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FORZE AERODINAMICHE
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Teorema Kutta-JoukowskKi
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{a) Flow with no circulation.

(b) Circulatory flow only.

Flow leawes trailing
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ic) Flow with circulation.
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Portanza prodotta da diversa velocita del flusso sul dorso
e sul ventre

V_dorso > V_ventre
Per Bernoulli la pressione € maggiore sul ventre che sul dorso
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Portanza prodotta da diversa velocita del flusso sul dorso
e sul ventre

V_dorso > V_ventre
Per Bernoulli la pressione € maggiore sul ventre che sul dorso
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Per Bernoulli la pressione € maggiore sul ventre che sul dorso
I profilo € come se fosse risucchiato verso 1'alto.

Depressione

A 27\
» al

Vento _
relativo Sovrapressmne
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Genesi della forza aerodinamica
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Coefficiente di pressione

. oA P~ Px P — P
Cp= =3 >
o 3 pmv

%p(vz—b‘z) | (U)2
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C, = —
P 1 2
Increased pressure (overpressure): p = pandv <V — C, =0
Reduced pressure (suction): pP<pgandv=V —C,<0
Stagnation point: v=0 andp=p, — C,=1
Undisturbed flow: v=V and p=py — C, =0
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Distribuzione del Cp - Portanza
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(a) Chordwise pressure coefficient
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Il Fenomeno della

Separazione

FLUSSO ATTACCATO

* Flusso separato:

Se a causa della viscosita una parte
dell’energia cinetica della partlcella fluida
viene d1551pata per vincere 1’attrito (strato
limite) la pressione non sara piu “bilanciata”
ela partlcella fluida tendera a muoversi in
direzione opposta al flusso.
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Genesi della forza aerodlnamlca
Flusso separato all’aumentare dell’incidenza o
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PROFILI ALARI

Spessore massimo (Max thickness)

Massima curvatura (Max camber)
v Linea media

Linea della corfda

A

Corda

\ 4

x=0 X=C

Leading edge Trailing edge
Bordo d’attacco Bordo di uscita
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PROFILI ALARI

1) maximum thickness ratio, (t/c)max

2) shape of the mean line (also referred to as camber). Iftheumanlinmsastmghlhnc,
theaut‘n;ﬂl is said to be symmetrical.

3) leading edpe shape or Ay parameter and leading edge radius (Le.r.)
4) trailing edge angle, ¢ [

leading edge radius | chord line
' / mean line (halfway between upper and lower surface
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PROFILI ALARI

L]

Note: Constant €m_, implies that:
oo = 0.25
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PROFILI ALARI

Geometric Airfoil Parameter Principal Effect on Aerodynamic
=m—========ﬂ=============_,—_=:===ﬂ===m
Maximum Thickness ratio, t/€max Maximum lift coefficient, ¢~

Aﬁodjrnmnic center, Xy = xT"’

Shape of the mean line Zero lift angle of attack, q,
| Maximum lift coefficient, ©1_,

Pitching moment coefficient at
zero lift coefficient, CTrm,

Leading edge radius, l.e.r. and leading Maximum lift coefficient, ¢,  and
edge shape paramgter, Ay
u

i

end of the linear angle of attack range, a *

Trailing edge angle, P Aerodynamic center, Xo, = Egg
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PROFILI ALARI

* I S B B
at
28
X ao.
% ohary I
a4
25
|
2 — f l l
L L L 12 18 a0 a4 24 ad
PTE TRAILING-EDGE ANGLE  (deg)
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PROFILI ALARI

Forze e momenti

Portanza

A

Moment
AR
/

b R
: ]

Vento relativo

Forza aerodinamica complessiva

sistenza

Angolo d’attacco (a) . angolo tra la velocita relativa e la corda

Note: 1) La portanza e perpendicolare alla velocita della corrente indisturbata
2) Resistenza e parallela
3) Il momento e positivo se cabrante
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PROFILI ALARI

Momento aerodinamico

Nota: La forza ed il momento possono essere rappresentati
rispetto a qualsiasi punto sulla corda.

La forza non cambia, ma il momento dipende assolutamente dal
punto rispetto al quale si decide di valutarlo
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PROFILI ALARI | _
Centro di pressione

P

® ADAG,

e Joving Fluid 1
Lift

Force

-
n
A

14

n
Pressure Variation

Pressure forces act normal (perpendicular) to surface.
Force on the body is the vector sum of the pressure x area
around the entire solid body.

reaction

— — i
F= X PnA = §pndA

surface
Drag =F

Lift = Fnorm .

