig. 3.54 Confronto tra Cyδr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il DC-9 questo coefficiente viene stimato con errori in sottostima del -70% 

circa. 

 
Fig. 3.55 Confronto tra Cyδr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 
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Per il B747 si ottiene dal calcolo una sovrastima compresa tra il 20 e il 90% circa. 

Da notare che questa derivata ha una forte influenza sulle altre due derivate 

relative al rudder. 

 

Il coefficiente Clδr 

 

La derivata dipende dal Cyδr, e quindi è affetta da tutti gli errori descritti per quella 

derivata. Ma qui l’errore è più marcato per la maggior parte delle condizioni di 

volo, poiché il coefficiente dipende anche dalle grandezze geometriche XV e ZV, e 

risente quindi dei problemi relativi alla loro determinazione. 

L’errore è anche legato all’incidenza: la sovrastima diminuisce all’aumentare 

dell’incidenza (si veda la grossa differenza tra le c.v. 5 e 6, nonostante la quota sia 

la stessa e il Mach molto simile). 

 

 

 
Fig. 3.56 Confronto tra Clδr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 
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Per l’NT33A l’errore percentuale è quasi costante nelle varie condizioni di volo, 

compreso tra -14% e -19. 
 

 

 
Fig. 3.57 Confronto tra Clδr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il DC9 si ottiene una sottostima compresa tra il -52 e il -92%. 
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Fig. 3.58 Confronto tra Clδr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il B747 si ottiene dal calcolo una sovrastima compresa tra il 40 e il 70%. 

 

Il coefficiente Cnδr 

 

Questo coefficiente risente della dipendenza dalle grandezze geometriche XV e 

ZV. 

I risultati possono essere ritenuti soddisfacenti grazie anche alla chiarezza con cui 

nota la dipendenza dalla quota e dalla velocità. A differenza dal Clδr, qui non si 

nota la dipendenza dall’angolo di incidenza. 
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Fig. 3.59 Confronto tra Cnδr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per l’NT33A l’errore percentuale è compreso tra l’1 e il 4%. 

 
Fig. 3.60 Confronto tra Cnδr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 
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Per il DC-9 si ha una sottostima quasi costante per le tre condizioni di volo 

analizzate, intorno al 70% circa. 

 

 
Fig. 3.61 Confronto tra Cnδr calcolato e valori di letteratura, per le condizioni di bassa 

velocità 

 

Per il B747 si ha una sottostima del -25% quasi costante per tutte le condizioni di 

volo e quindi indipendentemente dalla quota e dal Mach. Fa eccezione, come si 

nota in figura la condizioni di volo 4, a Mach 0,45, con una sovrastima dell’1,5%. 
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3.4 Conclusione sulla valutazione dei risultati 

 

Si mettono in evidenza parte dei coefficienti studiati, necessari per la simulazione 

della dinamica del velivolo: 

 

 

PIANO LONGITUDINALE: 

Cmα, CLα, Cmq e mC α&  interessano il calcolo della pulsazione ωsp e dello 

smorzamento ξsp di corto periodo 

CLδe, Cmδe interessano lo studio della dinamica longitudinale nella 

risposta al comando di equilibratore. 

CDα   necessario per la dinamica longitudinale 

Meno importanti sono: LC α& , CLq 

 

 

PIANO LATERO-DIREZIONALE: 

Cnβ, Clβ, Cnr e Clp interessano il controllo della stabilità in virata 

Cyr, Cyδr, Cyβ  schematizzano le forze laterali in imbardata 

Clδa, Cnδr  interessano lo studio dell’equilibrio in rollio 

Cnp, Clr 

Meno importanti sono i coefficienti relativi ai momenti e alle forze secondari, 

dovuti a perturbazione da comando Cnδa, Clδr, Cyδa e il coefficiente Cyp. 

 

Per concludere la trattazione si dà una valutazione sui risultati ottenuti, per 

verificare quali dei coefficienti sopra citati, che sarebbero importanti per la 

simulazione della dinamica del velivolo, non hanno dato buoni risultati con i 

metodi di calcolo proposti. 
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La bontà e l’adeguatezza del metodo semiempirico varia da velivolo a velivolo. 

Tra i coefficienti studiati di maggior interesse per la dinamica del velivolo si 

notano gli scarsi risultati sul Clr per il DC9 e per il Clp sul B747. 

Apprezzabili invece i risultati ottenuti sul LC α  per l’NT33A; inoltre, per i 

coefficienti per cui il metodo risulta inappropriato, si hanno risultati non 

accettabili sia per il DC9 che per il B747; questa considerazione fa intuire che una 

serie di fattori quali le maggiori dimensioni del velivolo, l’incertezza su alcuni 

dati geometrici necessari in ingresso (ampiamente discussi coefficiente per 

coefficiente nel Capitolo 2), l’elasticità non trascurabile della struttura, si 

combinano insieme generando risultati che non rispecchiano l’effettiva dinamica 

del velivolo: è il caso di Cmq, mC α& , Cyδr e Clr. 

In conclusione va messa in evidenza l’estrema complessità del lavoro svolto, che 

abbracciando un numero elevato di coefficienti non ha potuto testarne i risultati 

errati, che dovranno essere oggetto di studio futuro. 
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Conclusioni 

 

Dall’analisi dei risultati ottenuti con “Flight_Derivative_Estimation”, descritta nel 

precedente Capitolo 3, si può affermare che gran parte delle derivate può essere 

calcolata con una discreta corrispondenza tra i risultati ottenuti con i metodi 

studiati e i valori riportati in letteratura [9] e [10]. 

Purtroppo, alcune altre derivate come il Cyδr, Clp, Clr, Cmq e mC α& , presentano 

errori meno accettabili, soprattutto per il DC-9 e per il B747, per i quali le 

maggiori dimensioni del velivolo, l’incertezza su alcuni dati geometrici necessari 

in ingresso e l’elasticità non trascurabile della struttura, si combinano insieme 

generando risultati che non rispecchiano l’effettiva dinamica del velivolo. 

Per questi coefficienti bisognerebbe proseguire lo studio effettuato nel presente 

lavoro, approfondendo il calcolo delle derivate e analizzando dettagliatamente 

quali variabili geometriche incidono maggiormente sull’errore. E’ da notare infatti 

che alcuni dei dati geometrici di ingresso, o dei valori empirici calcolati dal 

programma hanno notevole influenza sulla valutazione dei coefficienti: ad 

esempio molta attenzione deve essere posta nel posizionamento del baricentro e 

nel calcolo della posizione del punto neutro, dai quali dipendono la maggior parte 

dei coefficienti del piano longitudinale. Analoga importanza assume per il piano 

latero-direzionale la derivata parziale y vC β . Stessa attenzione va posta nella 

determinazione delle corde e delle aperture delle superfici di controllo, che 

influenzano appunto la valutazione delle derivate di controllo. 

Lo studio effettuato pone le caratteristiche geometriche dei velivoli studiati entro i 

seguenti limiti: 

• Allungamento A =1.5 ÷  12 

• Rapporto di rastremazione λ = 0 ÷  1 

• Freccia del bordo di attacco LEΛ  = 0° ÷  50° 
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• Spessori dei profili alari t c ≤  20% 

L’architettura generale della maggior parte dei velivoli da trasporto subsonici 

rispetta quasi sempre tutti i limiti sopra esposti, ma può avere allo stesso tempo 

delle anomalie geometriche, quali i serbatoi ed i propulsori posti in ala, che 

possono portare a delle sovrastime o sottostime di alcune derivate. 

E’ da notare che nel presente lavoro, per molti coefficienti, si è giudicato di aver 

ottenuto una buona approssimazione con i metodi di calcolo semiempirici, 

nonostante in certi casi l’errore fosse dell’ordine del 50 o addirittura del 100%. 

Si deve però considerare che si è cercato di effettuare una lettura “semplice” delle 

grandezze geometriche necessarie per la compilazione del file di input (vedi 

Appendice 2), ricavandole dal trittico del velivolo, in modo da favorire un buon 

compromesso tra accuratezza dei risultati ottenuti e livello di dettaglio dei dati 

iniziali. E’da notare però che, per gli scopi della ricerca, non appare indispensabile 

disporre di modelli in grado di simulare con precisione molto spinta il 

comportamento dinamico di specifici aerei, ed è invece necessario disporre di 

modelli, per quanto possibile semplici, applicabili a numerosi aerei diversi, 

rappresentativi delle differenti classi di velivoli da trasporto civile. 

Scopo del lavoro è stato, infatti, poter conoscere i coefficienti, per molti velivoli 

di cui si vuole effettuare la simulazione, ponendo come requisito la rapidità di 

applicazione del metodo di calcolo.  

Tuttavia l’applicazione del metodo di calcolo dei coefficienti è necessario per quei 

velivoli che mancano di dati di galleria; in tal caso i valori calcolati, se pur con un 

errore non piccolo – purché non irragionevole come quello ottenuto per i suddetti 

coefficienti Cyδr, Clp, Clr, Cmq e mC α& – sono valori ai quali eventualmente 

applicare una correzione, nel caso in cui i metodi di calcolo studiati mostrassero, 

per lo stesso coefficiente, sempre lo stesso errore su un’ampia gamma di velivoli 

di architettura simile.  