Centre
of pressure
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PROFILI ALARI

Portanza sul profilo dovuta a
- angolo d’attacco

- spessore

- camber della linea media

due to the angle of attack

summation

due to thickness

/e 1.0

due to cambser
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PROFILI ALARI

= Distribuzione di pressione per un profilo curvo ad
alfa di portanza nulla (alfa_zero_lift).

E’ presente una coppia picchiante
Cm <0

stagnation

upper surface x/c 1.0
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PROFILI ALARI

My—p = —NXye +1M,;,. — Coney = —c,(x,/c) + Contge -
Xep Cone—n Xac Conge ¢ A
_—————=—— n
{I‘ {PFF {I' {I‘lF!
-}"-::.p . Xac ‘:’ma.;
C C Cy
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PROFILI ALARI

Il centro di pressione si sposta sul
12°  profilo al variare dell’angolo
0° d’attacco.

42 16°

g° 20°
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PROFILLALARI Centro Aerodinamico

Assumendo VV=cost

Low Angle of Attack High Angle of Attack
Aerodynamic
" Force Aerodynamic
mt
ome Moment Force

_h-
Movina Flid

ac

r* chord=1¢

Aerodynamic Center

For low speed, thin airtoils (flat plate):

EIC—C
=7

Moment about the aerodynamic center is constant with angle.
Aerodynamic center does not move with angle.
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PROFILI ALARI

A
Q:’iﬁa\-ﬂ
- G
g

Portanza (Lift): & = 0.s

I
S
d
2O
m

Resistenza (Drag): ¢,

. . . q
Nota: coefficienti adimensionali
Momento(Moment): ¢ =

C

w

o0

1l coefficiente di portanza ha un legame lineare con [’angolo
d’attacco fino a che non sopraggiungono separazioni e si entra in
regime non-lineare.

1l gradiente della retta di portanza misura all’incirca 0.10 [1/deg]

per quasi tutti 1 profili (sottili). Il valore del coefficiente di portanza
massimo allo stallo varia tra 1.3 ed 1.7 per profili normalmente usati
In aviazione e numeri di Reynolds tra 3 e 9 milioni.

Corso Manovre e Stabilita - Marzo 2010



Dipartimento %) ; AT
Ingegneria Aerospaziale e o S e SARGH S20uU" M—

Portanza (Lift): & = 0.s
PROFILI ALARI &

Resistenza (Drag): ¢,

da
q..5
Momento(Moment): ¢ =0 _
C

Nota: coefficienti adimensionali

w

o0

Sempre ad usuali Reynolds di impiego (tra 6 e 9 milioni) il
coefficiente di resistenza di un profilo ha valori compresi tra 0.004-
0.005 (profili con elevata estensione di flusso laminare) e 0.006-
0.008 (profili turbolenti).

Il coefficiente di momento rispetto al centro aerodinamico e negativo
(cioe picchiante) per profili a curvatura positiva ed e tanto piu forte
quanto piu il profilo e curvo. Per profili normalmente utilizzati sui
velivoli il valore varia tra —0.02 (profili poco curvi) e —0.10 (profili
abbastanza curvi).
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PROFILI ALARI
g

do 0 anche Cla :
circa 0.10-0.11 [1/deg] 2
Alfa zero lift dip. dalla curvatura 3
(0, -2°, fino a -5°) , o

hm-hﬁ ‘.-_:,____L‘-

angle of

attack
Qf_g Angle of attack o

( Scparated flow ™\

Separated {low
over top surface

¢
over bottom surface Mejq

HY

Moment coefficient
slope: a‘cmcu .
dex By




= =
o e

= e
N gt
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Effetti del numero di Reynolds

Ad alti numeri di Reynolds lo strato limite riesce a fluire laminare
per una minore estensione. Quindi lo strato limite diventa
turbolento(attraverso la transizione) In posizione anticipata sul

corpo. In generale lo strato limite ad alti Reynolds diventa quindi
piu resistente alla separazione.

Ritardata separazione comporta stallo ad alfa maggiori e minore
resistenza di pressione (scia).