Da sottolineare sottolineato come il programma di calcolo abbia pienamente 

raggiunto l’obiettivo di una conversione automatica analogico-digitale dai grafici 
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di letteratura [5], [6] e [7], per una rapida ed efficiente messa a disposizione dei 

dati empirici indispensabili per il calcolo dei coefficienti stessi. 

In conclusione va messa in evidenza l’estrema complessità del lavoro svolto: è 

stata creata una struttura di calcolo che propone la valutazione in modo 

automatico di un elevato numero di coefficienti, nonostante la difficoltà dei molti 

parametri empirici legati al calcolo.  

Una struttura di calcolo del genere è la base di partenza per uno sviluppo futuro 

dello studio, che dovrà sicuramente proseguire nella direzione della verifica di 

alcuni risultati per ora particolarmente insoddisfacenti e in generale di tutti i 

coefficienti, per comprendere le dipendenza dagli input geometrici e le possibili 

inadeguatezze dei metodi di letteratura proposti. 
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Appendice 1 

 

Si riportano nelle pagine seguenti tutti i coefficienti ottenuti attraverso il 

programma di calcolo implementato con il presente lavoro di tesi, per i tre velivoli 

in esame: NT33A, DC9 e B747. 

Si effettua, inoltre, sotto forma di tabelle, il confronto dei valori ottenuti con i 

rispettivi coefficienti sperimentali disponibili in letteratura [9] e [10]. 

Si riportano di seguito i trittici dei tre velivoli studiati, necessari per valutare i dati 

geometrici per la creazione dei rispettivi file di input del programma di calcolo. 

 

 
Fig. A1.1 Trittico dell’ NT33A 
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Fig. A1.2 Trittico del DC9
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Fig. A1.3 Trittico del DC9 
 

Le condizioni di volo per cui sono noti i dati sperimentali di letteratura per i tre 

velivoli in esame sono riportate nelle seguenti tabelle: 
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c.v. 2 3 4 5 6 7 8 

h (m) SL SL SL 6096 6096 6096 12192 

Mach .242 .400 .700 .300 .550 .750 .650 

W(Kg) 6965 6965 6965 6965 6965 6965 6965 

CGX
c

 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 

δF  - - - - - - 

Tab. A1.1 Condizioni di volo dell’NT33A 

 
c.v. 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

h (m) SL SL SL 6096 6096 6096 12192 12192 12192 

Mach .25 .45 .65 .5 .650 .80 .70 .8 0.89 

W(Kg) 44789 44789 44789 44789 44789 44789 44789 44789 44789 

CGX
c

 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 

δF  - - - - - -   

Tab. A1.2 Condizioni di volo dell’DC9 [9] 

 
c.v. 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

h (m) SL SL SL 6096 6096 6096 12192 12192 12192 

Mach .249 .450 .650 .500 .650 .800 .700 .800 .900 

W(Kg) 285763 285763 285763 285763 285763 285763 285763 285763 285763 

CGX
c

 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 

δF (deg) 20° - - - - - -   

Tab. A1.3 Condizioni di volo del B747 [10] 
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c.v.  condizione di volo 

h  quota espressa [m] 

Mach  numero di Mach 

W  peso del velivolo al decollo, [Kg] (una delle ipotesi semplificative 

riguarda proprio il peso, che viene considerato costante in tutte le 

fasi di volo) 

CGX
c

 rapporto tra la distanza il bordo d’attacco dell’ala e la proiezione 

della posizione del centro di gravità sulla corda media 

aerodinamica dell’ala, e la corda media aerodinamica stessa 

δF  angolo di deflessione dei flap [deg] 

 

A1.1 NT33A 
 

Derivate del piano longitudinale: 
 

 

CLα calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach CLα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 5,49188 5,0330 -8,35 2 

0,4 5,92788 5,4364 -8,29 3 

0,55 6,28902 6,8462 8,85 6 

0,65 6,76466 6,5205 -3,6 8 

0,7 7,0311 5,9357 -15,57 4 

0,75 6,63033 7,1573 7,94 7 

 
CLα calcolato sul ramo di curva a 20kft ft 

Mach CLα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,3 3,91671 5,1526 31,55 5 

 
Tab. A1.4 
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CDα calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach CDα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 0,42295 0,36539 -13,6 2 

0,4 0,15269 0,14375 -5,85 3 

0,7 0,05433 0,05578 2,66 4 
 

CDα calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach CDα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,3 1,00843 0,36812 -63,49 5 

0,55 0,20656 0,17601 -14,78 6 

0,75 0,13770 0,09975 -27,56 7 
 

CDα calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach CDα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 0,43794 0,33677 -23,1 8 
 

Tab. A1.5 
 

Cmα calcolato sul ramo di curva a 20-40 kft [Rad-1] 

Mach Cmα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 -0,27054 -0,2165 -19,97 2 

0,4 -0,49139 -0,36575 -25,56 3 

0,55 -0,5433 -0,3774 -30,53 6 

0,5 -0,58458 -0,37021 -36,67 8 

0,70 -0,56497 -0,38064 -32,62 4 

0,75 -0,59317 -0,37459 -36,84 7 

 
Cmα calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach Cmα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,3 -0,03034 -0,16813 454,15 5 
 

Tab. A1.6 



Appendice 1 – Risultati NT33A 
  

 191

mC α&  [Rad-1] 

Mach mC α&  NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 -5,00613 -5,1864 3,601 2 

0,3 -4,90798 -3,6604 -25,42 5 

0,4 -4,66024 -5,0242 7,81 3 

0,55 -3,43558 -3,3732 -1,81 6 

0,65 -1,1265 -0,67153 -40,38 8 

0,7 -0,00602 -0,00354 -41,19 4 

0,75 -1,22466 -0,6308 -48,49 7 

 
Tab. A1.7 

 
 

Cmq [Rad-1] 
Mach Cmq NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 -9,8923 -7,7426 -21,73 2 

0,3 -9,8923 -7,2166 -27,04 5 

0,4 -9,97955 -10,383 4,042 3 

0,55 -10,44853 -11,104 6,27 6 

0,65 -10,83027 -11,864 9,54 8 

0,7 -11,20109 -12,385 10,5 4 

0,75 -11,95365 -13,03 9,00 7 

 
Tab. A1.8 
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CLM calcolato sul ramo di curva al Sea Level 

Mach CLM NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 0,05912 0,04546 -23,10 2 

0,4 0,05912 0,05098 -13,77 3 

0,55 0,04543 0,13352 193,90 6 

0,65 0,03298 0,40039 1114,03 8 

0,7 0,00685 0,10236 1394,30 4 

0,75 -0,18979 0,21332 -212,39 7 
 

CLM calcolato sul ramo di curva a 20 kft 
Mach CLM NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,3 -0,39125 0,1023 126,14 5 
 

Tab. A1.9 
 
 
 
 

CDM 

Mach CDM NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 0 -0,1796 -- 2 

0,3 0,00152 -0,14832 -9859,45 5 

0,4 -0,00319 -0,08293 2498,59 3 

0,55 0 -0,01376 -- 6 

0,66 0,01109 -5,1277E-4 -104,62 8 

0,71885 0,07173 -7,1301E-4 -100,99 4 

0,75 0,21064 -0,00137 -100,64 7 
 

Tab. A1.10 
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CmM 

Mach CmM NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 0,00141 0,01329 842,55 2 

0,3 0,00141 0,02251 1496,45 5 

0,4 0,00886 0,00771 -12,98 3 

0,55 -0,03388 0,01354 -139,96 6 

0,65 -0,04865 0,03215 -166,084 8 

0,7 0,00886 0,02251 154,063 4 

0,75 -0,0561 0,01302 -123,21 7 
 

Tab. A1.11 
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CLδe [Rad-1] 

Mach CLδe NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 0,34635 0,315 -9,05 2 

0,4 0,35082 0,334 -4,79 3 

0,7 0,38659 0,429 10,97 4 

0,31 0,34188 0,328 -4,06 5 

0,55 0,36211 0,375 3,56 6 

0,75 0,39787 0,474 19,13 7 

0,65 0,37318 0,41 9,86 8 

 
Tab. A1.12 

 
 

Cmδe [Rad-1] 

Mach Cmδe NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 -0,89235 -0,59746 -33,04 2 

0,4 -0,89235 -0,63267 -29,10 3 

0,7 -0,95483 -0,81248 -14,90 4 

0,3 -0,89235 -0,62162 -30,34 5 

0,55 -0,89838 -0,70997 -20,97 6 

0,75 -0,98025 -0,89739 -8,45 7 

0,65 -0,9363 -0,78025 -16,66 8 

 
Tab. A1.13 
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Derivate del piano latero-direzionale: 
 

 
 

Cyβ [Rad-1] 
Mach Cyβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 -0,61503 -0,61308 -0,32 2 

0,3 -0,60415 -0,61503 1,80 5 

0,4 -0,58756 -0,61963 5,46 3 

0,55 -0,59326 -0,63006 6,2 6 

0,65 -0,59845 -0,64039 7 8 

0,7 -0,59845 -0,64709 8,12 4 

0,75 -0,62021 -0,65496 5,6 7 

 
Tab. A.14 

 
Clβ calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach Clβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 -0,13492 -0,12043 -10,74 2 