CI /,//_\‘. Cd
R

=
S~ -
‘‘‘‘‘
———————

/ o
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3.6 2 03]
Lo e
3.2 = L r"//
2.8 : PROFILO NACA 4418
2.4 024 l
)
o .020 g
C: 2.0 o-g \ / [
§ g :
2 16 § .016 N v /
% 1 ‘g 3 N g
8 SRS g on N RS -
& 12 » N:%:r\ 5] N BlY
= /; g AN 4
[ 4 N
S - ° N ]
* 8 ] b g .008 O~
c§ X i g
1 4 f .004
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0 0 N 0 |
= 5 - == = =
< -1 -af g 1
: { s
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< -2 -8 g ‘B ‘5 2 a.c. position P
_g K] R x/c yle
'S B £ -0 1.9x10° 0.231 -0.032
£ 342 \ g -3 0 5.9 239 -on
g -3-1 1 S 0 8.9 241 -018
: s A 5.9 Standard roughness
c
£ -4 .16 §
8 =
2
- -5
-5 -2-(_)32 24 16 8 0 8 6 24 32 16 12 -8 -4 0 A 8 12 16
Section angle of attack, o , deg Section lift coefficient, cg
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3.6 . ‘ .036|
[
T
3.2 =0 e
28 % 2 a6 810
24 Airfoil Shape
t?( 2.0 o-a ’ \ l [
2 ’
3 16 g 0 : Aummria
S ; £ N
8 SR g o012 3 S z
% 12 Vi %" % in:: < /']l
S = RNy 2]
§ 8 ,’g/ NI § .008 =
/ 3
1 4 A .004
Data point symbols for various Reynolds numbers (R) ==
£ g
: ; 3 s T
g -3-12 l s 0 89 241 018
: s A 59 Standard roughness
§ E .4 '
é 416 = AENENEEEENEE VRN

®*m = w s o s | Location of aerodynamic center (a.c.)

Section angle of attack, « ,d
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3.6 2 , 036
[3) T 032
3.2 =0 =
: .2 .028
2.8 1 0o .2 4 yc6 8 10
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Section angle of attack, « , deg Section lift coefficient, c
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3.6 2 .036]
B
(5 \\\ 032
3.2 = 0 || | 1
2.8 A ‘ P 2 46 8 10 L
04 024 : ]
Y
.020
f 2.0 o'u \ / III
s .
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c 5 N a
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1 4 44 004
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Section angle of attack, a , deg Section lift coefficient, cg
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Moment coefficient, c

Section lift coefficient, co

-
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Section angle of attack, « , deg Section lift coefficient, cg

3.6 2 036
- L
(2] \\'\ 032
3.2 =0 =
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04 024 - f
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.020
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oint (c., . ) plotted against o
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-5 1
20 % 16 & 0 8 16 24 32 16 12 -8 -4 0o 4 8 12 16



-, Section lift coefficient, co

c/4

Moment coefficient, c
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3.6 | 2 — .036]
[ ——
3.2 Lo //: 032
28 ’ 22 4 5.6 .8 0]
T
2.4 024 : J
, .020
2.0 B / [T
g 1 ’
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s 3 1 5l EEERANERNEAE T |
. ’ s -l T |
£ i W
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-1.2 £ g -3 0 59 239 -011
S 0 8.9 241 -018
s i A 59 Standard roughness
1.6 § -4
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Given: NACA 4412 Airfoil
Example Problem Reynolds Number = 5.9x10°

Angle of Attack = 12°

Find: C, =
C,=(AcC,/Aa)=
Cq=
Crca =
Cm a.c.:
Crmax =

Q=g =
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Effetti di comprimibilita

- A
=~ Fenain )
= e
S gt

Ad alte velocita ci sono grosse variazioni di pressione
e La densita non e piu costante

— Alta pressione alta densita

— Altadensita ~_ piu impatti molecolari

— Piuimpatti  _ maggiore trasferimento di quantita
di moto

— Trasferimento di guantita di moto => Pressione

Quindi ci sara un incremento di portanza rispetto a quella
predettaconl=c,qS

Tutto cio e rappresentato da una variazione di c,

Corso Manovre e Stabilita - Marzo 2010
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Effetti di comprimibilita

Gli effetti sono misurati dal numero di Mach

e

I

Mach M=V / a Dove V ¢ la velocita vera (TAS)

Poiche a (vel del suono) dipende dalla quota, il numero di Mach e sensibile anche
al variare della quota (se ho una certa velocita vera rispetto all’aria).

Tra I’altro poiche la densita si riduce, per avere portanza tipicameto devo avere pit
velocita vera con I'aumento della quota. Questo porta per I velivoli da trasporto a
getto ad un avvicinarsi a Mach=1 con I'aumento della quota.