0,4 -0,07576 -0,1215 60,37 3 

0,7 -0,06207 -0,13156 111,95 4 

Clβ calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 
Mach Clβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,3 -0,16588 -0,10857 -34,55 5 

0,55 -0,08523 -0,12507 46,74 6 

0,75 -0,06207 -0,13347 115,03 7 

Clβ calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Clβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,65 -0,10171 -0,12796 25,8 8 

 
Tab. A1.15 
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Cnβ calcolato sul ramo di curva a Sea Level [Rad-1] 

Mach Cnβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 0,07385 0,083166 12,61 2 

0,4 0,0693 0,080014 15,46 3 

0,7 0,09392 0,076649 -18,38 4 
 

Cnβ calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 
Mach Cnβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,3 0,08065 0,08293 2,83 5 

0,55 0,07903 0,078683 -0,44 6 

0,75 0,09926 0,076966 -22,46 7 
 

Cnβ calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Cnβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,65 0,09461 0,07371 -22,09 8 

 
Tab. A1.16 

 
 

Clp [Rad-1] 
Mach Clp NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 -0,56462 -0,40442 -28,37 2 

0,3 -0,56226 -0,44081 -21,6 5 

0,4 -0,55472 -0,44273 -20,18 3 

0,55 -0,58443 -0,407998 -30,18 6 

0,65 -0,63656 -0,50474 -20,70 8 

0,7 -0,66368 -0,502846 -24,23 4 

0,75 -0,60425 -0,573669 -5,06 7 
 

Tab. A1.17 
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Cnp calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 
Mach Cnp NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 -0,04897 -0,083303 70,11 2 

0,4 -0,00506 -0,026833 430,29 3 

0,7 0,00872 -0,0029665 -134,01 4 

 
Cnp calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Cnp NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,3 -0,05111 -0,12456 143,7 5 

0,55 -0,00364 -0,029779 718,10 6 

0,75 0,01135 -0,010401 -191,63 7 
 

Cnp calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 
 

Mach Cnp NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,65 -0,01717 -0,053963 214,28 8 

 
Tab. A1.18 

 

Clr calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach Clr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 0,18107 0,17397 -3,9 2 

0,4 0,10189 0,044816 -56,02 3 

0,7 0,07925 0,0013266 -98,32 4 

 

Clr calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 
Mach Clr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,3 0,2323 0,25146 8,24 5 
0,55 0,11683 0,065772 -43,7 6 
0,75 0,10689 0,035952 -66,36 7 
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Clr calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Clr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,65 0,16869 0,1598 -5,27 8 
 

Tab. A1.19 
 
 

Cnr calcolato sul ramo di curva al Sea Level e 20 kft [Rad-1] 

Mach Cnr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 -0,14896 -0,097013 -34,87 2 

0,3 -0,15513 -0,10959 -29,35 5 

0,4 -0,14148 -0,086161 -39,1 3 

0,55 -0,14267 -0,086788 -39,16 6 

0,7 -0,15763 -0,084596 -46,33 4 

0,77 -0,1676 -0,092246 -44,96 7 

 

Cnr calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Cnr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,65 -0,15644 0,092246 -158,96 8 
 

Tab. A1.20 
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Clδa [Rad-1] 

Mach Clδa NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 0,14012 0,05855 -58,21 2 

0,3 0,13653 0,07262 -46,81 5 

0,4 0,14434 0,09693 -32,84 3 

0,55 0,15272 0,13309 -12,85 6 

0,65 0,1659 0,1573 -5,18 8 

0,7 0,17428 0,16958 -2,69 4 

0,75 0,16829 0,18166 7,94 7 
 

Tab. A1.21 
 

Cnδa calcolato sul ramo di curva al  Sea Level [Rad-1] 

Mach Cnδa NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 -0,00769 -0,0078 1,47 2 

0,4 -0,0016 -0,00471 194,96 3 

0,7 0,00116 -0,00269 -332,13 4 

 

Cnδa calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Cnδa NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,3 -0,01202 -0,01368 13,81 5 

0,55 -0,0021 -0,00747 255,71 6 

0,75 -1,6129E-4 -0,00547 3291,33 7 

 

Cnδa calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Cnδa NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,65 -0,00548 -0,01568 186,4 8 
 

Tab. A1.22 
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Cyδr [Rad-1] 

Mach Cyδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 0,17596 0,20008 13,7 2 

0,3 0,1812 0,20194 11,44 5 

0,4 0,18513 0,20632 11,44 3 

0,55 0,19406 0,21628 11,45 6 

0,65 0,20291 0,22614 11,44 8 

0,7 0,20865 0,23253 11,44 4 

0,75 0,21539 0,24004 11,44 7 
 

Tab. A1.23 
 
 

Cnδr [Rad-1] 

Mach Cnδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 -0,07234 -0,073254 1,26 2 

0,3 -0,07144 -0,07412 3,75 5 

0,4 -0,07144 -0,074683 4,53 3 

0,55 -0,07414 -0,078339 5,66 6 

0,65 -0,0782 -0,082316 5,26 8 

0,7 -0,08133 -0,083645 2,84 4 

0,75 -0,08539 -0,086567 1,37 7 
 

Tab. A.24 
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Clδr calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach Clδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,242 0,00957 0,00807 -15,67 2 

0,4 0,01983 0,016941 -14,56 3 

0,7 0,02817 0,022657 -19,57 4 
 

Clδr calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Clδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,3 0,00275 -0,0045127 -264,09 5 

0,55 0,02043 0,017354 -15,05 6 

0,75 0,02781 0,02198 -20,96 7 
 

Clδr calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Clδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,65 0,01895 0,014735 -22,24 8 
 

Tab A1.25 
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A1.2  DC9 
 

Derivate del piano longitudinale: 
 
 
 

LC α& [Rad-1]  

Mach LC α&  [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 -3,3234 -2,5425 -23,49 2 

0,45 -3,57552 -4,2053 17,61 3 

0,65 -4,011 -5,140 28,14 4 

0,5 -3,8964 -4,3767 12,32 5 

0,65 -4,011 -5,1413 28,18 6 

0,8 -5,2716 -6,6205 25,58 7 

0,7 -4,2402 -5,5208 30,2 8 

0,8 -5,2716 -6,6184 25,548 9 

 
Tab. A1.26 

 

mC α& [Rad-1]  

Mach mC α&  [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 -11,7465 -16,0044 36,25 2 

0,45 -12,62319 -26,1228 106,94 3 

0,65 -14,0385 -31,6932 125,76 4 

0,5 -12,8925 -27,1441 110,54 5 

0,65 -14,0385 -31,6956 125,77 6 

0,8 -18,59385 -40,4916 117,76 7 

0,7 -14,898 -33,9508 127,88 8 

0,8 -18,59385 -40,4790 117,7 9 

Tab. A1.27 
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Cmq [Rad-1] 

Mach Cmq [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 -36,672 -100,938 175,24 2 

0,45 -38,1045 -154,094 304,39 3 

0,65 -41,3706 -168,663 307,688 4 

0,5 -38,391 -156,896 308,67 5 

0,65 -41,3706 -168,668 307,7 6 

0,8 -46,413 -188,730 306,63 7 

0,7 -42,2874 -174,119 311,75 8 

0,8 -46,413 -188,7038 306,57 9 

Tab. A1.28 

 
 

CLq [Rad-1] 

Mach CLq [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 13,9812 12,4134 -11,2 2 

0,45 14,35365 18,10787 26,15 3 

0,65 15,5856 19,8288 27,22 4 

0,5 14,6688 18,4388 25,7 5 

0,65 15,5856 19,8295 27,23 6 

0,8 19,1382 22,20062 16 7 

0,7 16,2732 20,4742 25,81 8 

0,8 19,1382 22,19745 15,98 9 

 
Tab. A1.29 
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CDu 

Mach Calcolo Roskam cv 

0,25 0,077408 2 

0,45 0,078121 3 

0,65 0,081511 4 

0,5 0,20708 5 

0,65 0,26895 6 

0,8 0,43144 7 

0,7 0,75609 8 

0,8 1,0711 9 

 
Tab. A1.33 

 
 
 

CLu 

Mach Calcolo Roskam cv 

0,25 0,077408 2 

0,45 0,078121 3 

0,65 0,081511 4 

0,5 0,20708 5 

0,65 0,26895 6 

0,8 0,43144 7 

0,7 0,75609 8 

0,8 1,0711 9 

 
Tab. A1.31 
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Cmu 

Mach Calcolo Roskam cv 

0,25 0,018721 2 

0,45 0,017656 3 

0,65 0,014513 4 

0,5 0,02369 5 

0,65 0,02159 6 

0,8 0,022051 7 

0,7 0,053487 8 

0,8 0,054749 9 

 
Tab. A1.32 

 

CLδe [Rad-1] 

Mach Calcolo Roskam c.v. 

0,25 0,4661 2 

0,45 0,4299 3 

0,65 0,3658 4 

0,5 0,45 5 

0,65 0,427 6 

0,8 0,3878 7 

0,7 0,4194 8 

0,8 0,389 9 

 
Tab. A1.33 
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Cmδe [Rad-1] 

Mach Cmδe [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 -2,5785 -2,0043 -22,26 2 

0,45 -2,5785 -1,8486 -28,3 3 

0,65 -2,6358 -1,5732 -40,31 4 

0,5 -2,5785 -0,9263 -64,07 5 

0,65 -2,6358 -0,87833 -66,67 6 

0,8 -2,81916 -0,7958 -71,77 7 

0,7 -2,6931 -0,8607 -68,04 8 

0,8 -2,81916 -0,7982 -71,68 9 

 
Tab. A1.34 

 



Appendice 1 – Risultati DC9 
 

 207

 

Derivate del piano latero-direzionale: 
 
 
 

Cyβ [Rad-1] 

Mach Cyβ [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 -0,89388 -1,2932 44,67 2 

0,45 -0,90649 -1,2934 42,68 3 

0,65 -0,92826 -1,2938 39,38 4 

0,5 -0,91393 -1,2935 41,53 5 

0,65 -0,92826 -1,2938 39,38 6 

0,8 -0,96837 -1,2942 33,64 7 

0,7 -0,93972 -1,2939 37,69 8 

0,8 -0,96837 -1,2942 33,64 9 

 
Tab. A1.35 

 
 

Clβ [Rad-1] 

Mach Clβ [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 -0,10601 -0,2151 102,9 2 

0,45 -0,10887 -0,07004 -35,66 3 

0,65 -0,11173 -0,03722 -66,68 4 

0,5 -0,10887 -0,12625 15,96 5 

0,65 -0,11173 -0,08117 -27,35 6 

0,8 -0,10887 -0,06055 -44,38 7 

0,7 -0,10028 -0,1804 79,89 8 

0,8 -0,10887 -0,15066 38,38 9 

 
Tab. A1.36 
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Cnβ [Rad-1] 

Mach Cnβ [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 -0,13752 -0,1830 33,07 2 

0,45 -0,14038 -0,20041 42,76 3 

0,65 -0,14783 -0,2117 43,2 4 

0,5 -0,1421 -0,2 40,74 5 

0,65 -0,14783 -0,2094 41,65 6 

0,8 -0,15757 -0,21389 35,74 7 

0,7 -0,14669 -0,2084 42,06 8 

0,8 -0,15757 -0,2112 34,03 9 

 
Tab. A1.37 

 

 

Cyp [Rad-1] 

Mach Cyp [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 -0,1444 -0,00849 -94,12 2 

0,45 -0,1507 -0,03393 -77,48 3 

0,65 -0,15471 -0,03950 -74,46 4 

0,5 -0,15299 -0,02646 -82,7 5 

0,65 -0,15471 -0,03384 -78,12 6 

0,8 -0,17763 -0,03810 -78,52 7 

0,7 -0,16617 -0,02208 -86,71 8 

0,8 -0,17763 -0,02856 -83,92 9 

 
Tab. A1.38 
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Clp [Rad-1] 

Mach Clp [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 -26,358 -28,78924 9,22 2 

0,45 -27,2175 -32,81571 20,56 3 

0,65 -29,796 -32,63235 9,52 4 

0,5 -27,7905 -27,1029 -2,47 5 

0,65 -29,796 -32,42034 8,80 6 

0,8 -35,526 -31,73847 -10,66 7 

0,7 -30,942 -34,59774 11,81 8 

0,8 -35,526 -31,36659 -11,7 9 

 
Tab. A21.39 

 

 

Cnp[Rad-1] 

Mach Cnp [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 0,02968 -0,1370 -561,59 2 

0,45 0,02991 -0,0320 -206,98 3 

0,65 0,03008 -0,0093 -130,91 4 

0,5 0,03025 -0,0630 -308,26 5 

0,65 0,03008 -0,0321 -206,71 6 

0,8 0,03066 -0,01628 -153,09 7 

0,7 -0,03031 -0,07842 158,72 8 

0,8 -0,03066 -0,05528 80,3 9 

 
Tab. A1.40 
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Cyr [Rad-1] 

Mach Cyr [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 0,50424 0,1501 -70,23 2 

0,45 0,49278 0,1473 -70,1 3 

0,65 0,52716 0,1461 -72,28 4 

0,5 0,5157 0,1484 -71,22 5 

0,65 0,52716 0,1473 -72,05 6 

0,8 0,56154 0,1464 -73,92 7 

0,7 0,54721 0,1490 -72,77 8 

0,8 0,56154 0,1481 -73,62 9 

 
Tab. A1.41 

 

 

Clr [Rad-1] 

Mach Clr [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 0,08308 0,3809 358,47 2 

0,45 0,0848 0,0710 -16,27 3 

0,65 0,0871 0,0012 -98,62 4 

0,5 0,08595 0,1921 123,5 5 

0,65 0,0871 0,0967 11,02 6 

0,8 0,09454 0,0576 -39,07 7 

0,7 0,09053 0,3154 248,39 8 

0,8 0,09454 0,2616 176,7 9 

 
Tab. A1.42 
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Cnr [Rad-1] 

Mach Cnr [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 -0,21487 -0,1002 -53,36 2 

0,45 -0,21774 -0,0710 -67,39 3 

0,65 -0,22347 -0,0682 -69,48 4 

0,5 -0,22061 -0,0788 -64,28 5 

0,65 -0,22347 -0,07138 -68,06 6 

0,8 -0,24066 -0,0691 -71,28 7 

0,7 -0,2292 -0,08601 -62,47 8 

0,8 -0,24066 -0,0784 -67,42 9 

 
Tab. A1.43 

 

 

Clδa [Rad-1] 

Mach Clδa [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 0,06303 0,01205 -53,36 2 

0,45 0,05845 0,0217 -67,39 3 

0,65 0,05157 0,03134 -69,48 4 

0,5 0,0573 0,0241 -64,28 5 

0,65 0,05157 0,0313 -68,06 6 

0,8 0,05902 0,0385 -71,28 7 

0,7 0,05787 0,0337 -62,47 8 

0,8 0,05902 0,0385 -67,42 9 

 
Tab. A1.44 

 

 

 

 

 

 

 



Appendice 1 – Risultati DC9 
 

 212

Cnδa [Rad-1] 

Mach Cnδa [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 5,73E-4 -0,0019 -80,88 2 

0,45 5,73E-4 -0,00108 -62,87 3 

0,65 0,00458 -0,00075 -39,22 4 

0,5 5,73E-4 -0,00213 -57,94 5 

0,65 4,584E-4 -0,00164 -39,3 6 

0,8 -8,595E-4 -0,00133 -34,76 7 

0,7 5,73E-6 -0,00378 -41,76 8 

0,8 -8,595E-4 -0,00331 -34,76 9 

 
Tab. A1.45 

 

 

Cyδr [Rad-1] 

Mach Cyδr [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 0,28077 0,0859 -69,4 2 

0,45 0,26358 0,0860 -67,37 3 

0,65 0,24524 0,086 -64,93 4 

0,5 0,27504 0,0861 -68,69 5 

0,65 0,24524 0,0862 -64,85 6 

0,8 0,26358 0,08646 -67,19 7 

0,7 0,26644 0,0863 -67,6 8 

0,8 0,26358 0,0864 -67,22 9 

 
Tab.A1.46 
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Clδr [Rad-1] 

Mach Clδr [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 0,03209 0,00237 -92,61 2 

0,45 0,0275 0,00949 -65,49 3 

0,65 0,02292 0,0110 -52,00 4 

0,5 0,02636 0,00741 -71,88 5 

0,65 0,02292 0,0094 -58,98 6 

0,8 0,01948 0,01071 -45,02 7 

0,7 0,02177 0,0062 -71,52 8 

0,8 0,03209 0,00803 -74,97 9 

 
Tab. A1.47 

 

 

Cnδr [Rad-1] 

Mach Cnδr [9] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,25 -0,12606 -0,03655 -71,005 2 

0,45 -0,12262 -0,03591 -70,71 3 

0,65 -0,1146 -0,03573 -68,82 4 

0,5 -0,11918 -0,03622 -69,60 5 

0,65 -0,1146 -0,03600 -68,58 6 

0,8 -0,11345 -0,03588 -68,37 7 

0,7 -0,1146 -0,03645 -68,19 8 

0,8 -0,11345 -0,03629 -68,01 9 

 
Tab. A1.48 
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A1.3 B747 
 

Derivate del piano longitudinale: 
 
 
 

CLα calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach CLα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 4,34612 4,98704 14,74 3 

0,65 3,99843 5,32340 33,13 4 

 
CLα calcolato sul ramo di curva a 20000 ft [Rad-1] 

Mach CLα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 4,68912 5,05465 7,79 5 

0,65 4,48238 5,3253 18,80 6 

0,8 4,13939 5,7477 38,85 7 

 
CLα calcolato sul ramo di curva a 40000 ft [Rad-1] 

Mach CLα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 4,96633 5,26004 5,91 8 

0,8 4,83007 5,7441 18,92 9 

0,9 5,51605 6,16507 11,76 10 

 
Tab. A1.49 
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CDα calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach CDα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 0,15869 0,1450 -8,62 3 
0,65 0,01549 0,0618 298,96 4 

 
CDα calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach CDα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 0,36385 0,26525 -27,09 5 
0,65 0,18967 0,1566 -17,43 6 
0,8 0,07746 0,09298 20,03 7 