REGIMI DI VOLO Subsonic aircraft: M =07
Transonic aircraft: 0.7 =M <= 1.4
Supersonic gircraft. 1.4 =M <=5
Hvypersonic aircraft: M = 5.
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Effetti di comprimibilita

Disturbi di pressione generati da un punto.

[ Pressure pulses
move away
from source

Disturbance
‘.r’
Pressure _
* pulses Disturbance
Disturbance at rest berin to beging moving
pile up -

Pressure pulses
left by disturbance

(a) Zero and low-speed disturbance.

Shoek-wave
ﬁ pressure discontinuity

' Pressure pulses
Pressure pulses ,e
just barely cannot oulrace
outracing the

disturbance - air
disturbance in front has no
warning of particle
for airplane
approach —

(b) Nearing Mach 1. (c) Mach 1.

Figure 84.- Shock-wave formation.



- A
=~ Fenain )
= e
S gt

Mach critico

 Quando il numero di Mach della corrente si avvicina a 1,
condizioni di flusso sonico saranno raggiunte in qualche
punto del profilo (la velocita sul dorso del profilo e
maggiore di quella della corrente a monte)

Il numero di Mach della corrente per il quale per la prima
volta si raggiungono condizioni “soniche”(cioe M=1) sul
profilo, viene detto :

Il numero di Mach critico (Critical Mach number (Mc;it)

M=1

\

MOO

-
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J
Onde d’urto

« Quando il numero di Mach della corrente  M,, supera
quello critico, un’ "onda d’urto” si forma sul profilo
(generalmente inizialmente sul dorso del profilo)

* L'onda d’urto rappresenta una forte discontinuita di
pressione (in aumento a valle) ed interagisce anche con
lo strato limite causando inspessimento e possibile
separazione

Terminating
Shock
M< 1
V] M >1
0.0,
- - ——
-

Separated /

Wake
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Onde d’urto

Effect of shock wave

o . - ronons
= Sudden increase e Q_é—.'_’
3 of pressure 3
"5 L
v S
3 s
5 e
7p] Y
‘d:i ——————————————————— M=1 e
o Pressure ;. Mcrit. | 9
S| /& Local Creg. . ¢
e Y ) speed of flow  thap <\, »
ke, drops to M crit. ¥ N0 =
S < S
N M=Q -
L:E; f o

Subsonic

flow Supersonic | Subsonic

at critical . R

mach 77 - (\r—,"{‘":\\ F e -

: 7 § ~ T~ ,-A
D7/ AN
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Barriera del suono

F 11

La resistenza associata all’ “onda d’urto” e la
separazione viscosa associata comportano quindi un
forte aumento della resistenza. Al'aumentare del Mach
oltre quello critico I'onda d’'urto diventa intensa e si
sposta verso il bordo d’attacco del profilo.

Il forte aumento di resistenza e le vibrazioni associate
(buffeting) sono quelle che i piloti avvertono come
“pbarriera del suono”

Quando la resistenza aumenta molto si e raggiunto il
cosiddetto Drag Divergence Mach number (Mach di
divergenza della resistenza)

Corso Manovre e Stabilita - Marzo 2010



Dipartimento
Ingegneria Aerospaziale

s

Onde d’urto — effetto sulla resistenza aerodinamica

% o
. oq s 'v.“xvi)f : . .
Universita di Napoli Federico Il

Subsonic Transonic

ADAG,

S
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region  region Supersonic region
- e
~
o - \“
0 / \
— g f’ \|
1= °c TR
v & c 1z N
) ___l.g o | o N\ |
|2 EE| ] o \ |
|
= Ve |} = |
@ | r |
5 O o |
c4 O6 ©08 10 12 14 16 118 20 22

Mach number
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Resistenza in campo comprimibile

Cq

Expansion
waves
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Resistenza in campo comprimibile
» Poicheé l'accelerazione del flusso sul dorso di un profilo alare dipende ed aumenta con :
- angolo d’attacco
- spessore percentuale del profilo
- curvatura del profilo
* Il numero di Mach critico aumenta (quindi si riesce a volare fino a Mach piu elevati) :
=> riducendo lo spessore percentuale del profilo
=> riducendo la curvatura del profilo (linea media meno curva “cambered”)
=> eventualmente, se possibile, riducendo I'angolo d’attacco di volo
M=1

MOEZOB C

Esempio:

M=1
M, =0.9
- C\
Nota: Poiche un’ala pin sottile e meno curva ha minore portanza saranno
essenziali | sistemi di ipersostentazione per le condizioni di bassa velocita

Corso Manovre e Stabilita - Marzo 2010
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Bhock wave [ormation
{leads to wave drag)
M, < 0.8
D "3-_-_

Subsonic [low everywhere
{a)

Supersonic
Shock

D Subsonic

Subsonic

Supersonic
FEELHL

I'J‘vnr
Subsonie

swsm;{:g\N \\ x\\a
AN

7 = .
._-f -~ E,ﬂ'pE'PEﬂ'“-I-c "_/j_-.: g
region - 8 @

&z

Subsonic ™ «/:f///—_/

Figure 87.- Shock formation.
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Somie point (M = 1,0}

Subaonic

Subsonic

(Critical
Mach
number) b}

Bupersonic
flow

Shock

Subsonic

Supersonic
{low

AN NN
i “& oo
M >1.0 B y, 1\\
. .“- ".\.
D AN \S“Ef;ffﬁ'“ \ 7
Supfranm:: 4 \\)\\\ \\

Svuhsamcj( /f’"
,,-"

//\
i
D R

5,
M, >1.0 \, Bow shock

wraps around
n-::-se /
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Supersonie
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Resistenza in campo comprimibile

Effetto positivo riduzione spessore % sul Mach di divergenza

Airfoil drag

e e — i
-

.5 1.0
Mach mumber
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Wing drag coefficient, Cpy

Effetto positivo freccia
sul Mach di divergenza

0.10

0.0%

SROUP Wi—
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L

49 1/4° Sweap

-
R___ 40° Sweep
Eﬁ

8 1.0 1,

Mach number
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Resistenza in campo comprimibile

I velivoli che operano in campo transonico hanno profili disegnati per
avere onde d"urto molto deboli

Strong
shock

Separated boundary layer
e e e e e

— e

(a) Classical airfoil.

Wenk

shock wnmrated houndary layer
'_'_'-F-L'“--.....---_
{#_\.--__ ) _ ; e e

(b) Supercritical airfoil.

Figure 95.- Classical and supercritical airfoils.
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Comprimibilita
* Nel range (0<M<0.3) il fluido &

praticamente incomprimibile, la portanza
e costante

 Quando M>0.3 bisogna introdurre la
correzione di comprimibilita (la portanza
aumenta)

‘
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Influenza del Mach sulla portanza

* Nel range 0.3<M<0.7, Il coeff. di portanza
segue la regola di Prandtl-Glauert

¢, - Compressible
lift coefficient

. Incompressible
lift coefficient (chart)
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Influenza del Mach sulla portanza

Lift coefficient ¢,

Subsonic Transonic Supersonic

I | | | 1 l | 1 l J

0 02 0.4 0.6 08 10 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0
Free-stream mach number M,

In generale in subsonico "

Corso Manovre e Stabilita - Marzo 2010



Dipartimento ADAG
L A LA Ux
Ingegneria Aerospaziale o : Rcat ,t&;; A =
Universita di Napoli Federico Il www.dpa.unina.i\adac

Influenza del Mach sulla portanza e centro pressione

Xac

Subsonico 0.50
{}.25 I

CIM:0
C =

= 0 i I
J1- |\/|2 0 : 1.0 20
00 _ ——» Mach Number, M ™
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Profili alari — evoluzione storica

1903 Wright T 135 NACA 23012 (T

1912 RAF-6 il T 1930 NACA 16-209 < —

: C—"'———'_-—i—-__\-_l-_-
1915 RAF-15 1945 NACA 64p-215
1822 Clark Y m Wortman (’_\
B33 1057815

1928 Goftingen 652 %\ 1955 supersonic — —
1925 RAF-48 C_\ 1B70 ;EPS:II‘EFiﬁEm C>-
w3 NACA s €T~ 1975 NASAGAW-2 < T~
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Profili alari — caratteristiche aerodinamiche
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=

2.0 5
theory —” 0.016 |-
C,-max /B :
L6 fF~"TTTTTTTTTTTTT - i Cy
c i
f i ~C—> 0.012 |-
1.2 ! sS
i se parated_ _TI_:;.:';_
i 0.008 -
0.8 i !
i T pressure drag_ _
1 i
0.4 i 0.004 |-
i — friction drag
%=0 fm o i
| | 0 LA |_cnt} | | | 0 |V |
-10 - 1] 2 10 15 20 0.4 0 0.4 0.8 1.2
o, deg. €
04 (b) profile drag coefficient
(a) lift coefficient
0.8