 
CDα calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach CDα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 1,03005 0,36705 -64,36 8 
0,8 0,41831 0,2749 -34,28 9 
0,9 0,51878 0,2394 -53,85 10 

Tab. A1.50 
 
 

Cmα calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach Cmα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 -0,97009 -4,97570 412,91 3 
0,65 -0,61827 -4,97149 704,09 4 

 
Cmα calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Cmα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 -1,15117 -4,97501 332,17 5 
0,65 -0,98044 -4,971463 407,06 6 
0,8 -0,64026 -4,964269 675,35 7 
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Cmα calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Cmα NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 -1,17316 -3,81815 225,45 8 
0,8 -1,02312 -4,96433 385,21 9 
0,9 -1,63104 -4,95531 203,81 10 

 
Tab.A1.51 

 
 

mC α&  calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach mC α&  NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 -3,16168 -11,41135 260,92 3 
0,65 -3,16168 -13,1002 314,34 4 

 
 

mC α&  calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach mC α&  NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 -3,46108 -11,7406 239,21 5 
0,65 -4,05988 -13,11 222,91 6 
0,8 -5,53293 -15,4136 178,57 7 

 
 

mC α&  calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach mC α&  NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 -5,24551 -10,2982 96,32 8 
0,8 -6,52695 -15,3933 135,84 9 
0,9 -8,99401 -17,8913 98,92 10 

 
Tab. A1.52 
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mqC  calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach mqC NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 -18,86 -64,85 243,73 3 
0,65 -17,39 -69,23 297,98 4 

mqC  calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach mqC  NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 -20,63 -65,73 218,58 5 
0,65 -20,1 -69,26 244,7 6 
0,8 -20,63 -74,74 262,25 7 

mqC  calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach mqC  NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 -22,92 -54,98 139,86 8 
0,8 -24 -74,7 211,25 9 
0,9 -24,94 -80,14 221,22 10 

 
Tab. A1.53 

 
CLM calcolato sul ramo di curva al Sea Level 

Mach CLM NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 -0,0725 0,077193 -206,47 3 
0,65 0,2175 0,077842 -64,21 4 

0,7 0,36 0,7736 114,88 8 

0,8 0,175 1,096 526,28 9 

CLM calcolato sul ramo di curva a 20-40 kft 
Mach CLM NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 -0,1125 0,21203 -288,47 5 
0,65 0,135 0,27566 104,19 6 

0,8 0,1125 0,44341 294,14 7 

0,10 -0,32 2,0768 -749 10 
 

Tab. A1.54 
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CDM calcolato sul ramo di curva a 20 kft 

Mach CDM NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,8 0,00828 0,44341 5255,19 7 
 
 

CDM calcolato sul ramo di curva a 40 kft 

Mach CDM NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 0,00401 0,7736 19191,77 8 
0,8 0,02885 1,096 3698,96 9 
0,9 0,23779 2,0768 773,37 10 

 
Tab.A1.55 

 

CmM calcolato sul ramo di curva al Sea Level 
Mach CmM NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 0,05138 0,023775 -53,72 3 
0,65 -0,07539 0,021908 -129,06 4 

 
 

CmM calcolato sul ramo di curva a 20 kft 
Mach CmM NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 0,11477 0,024216 -78,9 5 
0,65 0,02833 0,022083 -22,05 6 
0,8 -0,11477 0,022567 -119,66 7 

 
 

CmM calcolato sul ramo di curva a 40 kft 
Mach CmM NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 0,28091 0,054717 -80,52 8 
0,8 0,16279 0,056009 -65,59 9 
0,9 -0,11477 0,058763 -151,2 10 

 
Tab.A1.56 
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CLδe calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 

Mach CLδe NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 0,25746 0,14324 -44,36 3 
0,65 0,17848 0,12189 -31,70 4 

CLδe calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach CLδe NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 0,35187 0,147 -58,22 5 
0,65 0,32313 0,137 -57,60 6 
0,8 0,26157 0,1175 -55,07 7 

CLδe calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach CLδe NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 0,39701 0,1144 -71,1 8 
0,8 0,35896 0,1174 -67,29 9 
0,9 0,29341 0,092 -68,64 10 

 
Tab.A1.57 

 

Cmδe calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 
Mach Cmδe NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 -1,05394 -0,45027 -57,27 3 
0,65 -0,75229 -0,38316 -49,06 4 

Cmδe calcolato sul ramo di curva  a 20 kft [Rad-1] 
Mach Cmδe NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 -1,4383 -0,476 -66,905 5 
0,65 -1,30736 -0,4346 -66,75 6 
0,8 -1,07992 -0,372 -65,55 7 

Cmδe calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 
Mach Cmδe NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 -1,60901 -0,362 -77,50 8 
0,8 -1,46905 -0,372 -74,67 9 
0,9 -1,22412 -0,293 -76,06 10 

 
Tab.A1.58 
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Derivate del piano latero-direzionale: 
 

 
 
 

  

Cyβ calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 
Mach Cyβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 -0,85657 -1,3262 54,82 3 
0,65 -0,81224 -1,3442 65,49 4 

 
 

Cyβ calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 
Mach Cyβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 0,91567 -1,33001 -245,25 5 
0,65 -0,88612 -1,3443 51,7 6 
0,8 -0,80866 -1,36432 68,71 7 

 
 

Cyβ calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 
Mach Cyβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 -0,89731 -1,35017 50,46 8 
0,8 -0,87493 -1,3641 55,9 9 
0,9 -0,85657 -1,38154 61,28 10 

 
Tab. A1.59 
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Clβ calcolato sul ramo di curva al Sea Level [Rad-1] 
Mach Clβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 -0,17591 -0,20981 19,27 3 
0,65 -0,17177 -0,19454 13,25 4 

 
Clβ calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Clβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 -0,19348 -0,24807 28,21 5 
0,65 -0,14994 -0,22455 49,76 6 
0,8 -0,1655 -0,217047 31,14 7 

 
Clβ calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Clβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 -0,16349 -0,29461 80,2 8 
0,8 -0,2803 -0,27868 -0,57 9 
0,9 -0,0931 -0,27570 196,13 10 

 
Tab.A1.60 

 
 

Cnβ calcolato sul ramo di curva a Sea Level [Rad-1] 

Mach Cnβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 0,14295 0,23449 64,03 3 
0,65 0,1415 0,22788 61,04 4 

 
 

Cnβ calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 
Mach Cnβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 0,15064 0,23736 57,56 5 

0,65 0,16618 0,23088 38,93 6 

0,8 0,18027 0,226986 25,91 7 
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Cnβ calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Cnβ NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 0,17319 0,234573 35,44 8 

0,8 0,20068 0,23152 15,36 9 

0,9 0,20769 0,22832 9,93 10 

 
Tab. A1.61 

 
 
 

Clp calcolato sul ramo di curva a Sea Level [Rad-1] 

Mach Clp NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 -0,31293 -0,53208 70,031 3 
0,65 -0,28987 -0,6345 118,89 4 

 
Clp calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Clp NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 -0,32349 -0,49880 54,19 5 

0,65 -0,32888 -0,60273 83,265 6 

0,8 -0,31121 -0,630409 102,56 7 
 

Clp calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Clp NTIS Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 -0,3181 -0,45475 42,95 8 

0,8 -0,3306 -0,571148 72,76 9 

0,9 -0,29871 -0,62475 109,15 10 

 
Tab. A.62 
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Cnp calcolato sul ramo di curva a Sea Level [Rad-1] 

Mach Cnp NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 -0,03352 -0,02523 -24,73 3 
0,65 0,00358 0,0109 204,47 4 

 
Cnp calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Cnp NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 -0,07116 -0,07156 0,56 5 

0,65 -0,0285 -0,025 -12,28 6 

0,8 0,00236 -0,0011 -146,61 7 
 

Cnp calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Cnp NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 -0,05928 -0,10052 69,56 8 

0,8 -0,0435 -0,0622 42,98 9 

0,9 0,02118 -0,03551 -267,65 10 

 
Tab. A1.63 

 
 

Clr calcolato sul ramo di curva a Sea Level [Rad-1] 

Mach Clr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 0,11814 0,2003 69,54 3 
0,65 0,05004 0,1329 165,58 4 

 
Clr calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Clr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 0,21384 0,3127 46,23 5 

0,65 0,13401 0,2209 64,83 6 

0,8 0,09364 0,1782 90,30 7 
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Clr calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Clr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 0,28401 0,41750 47, 8 

0,8 0,30103 0,3550 17,92 9 

0,9 0,19153 0,3229 68,58 10 

 
Tab. A1.64 

 
 

Cnr calcolato sul ramo di curva a Sea Level [Rad-1] 

Mach Cnr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 -0,25486 -0,2583 1,34 3 
0,65 -0,24215 -0,2556 5,55 4 

 
Cnr calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Cnr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 -0,28028 -0,2654 -5,30 5 

0,65 -0,27655 -0,2586 -6,49 6 

0,8 -0,26209 -0,2565 -2,13 7 
 

Cnr calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Cnr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 -0,32169 -0,27047 -15,92 8 