1.6

Figure 4.18 Lift and drag curves of the NACA 4412 section for Re, =9 x 10°.
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Profili alari — caratteristiche aerodinamiche
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0

—0.023
—1.020
—0.025

0.047
—0.049
—0.030
—(1.040
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-0.014
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—.005
0
0

(1/deg) {deg)
0108 (250 9.0

0109 0,250 13.4
0.109 0,250 14.0
{105 (0.247 14.3

0.108 0.252 15.2

0. 105 0.247 16.8
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0,103 0.2at 14.0
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Alfa fine linearita

G006 0 0O 0109 (.250 g.0 0.80 7.2
(il =0 i ] 0.110 .262 11.0 1.17 100
Ad 12 0 0 111 0.262 i4.5 1.45 110
an4=212 1.3 0027 0.113 0,262 15.0 1.55 11.0
fd-—412 2.6 0,065 0,112 0,267 15.0 .67 8.0
64—206 1.0 0,040 {.110 0,253 12.0 1.03 8.0
G4—209 =1.5 ) 340 (L1007 {1,261 13.0 1.10 8.0
£4-210 1.6 3040 0,110 0,258 14.0 1.45 10,8
HIANID ] 0 0,110 0.253 12.0 1.23 10.0
63A2 10 -1.5 000 0,105 251 13.0 .44 1000
644410 3.0 —0.080 0. 100 0,254 151 | .61 10.0
6dAa212 =20 -~ 0400 (. 100 (1252 1.0 1.54 11.0
6424215 =20 ({344} 0.095 0,252 15.0 1.50 12.0
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L’ALA FINITA

Angolo di freccia al
bordo d’attacco

Leading edge sweep
angle, Apg

(& Thicl/mess Mean Camber
G s SRR e S s Line
Universita di Napoli Federico Il /’j
" e
V  |(velocita flusso) \ . .

Quarter chord sweep
angle, A,

Choarter chord line
Linea del punti a c/4

- A A

Corda di chord, ¢

Trathing cdge

S

Wing area
. (superficie alare)

Chord Line
Sidle View

Wing section (airfoil)
Sezione alare (profilo)

Koot
chord, ¢

Corda di radice Cr

Bordo d’uscita

estremita Ct ; L

Span, b

Semi span, b2

Leading edge

Bordo d’attacco

-

Apertura alare (b)

I

AR  Aspect ratio

Dihedral angle T

-

(allungamento alare) | | A =ct/cr

(rapporto di rastremazione)

(angolo diedro)

taper ratio (0-1)

Sono parametri
adimensionali

Le ali dei velivoli da trasporto
sono caratterizzate da ali

» Rastremate

> a freccia
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L’ala puo essere rettangolare (profilo
costante) oppure essere rastremata, cioe
con corda di estremita piu piccola rispetto
a quella di radice.

Wright Brothers 30.5'

. R Rectangle
Il rapporto tra la corda di estremita (ct e e N
la corda di radice cRr viene detto rapporto - Traperoid

di rastremazione (taper ratio) ed indicato 7.2

con - &
. F-18 (Blue Angels)
A=cucr <1 (tip.Tra0.3e0.7) Trapezoid

813

L’ala rastremata (tapered wing) viene
adottata principalmente perche sposta il
carico di portanza verso la radice (corde
maggiori forniscono forze di portanza
maggiori). Ovviamente bisogna ragionare
a parita di superficie alare necessaria a
fornire la portanza che equilibra il peso.
Rastemando I’ala si riduce la strutturale dell’ala
sollecitazione flettente in corrispondenza

dell’attacco ala-fusoliera.

Concorde Triangle

= Sl riesce a ridurre il peso
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Rectangular
straight wing

Ala rettangolare

Tapered straight wing
Ala dritta rastremata

Rounded or elliptical
straight wing

Ala ellittica

Slightly swept wing

Ala rastremata e a freccia
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Moderately swept wing
Ala a freccia
A Highly swept wing

Ala a freccia pronunciata

Simple delta wing
Ala a delta
1

Complex delta wing

Ala complessa a delta

ADAG
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Effetto della rastremazione

Le due ali hanno la AR=10 Rectangular wing A=1
stessa : .

T d 1=0.33
Apertura b CRO
Superficie S |
Aspect Ratio AR=10 L

|

|

|
Distribuzione di carico T

1.6 —
| TAPERED 1=0.33

.

Aerodinamico

RECTANGULAR A=1.0

L’area sottesa dalle due
curve (che rappresenta
la portanza totale) e

uguale per le due ali. \

ALA rastremata ha |
minore momento 0.4 —
flettente alla radice
(minore sollecitazione
strutturale)

0.4 0.8

Forza di Portanza Risultante
|

0.8 -0.4

Corso Manovre e Stabilita - Marzo 2010



Dipartimento
Ingegneria Aerospaziale

Viene definita la
CORDA MEDIA AERODINAMICA
(mean aerodynamic chord)

MAC 2

~ b/2 5
c=< ), ) dy

Detta anche Mean Geometric Chord ®

mgc

Si puo anche introdurre una corda

media come :

Cav=S/b

www.dpa.unina.it\adag

Definitions

wing span  Apertura alare

chord of wing(parallel to axis of symmetry) at any given span station y ‘

Corda alare parallela all asse di simmetria a ciascuna stazione y lungo !’apertura

Solitamente ci si riferisce sempre alla

corda media aerodinamica definita

come sopra

Corso

Manovre e Stabilita - Marzo 2010
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Viene definita la
CORDA MEDIA AERODINAMICA

(mean aerodynamic chord)

add root chord Lo tip
MAC o mgc
— 2 bi2 5
c=—j C d
sl e dy i
CG
add tip chord to roct

l

half wing chord
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PARAMETRI ALA

—_2 b/2 5
c=< ), ey’ dy

Mean geometric chord: © =% I c(y)dy
-b/2

\ +b/2

Lateral location of the mge, Ymg = E J ye(y)dy
~b/2
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PARAMETRI ALA

_2 b/2 5
c=< ), ey’ dy

Per ala trapezoidale

Taper ratio, A = %

Aspect ratio, A=b§= 2b

Area, S =Dc{1+2)

2. {1+ A+ 22
c 3“‘( T+ A )

CUISU IvidIIuvie € Dldllilda - vVidl LU £ZU 1V
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PARAMETRI ALA

_2 b/2 5
c=< ), ey’ dy

Per ala trapezoidale

. b(l + 23)
Lateral location of the mgc, =
Longitudinal location of the mge, Xmg = t;({lli%}tanhm

an(1 - &)

Sweep Angle of the n fraction locus: tanA, = tanA; - AL+ )
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PARAMETRI ALA

— 2 bi2
== "c(y)* dy

S 0
Per ala trapezoidale ' |
= | I ' I —
| | | | n !
[ | | , Mo |
|
e |
e - - g
| +b/2
Longitudinal location of the mge, Xpge = % I xe(y)dy
-b/2

Mo =M
Sv = ST 2 = (1 =M + no)
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| velivoli che operano a velocita elevate
(transonico e alto transonico) (cioe
numero di Mach tra 0.6 e 0.9) , devono

adottare un certo angolo di freccia T

(sweep angle) N

Viene definito :

Ale angolo di freccia al bordo d’attacco S — |
c chord of wing(parallel to axis of sy 'y) at any given span station y

Corda alare parallela all’asse di simmetria a ciascuna stazione y lungo ’apertura

Acia angolo di freccia della linea a c/4

Ate angolo di freccia al bordo d’uscita

/)

|
Un’ala a freccia (swept wing) puo essere ,L

a freccia positiva (verso dietro =5
sweepback, come in figura) o a freccia lr
negativa (verso avanti), quest’ultima ||
molto piu rara. 0 ! )
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| velivoli che operano a velocita elevate
(transonico e alto transonico) (cioé
numero di Mach tra 0.6 e 0.9) , devono
adottare un certo angolo di freccia
(sweep angle).

L’angolo di freccia riduce la componente
di velocita della corrente (cioé del Mach)
perpendicolare al bordo d’attacco.

ADAG
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A t Ratio

Aspect Ratio (AR):

Note: AR=Db/c for rectangular wings.