0,8 -0,33068 -0,26501 -19,85 9 

0,9 -0,33068 -0,2612 -21,01 10 

 
Tab. A1.65 
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Clδa calcolato sul ramo di curva a Sea Level [Rad-1] 

Mach Clδa NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 0,0129 0,00546 -57,67 3 
0,65 0,00984 0,00789 -19,81 4 

 
Clδa calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Clδa NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 0,0129 0,00608 -52,86 5 

0,65 0,01241 0,00790 -36,34 6 

0,8 0,01202 0,00973 -19,05 7 
 

Clδa calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Clδa NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 0,01207 0,00850 -29,57 8 

0,8 0,01357 0,00972 -28,37 9 

0,9 0,01377 0,01093 -20,62 10 

 
Tab. A1.66 

 

Cnδa calcolato sul ramo di curva a Sea Level [Rad-1] 

Mach Cnδa NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 0,00299 -0,2748 -9290,63 3 
0,65 0,00226 -0,1903 -8520,35 4 

 
Cnδa calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Cnδa NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 0,00141 -0,5376 -38227,65 5 

0,65 0,00191 -0,4135 -21749,21 6 

0,8 6,9948E-4 -0,336 -48135,68 7 
 



Appendice 1 – Risultati B747 
 

 226

 

Cnδa calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Cnδa NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 6,19448E-4 -0,9547 -154221,08 8 

0,8 4,0016E-5 -0,8353 -2,08752E6 9 

0,9 -0,00268 -0,7425 27605,22 10 

 
Tab. A1.67 

 
 
 

Cyδr calcolato sul ramo di curva a Sea Level [Rad-1] 

Mach Cyδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 0,13391 0,16102 20,24 3 
0,65 0,08673 0,1658 91,16 4 

 
Cyδr calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Cyδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 0,1456 0,162 11,26 5 

0,65 0,12104 0,1658 36,97 6 

0,8 0,08344 0,1712 105,17 7 
 

Cyδr calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Cyδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 0,14301 0,1674 17,05 8 

0,8 0,11845 0,1711 44,44 9 

0,9 0,06405 0,1758 174,47 10 

 
Tab. A1.68 
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Cnδr calcolato sul ramo di curva a Sea Level [Rad-1] 

Mach Cnδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 -0,09551 -0,0709 -25,76 3 
0,65 -0,07143 -0,0725 1,49 4 

 
Cnδr calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Cnδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 -0,10775 -0,0719 -33,27 5 

0,65 -0,10017 -0,07304 -27,08 6 

0,8 -0,09802 -0,0751 -23,38 7 
 

Cnδr calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Cnδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,7 -0,11411 -0,07447 -34,73 8 

0,8 -0,12507 -0,07585 -39,35 9 

0,9 -0,09172 -0,0775 -15,5 10 

 
Tab. A1.69 
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Clδr calcolato sul ramo di curva a Sea Level [Rad-1] 

Mach Clδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,45 0,01113 0,01558 39,982 3 
0,65 0,01138 0,0195 71,35 4 

 
Clδr calcolato sul ramo di curva a 20 kft [Rad-1] 

Mach Clδr NTIS [10] Calcolo Roskam Errore % c.v. 

0,5 0,00356 0,01053 195,78 5 

0,65 0,00963 0,01604 66,56 6 

0,8 0,00887 0,01864 110,15 7 
 

Clδr calcolato sul ramo di curva a 40 kft [Rad-1] 

Mach Clδr NTIS [10]
Calcolo 

Roskam 
Errore % c.v. 

0,7 0,00202 0,00872 331,68 8 

0,8 0,00709 0,0123 73,48 9 

0,9 0,00534 0,01617 202,81 10 

 
Tab. A1.70 
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Appendice 2 

 

La presente appendice ha lo scopo di descrivere il programma di calcolo 

“Flight_Derivative_Estimation”, in grado di generare automaticamente i 

coefficienti aerodinamici necessari per la simulazione della dinamica del volo. 

 

A2.1 Come usare il programma di calcolo 

 

Si vuole creare una sorta di manuale, per l’utente che utilizzerà in seguito il 

programma. 

Per prevenire errori di path richiamate da Matlab all’apertura del programma di 

calcolo, nel file FLIGHT_MasterFile.m (nella cartella principale) viene dichiarata 

la generalpath, automaticamente riconosciuta dal programma attraverso il 

comando pwd; si solleva così l’utente dall’obbligo di effettuare l’installazione 

mirata del programma, in un ambiente altrimenti predefinito nella dichiarazione 

della generalpath. 

Nelle successive righe del FLIGHT_MasterFile.m vengono dichiarate tutte le 

cartelle contenenti i file di lavoro; le cartelle input e output contengono 

rispettivamente i file con i dati in ingresso e i dati di uscita: anche queste due 

cartelle si trovano nella cartella principale del programma. In particolare viene 

caricato nell’ultima riga del FLIGHT_MasterFile.m il nome del file di input, 

relativo al velivolo prescelto: in questo caso è il file di input relativo al B747. 

 
% FLIGHT_MasterFile.m 

% Path of the folders containing the code 

generalpath =’pwd’; %present work directory: con questa definizione della 

%general path si può installare la cartella 

%contenente il programma dove si vuole. Nel 

richiamare il presente file, Matlab si accorge in 

quale directory sta lavorando 
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pathext = [ generalpath ';',... 

              generalpath '\londat;',... 

              generalpath '\latdat;',... 

              generalpath '\lonfun;',... 

              generalpath '\latfun;',... 

              generalpath '\airfoils;',... 

              generalpath '\test;',... 

              generalpath '\specfun;']; 

  %path(path,pathext) 

  addpath(pathext,'-end') 

 

% Path and names of the input files            

   

  IN_DIR           = [ generalpath '\input']; 

  OUT_DIR          = [ generalpath '\output']; 

  IN_DATA_FILE     = [ generalpath '\input\file_input_B747.m']; 

 

Al fine di rendere agevole il passaggio da un file di input all’altro si consiglia, al 

momento dell’inizializzazione del programma, di mantenere la denominazione dei 

file di input simile per i diversi velivoli: ad esempio in file_input_B747.m 

dichiarato nel file FLIGHT_MasterFile.m, basta cambiare la dicitura B747 e 

sostituirla con NT33A per far girare il programma con il nuovo velivolo; ogni 

volta che si vogliono calcolare i coefficienti analizzati nei Capitoli 2 e 3 per un 

velivolo diverso bisogna quindi cambiare nel file FLIGHT_MasterFile.m il nome 

del file di input. 

 

A2.2 File di input 

 

I file di input realizzati per questa tesi sono raccolti nella cartella input, e sono 

relativi ai tre velivoli studiati, NT33A, DC9 e B747. L’utente può creare nuovi 

file di input, per altri velivoli non esaminati nel presente lavoro, creando un file 

analogo a quelli già realizzati. 
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Il file di input ha, infatti, una struttura che rimane invariata al variare del velivolo 

studiato: deve essere compilato con i dati geometrici richiesti e descritti 

all’interno dello stesso file di input. 

La versatilità del programma consiste proprio nel suo uso semplice e immediato, 

poiché basta la compilazione del file di input, facendo attenzione a non alterare i 

nomi assegnati ai vari oggetti del file stesso. 

Si riporta di seguito la stampa del file di input dell’NT33A, che mostra tutti i dati 

geometrici necessari. Tali dati geometrici, come descritto nel paragrafo 3.2, 

devono essere ricavati dal trittico del velivolo in esame. 

Esempio di file di input: file_input_NT33A.m. 

 
%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% 

%                % 

% file_input_NT33A.m      % 

%               % 

%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% 

 

b     = 11.3;   %apertura alare [m] 

S      = 22.5;   %superficie alare[m^2] 

cr_w    = 3.2;    %corda alla radice dell'ala [m] 

ct_w   = 0.878;  %corda al tip dell'ala [m] 

AR      = 7.5;    %allungamento alare dell' ala  

taper_w   = 0.32;   %rapporto di rastremazione 'Lambda' dell'ala [rad] 

twist_w  = 0.0;    %svergolamento θ dell'ala [rad] 

Died_w   = 0.0696; %angolo di diedro dell'ala [rad] 

Sweep_le_w   = 0.18;   %angolo di freccia al Leading Edge dell'ala [rad] 

Sweep_c_4_w = 0.069;  %angolo di freccia a un quarto della corda dell'ala [rad] 

NACA_w        = 65213;  %indicazione del nome del profilo aerodinamico assunto per 

%l'ala 

t_c_w   = 0.08;   %spessore percentuale dell'ala     

b_ht   = 3.89;   %apertura alare del piano di coda orizzontale [m] 

S_ht    = 2.906;  %superficie alare del piano di coda orizzontale [m^2] 

cr_ht   = 1.066;  %corda alla radice del piano di coda orizzontale [m] 

ct_ht   = 0.313;  %corda al tip del piano di coda orizzontale [m] 

AR_ht   = 5.2;    %allungamento alare del piano di coda orizzontale  

taper_ht      = 0.29;  %rapporto di rastremazione 'Lambda' del piano di coda 

%orizzontale  [rad] 

twist_ht  = 0.0;    %svergolamento 'teta'del piano di coda orizzontale [rad] 

Died_ht   = 0.0;    %angolo di diedro del piano di coda orizzontale [rad] 
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Sweep_le_ht   = 0.197;  %angolo di freccia al Leading Edge del piano di coda 

%orizzontale [rad] 

Sweep_c_4_ht  = 0.196;  %angolo di freccia a un quarto della corda del piano 

%orizzontale di coda [rad] 

NACA_ht       = 65009;  %indicazione del nome del profilo aerodinamico assunto il 

%piano di coda orizzontale 

t_c_ht  = 0.1;    %spessore percentuale del piano di coda orizzontale 

 

   %dati relativi alla superficie verticale di coda 

 

b_vt   = 2.26;   %apertura alare del piano di coda verticale [m] 

cr_vt   = 1.694;  %corda alla radice del piano di coda verticale [m] 

ct_vt   = 0.489;  %corda al tip del piano di coda verticale [m] 

S_vt   = 1.5;    %superficie alare del piano di coda verticale [m^2] 

Sweep_le_vt   = 0.37;   %angolo di freccia al Leading Edge del vertical tail [rad] 

AR_vt   = 2.4;    %allungamento alare del piano di coda verticale  

taper_vt      = 0.288;  %rapporto di rastremazione 'Lambda' del piano di coda 

%verticale  [rad] 

 

          %dati vari 

 

wing    = 0;      %variabile settata a 0 se l'ala è bassa, 1 se l'ala è alta 

zw            = 0.502;  %distanza verticale tra l'asse longitudinale di fusoliera e 

%un quarto di corda esposta alla radice dell'ala [m] Fig. 2.3 

d   = 1.8;    %massima altezza della fusoliera all'intersez. ala-corpo [m]    

r1            = 0.8;    %metà dell'altezza della fusoliera misurata a 1/4 della corda 

%alla radice della coda verticale [m] (Fig. 2.29 e 2.30) 

Lf            = 5.92;   %lunghezza della fusoliera dalla prua al punto al 50% della 

%corda dell'ala al tip. [m] (v.figura 2.40)  

xx            = 0.5;    %distanza in [m] del centro aerodinamico dal bordo d'attacco 

del piano di coda verticale, riferita alla c.m.a. 

cv   = 1.2;    %corda media aerodinamica del piano verticale di coda 

Zh            = -1.192; %distanza verticale dalla center line della fusoliera alla 

%corda media aerodinamica del piano di coda verticale 

Smf   = 3.35;   %area della sezione media della fusoliera [m^2]   

Lv            = 4.518;  %distanza tra baricentro del velivolo e centro aerodinamico 

%del piano verticale di coda,misurata sull'asse rollio 

%[m](v.figura 2.45) 

Zv            = 1;      %distanza tra baricentro del velivolo e centro aerodinamico 

%del piano verticale di coda,misurata sull'asse di Imbardata 

%(asse z) [m] (v.figura 2.45) 

Lb   = 11.044;  %lunghezza della fusoliera da prua a poppa [m] 

Sbs           = 7;     %area della proiezione della fusoliera sul piano latero-

%direzionale [m^2] – Cap.2, formula 2.77 del presente lavoro 
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Xm            = 5.46;   %distanza tra la prua della fusoliera e il baricentro del 

%velivolo [m] (v.figura 2.46) 

h1            = 1.3177; %altezza fusoliera misurata a 1/4 della lunghezza della 

%fusoliera [m] (v.figura 2.46) 

h2            = 1.1295; %altezza fusoliera misurata a 3/4 della lunghezza della 

%fusoliera [m] (v.figura 2.46) 

h_max   = 1.757;  %altezza massima della fusoliera [m] 

Wf    = 1.38;   %massima larghezza della fusoliera [m] 

So           = 1.116;  %area della sezione trasversale di fusoliera al punto X0, 

%caratterizzato dal passaggio da lusso laminare a 

%turbolento[m^2]- formula (2.64) 

lfh          = 10.291; %lunghezza della fusoliera dalla prua al punto al 50% della 

%corda  al tip del piano orizzontale di coda [m], indicata in 

%figura 2.40, come lf 

Zwh          = -0.3765;%distanza tra l'asse longitudinale di fusoliera e un quarto di 

%corda esposta alla radice del piano di coda orizzontale [m] , 

indicata in %figura 2.3, come Zw 

hnt          = 6.5;    %distanza del LE della cma dell'ala dal centro aerodinamico 

%del piano di coda orizzontale [m] 

h            = 1.8;    %altezza della fusoliera al LE della corda alla radice 

%dell'ala equivalente [m] 

m            = 3.7;    %lunghezza della fusoliera da prua al LE della sezione di 

%radice dell'ala reale [m], figura 2.14 

n            = 2.75;   %lunghezza della fusoliera da poppa al TE della sezione di 

%radice dell'ala reale [m], figura 2.14 

cr1   = 2.35;   % =75% della corda alla radice dell'ala [m] 

L_base  = 82;     %lunghezza di base del motore di riferimento [in] 

L_c   = 6.27;   %lunghezza del tratto centrale di fusoliera [m] 

c_k   = 2.25;   %corda al kink [m] 

 

          %altre caratteristiche 

 

lH           = 4.35;   %distanza sull'asse x tra i centri aerodinamici di ala e coda 

%orizzontale [m], figura 2.1 

hH           = 2;      %distanza sull'asse z tra i centri aerodinamici di ala e coda 

%orizzontale [m], figura 2.1 

nt       = 0.95;   %rendimento del piano di coda       

lfs          = 4.8;    %distanza tra baricentro dell'aereo e centro aerodinamico 

%della coda orizzontale [m] 

X        = 0.68;   %distanza sull'asse x tra i bordi d'attacco delle sezioni[m] 

hcmedio      = 0.263;  %distanza tra bordo d’attacco dell’ala e centro di gravità 

Kf           = 0.4826; % posizione del 25% della coda all'incastro in percentuale di  

%lunghezza della fusoliera 
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Cb           = 0.019;  %grandezze caratteristiche del flap :distanza tra bordo 

iniziale e asse di cerniera [m] 

Cf           = 0.171 ; %grandezze caratteristiche del flap :distanza tra asse di 

%cerniera e bordo di uscita del flap [m] 

tc           = 0.11 ;  %spessore percentuale del flap 

it           = -0.0749;%angolo di calettamento della coda orizzontale [rad] 

yi           = 4.518;  %distanza tra corda alla radice e estremo esterno del flap, 

%misurata sull'asse y [m] 

flapdef      = 20;     %angolo di deflessione media del flap [grad] 

frecciaHL    = -0.18;  %angolo di freccia dell'asse di cerniera del flap       

eta_i        = 5 ;     % y0/(b/2), con y0 coordinata di inizio del flap a partire 

%dalla center Line [m] 

eta_0        = 8;      % yi/(b/2), con yi coordinata di fine del flap a partire dalla 

%center Line [m] 

hnt_mod      = 4.7;    %distanza del LE della cma dell'ala dal centro aerodinamico 

%del piano di coda orizzontale [m], lettura modificata del 30% 

%circa 

 

          %Equilibratore 

ceq          =  0.245 ;%corda dell'equilibratore riferita alla sezione della cma del 

%piano orizzontale di coda [m] 

Spessore_equilibratore= 0.11; %spessore massimo dell'equilibratore riferita alla 

%sezione della cma del piano orizzontale di coda [m] 

corda_equilibratore = 0.75;   %corda media aerodinamica del piano oriz.di coda [m] 

spessore_equilibratore_al_95= 0.1527 ;  %spessore dell'equilibratore al 95% 

%dell'apertura del piano orizzontale di coda 

spessore_equilibratore_al_99 = 0.0848 ; %spessore dell'equilibratore al 99% 

%dell'apertura del piano orizzontale di coda 

bf  = 1.506 ;         %semi-apertura dell'equilibratore 

 

%Input valori di velocità, quota e peso 

%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% 

%                      % 

%vettori ingresso NT33A% 

%                      % 

%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% 

 

vectCL_alfa = [5.49 5.92 7.03 3.91 6.28 6.63 6.76]; 

%valori del CLα di letteratura [9], [10], rilevati con la digitalizzazione 

vectCmAp_sperimentale = [-4.87095 -4.39341 -0.003 -4.72996 -2.91529 -0.52757 -

0.57305]; 

%valori del CLα_punto di letteratura [9], [10], rilevati con la digitalizzazione 

vecthH_corretto = [-5.0328 -0.3410 11.2804 -1.6574 3.8427 9.8964 9.5766]; 
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%Dichiarazione delle condizioni di volo di letteratura [9], [10],  

%dove ogni punto è caratterizzato da tre valori, quota, velocità e  

%peso del velivolo: si scelgono le stesse condizioni di volo per il 

%calcolo dei coefficienti, in modo da poter effettuare un confronto 

%diretto tra i due tipi di valori 

 

vectH = [0 0 0 6096 6096 6096 12192];  %quota alle diverse condizioni di volo [m] 

vectV = [82.317 136.28 238.414 94.817 173.78 237.195 191.7668];%velocità [m/s] 

w = 6965;      %peso del velivolo [Kg], costante per tutte le c.v. 

 

%vettori di input necessari per il calcolo delle derivate CLu, Cmu e CDu 

%in tutti e tre i casi si cerca una dipendenza del coefficiente dal  

%Mach. E’ necessario il calcolo della pendenza della curva ad esempio CD-M,  

%per il CDu come mostrato in figura 2.20.  

%Altrettanto succede per il coefficiente Cmu, per il quale è necessario  

%calcolare la pendenza della curva che indica la variazione della posizione  

%del punto neutro dell’ala, al variare del Mach, necessaria nella formula (2.41). 

%Quindi nel caso dei tre coefficienti suddetti, per poter realizzare i  

%grafici appena descritti, le condizioni di volo analizzate sono scelte 

%in numero superiore rispetto alle c.v. indicate in letteratura [9] e [10]. 

%Per il CLu un numero più elevato di condizioni di volo permette di  

%mostrare l’andamento di CL-M.  

%I valori scelti comprendono comunque le c.v. descritte in letteratura 

 

vect_var_H = [0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 6096 6096 6096 6096 6096 6096 6096 6096 6096.. 

...6096 6096 6096 12192 12192 12192 12192 12192 12192 12192 12192 12192 12192.. 

..12192 12192];   %quota nelle diverse condizioni di volo [m] 

 

vect_var_V = [82.317 95 100 120 130 136.28 150 167 180 200 210 238.414 94.817 100.. 

..110 120 135 148 173.78 190 200 210 220 237.195 180 183 185 187 189 190 ..191.7668.. 

193 195 197 198 200]; %velocità nelle diverse condizioni di volo in [m/s] 

% si nota che il peso w, anche in questo caso, non varia al variare delle  

%condizioni di volo, per cui basta l’indicazione data nel paragrafo precedente 

%all’assegnazione delle condizioni di volo di letteratura. 

 

Le condizioni di volo scelte, per ogni velivolo studiato, sono quelle note in 

letteratura [9] e [10], che consentono quindi di ricavare i coefficienti e 

confrontarli direttamente con gli analoghi coefficienti di letteratura. 
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Compilato il file di input, e salvate le modifiche, l’utente deve aprire il file 

FLIGHTrun.m e lanciarlo. Al termine delle operazioni, che richiedono pochi 

minuti, in memoria si trovano tutti i vettori che contengono i valori dei 

coefficienti aerodinamici, calcolati per le condizioni di volo indicate nei vettori 

vectH (quota) e vectV (velocità) del file di input (o vect_var_H e vect_var_V, per 

il calcolo di CLu, Cmu e CDu, come descritto nei commenti del file di input sopra 

riportato). I risultati sono visualizzabili sul Workspace di Matlab, riportati in 

ordine alfabetico. Come si nota dall’assegnazione delle condizioni di volo, il 

programma riesce a svolgere il calcolo in forma vettoriale, cioè per tutte le 

condizioni di volo assegnate. I coefficienti saranno quindi riportati in forma 

vettoriale nel Workspace. 

 

 

A2.3 La struttura del programma 
 

Per comprendere bene il funzionamento del programma si descrive 

semplicemente la sua struttura, senza entrare nel merito dei contenuti per il 

calcolo dei coefficienti, già descritti nel Capitolo 2. 

La cartella principale del programma contiene tre file di servizio: 

• FLIGHT_MasterFile.m 

• FLIGHTinit.m 

• FLIGHTrun.m 

I primi due, FLIGHT_MasterFile.m e FLIGHTinit.m, vengono richiamati e quindi 

implementati direttamente dal file FLIGHTrun.m. Come già descritto nel 

paragrafo A2.1, il FLIGHT_MasterFile.m deve essere aperto e modificato ogni 

volta che si vuole lanciare un nuovo file di input, relativo ad un nuovo velivolo in 

esame. 
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Il file FLIGHTinit.m effettua, invece, il calcolo della pressione atmosferica P, 

della temperatura T, della densità dell’aria ρ e della velocità dell’aria, per tutte le 

condizioni di volo (velocità e quota) introdotte con il file di input. 

Successivamente il file FLIGHTrun.m implementa, una alla volta, le funzioni 

relative ai coefficienti aerodinamici da calcolare. Come si nota nello stralcio di 

file FLIGHTrun.m  qui di seguito riportato, si impone un ordine in cui i 

coefficienti vanno calcolati: 

 

[…] 
% Calculations 

% ------------ 

%coefficienti del piano longitudinale: 

  eval('calcolo_ClA') 

  eval('calcolo_CD_alfa') 

  eval('calcolo_CLAp_CmAp') 

  eval('calcolo_Clde_Cmde') 

  eval('calcolo_Clu')  

  eval('calcolo_Cmu')  

  eval('resistenza_e_CDu') 

  eval('calcolo_Clq') 

  eval('calcolo_Cmq') 

  eval('punto_neutro_ESDU_nuovo')      %calcolo Cmα  

 

%coefficienti del piano latero-direzionale:             

  eval('valore_Clp') 

  eval('calcolo_Cyp') 

  eval('calcolo_Cnp') 

  eval('calcolo_Cybeta') 

  eval('calcolo_Cl_beta') 

  eval('calcolo_Cn_beta') 

  eval('calcolo_Cyr') 

  eval('calcolo_Clr') 

  eval('calcolo_Cnr') 

  eval('calcolo_cldetaA_CndetaA') 

  eval('calcolo_CydetaR_CldetaR_CndetaR') 

 

Il comando eval significa “valuta, calcola”. Ognuna delle singole funzioni 

richiamate, ad esempio calcolo_Cybeta, è un file che effettua il calcolo del 
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coefficiente Cybeta, in forma vettoriale, per tutte le condizioni di volo introdotte 

nel file di input. 

Le funzioni richiamate sono divise in due cartelle, che poste nella cartella 

principale: 

• Lonfun (Longitudinal Functions) 

• Latfun (Latero-directional Functions) 

All’interno di queste due cartelle non si trovano solo le funzioni appena descritte, 

ciascuna delle quali contiene il metodo di calcolo di un coefficiente, ma anche 

diversi file per il calcolo di valori intermedi, come calcolo_aw_at e calcolo_awb, 

che calcolano rispettivamente il Clα del profilo aerodinamico della coda o dell’ala 

isolata o dell’ala considerata attaccata alla fusoliera, considerate bidimensionali; 

questa funzione serve in diversi altri file, all’interno dei quali viene richiamata e 

applicata; ci sono, inoltre, file che descrivono funzioni particolari, come 

Reynolds.m, per il calcolo del numero di Reynolds di un oggetto, o ancora 

coefficintediOswald.m o Swet2.m (per il calcolo della superficie bagnata). Sarebbe 

complicato dare una spiegazione file per file, soprattutto perché queste funzioni 

vanno a incastrarsi l’una dentro l’altra. La lettura del programma in formato 

elettronico è però agevole, dato l’elevato livello di commenti al suo interno, dove 

vengono citate le fonti di letteratura usate per la scrittura delle funzioni. 

Nella cartella principale ci sono poi altre due cartelle, Londat e Latdat. All’interno 

di ognuna di esse si trovano molte funzioni, richiamate dai programmi 

rispettivamente delle cartelle Lonfun e Latfun, che descrivono per via analitica i 

grafici delle pubblicazioni [5], [6] e [7], contenenti i metodi per il calcolo dei 

coefficienti aerodinamici. Tramite questi file, dopo aver dato alla funzione il 

valore di ingresso nel grafico, si ottengono i valori in uscita dal grafico. Ciascuno 

di questi file delle cartelle dat contiene nell’intestazione di apertura del file il 

riferimento bibliografico, attraverso il quale è facile identificare il grafico di 

letteratura descritto. Anche in questo caso, infatti, è inutile descrivere 

singolarmente i file. 
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La cartella airfoils contiene i file, formato testo, con i dati delle curve di portanza 

CL-α dei profili aerodinamici (identificati dal numero del profilo NACA scelto 

per il profilo dell’ala o della coda orizzontale); sono presenti inoltre altri file dati, 

root, kink e out, che contengono le matrici delle ordinate (positive e negative) che 

descrivono l’andamento del profilo aerodinamico, alla radice, al kink o al tip 

dell’ala, in funzione delle varie percentuali di c.m.a. (questi file servono per 

calcolare i perimetri del profilo alare, e quindi la superficie bagnata dell’ala); ci 

sono tre tipi di combinazioni per i file root, kink e out, a seconda dello spessore 

percentuale t_c del profilo, come mostrato nel file Swet2.m [24]. 

 

La cartella specfun contiene funzioni speciali, richiamate innumerevoli volte da 

quasi tutti gli altri file descritti: ad esempio il calcolo della corda media 

aerodinamica (cma.m) e il calcolo degli angoli di freccia a diverse percentuali 

della corda media aerodinamica (Angoli_di_freccia.m). 

 

Come precedentemente detto l’ordine di calcolo dei coefficienti non è casuale, 

poiché in alcuni casi il valore di un coefficiente é necessario per il calcolo del 

successivo. Si riporta nella figura seguente lo schema di calcolo che lega tra loro i 

coefficienti studiati. Si nota che il CLα serve per il calcolo di quasi tutti i 

coefficienti sia del piano longitudinale che latero-direzionale del velivolo. Inoltre 

la derivata parziale Cyβ_v, relativa al piano di coda verticale, serve per il calcolo 

della maggior parte dei coefficienti del piano latero-direzionale.
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