Low AR Typical Values

Fighters: 2-5
Transports: 6-10
Gliders: 10-15
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Aspect Ratio (AR):

Allungamenti alari a confronto

AR:QZ a

S o
=y i ()

Valori tipici: o
/\ = <N

1 Lockeed Electra AR=7.5 3 :

2 Shorts 360 (Tipo ATR) AR=12.4 n /\

3 Fokker F28 AR=8 = e |

4 Airbus A320 AR=94 5 ;,%_ ﬂ@

5 Concorde AR=2 \
L
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Downwash

TOP SURFACE
(relative low pressure) Front

(= )] View

(relative high pressure)
BOTTOM SURFACE

upper Tu rface flow (inboard? lower surface flow (outboard)
| | |

M y A A Bottom
J\ AN ey FAY 7\ / View

v

The pressure imbalance at the wingtip sets up a spanwise
component of flow, stegngest at the tips. weakgst in the center.
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Questa distribuzione di pressione e flusso produce alle due
estremita dei vortici che si estendono a valle.

Tali vortici vanno pero a modificare anche la direzione della

corrente che investe I’ala. Tale deflessione della corrente

viene detta “downwash”.

Effective free stream direction

in vicinity of the wing Downwash

V_ —
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The Scoop

Veloclta dell'ala

Direzione e grandezza
approssimata della velocita Direzione e grandezza

dell'aria vista dal pilota approssimata della

velocita dell'aria vista
dal suolo
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Si pud quindi capire perché L=f(V “a , S)

- 111 Legge di Newton (azione e reazione)
- La corrente viene deviata di € che é approssimato ad o

Variazione di velocita verticale w=V sen o circa=V «o

Portata di massa = p V A, dove I’area interessata

A e proporzionale ad S

La variazione di quantita di moto in direzione verticale
(=L, portanza) e pari quindi a :

(pVS)Va ,dacui:

- Dipende dal quadrato della velocita

- Dipende dalla densita

- Dipende dalla superficie

- Dall’angolo d’attacco (che definisce 1l coeff di portanza CL)
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Lt approx equal to K
force which glves down-
ward velocity w to the air

veloclty of ain, V
Mass of alr, m

Mm=pAY

by wing, A Downwash angle, €

C— Corso Manovre e Stabilita - Marzo 2010
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=MW
=pAYW since M=pA
=pAYVE since wW=VE forsmall angles

£ = Piﬁ\
g 25 = % 5 for
g = 5 since p and srmall
p 128 A=Tb angled
4 4
S
g = —
2
Eb
2
y)
r = 2'— since AR = E
BAR 5
Hﬂ degrees
FTRTAR 4
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— = tan(")} since tan(x) = sin(x) / cos(x)

=L tan(")

= siNce =tan{’') inradians
pd

—EAR SINce =m

= —F setting =§
1624 4
— E@FEEE
AE
sin(" ) ,
— 5 — given = coe() and = [ gin(
cos(")

Corso Manovre e Stabilita - Marzo 2010




inarti Pt
Dipartimento _ ,%%vg A DA
Ingegneria Aerospaziale . R e

Universita di Napoli Federico Il www.dpa.unina.it\adag

Wingtip Vortices

PILOT STARTLE EFFECT STRUCTURAL LOAD FACTORS
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L’ALA FINITA
Modello Vortice a staffa

L=Ib=pVID.

Induzione vortice ] == —

r o 2r
27h/2 wb

w =2

Induzione nel piano a valle (a y=0)

w 2L pViSCy Cr
V. mpVir  mpViEE 7 A
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Modello Linea Portante

TR

A% .

FgEa Ay . B . U -
&{g ; A LA Lx

=

www.dpa.unina.it\adag

Lty)
. . . . — circulation ~u ‘
In caso di distribuzione ellittica

A j,,‘-.rortex plane @_
ey = m
lifting line "r“ - = - 3 AT
V II .."’ ‘.f' =
I| 2 #- — =1 —-—-11? --------------------- —
" y I s
r{‘l‘}:r{:} I'Il — | — ok I ; = P
‘ \ b2 3 &
Ligw
+b/2
L=pV

—h/2

l“{x} d}‘ = %pb"hl‘n

L sl BNY 2 o I
C) = — 0 0

S lpViS 2 VS 2V,

2CT
e =

TA

C;

E'I__r_l —_—
T
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L’ALA FINITA

Induzione dovuta sia al vortice aderente che a quelli liberi

—K

o e '-) Rear view r
Upwash é“&i& jk) r "-\%@* Upwash
Tt G ) F )
B M L &
O TR

Bound vortex

Downwash behind the airplane

Figure 54.- Vortex flow effects. Note that upwash and downwash are

due to both the bound vortex and the tip vortices.
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I’ALA FINITA Resistenza indotta

INDUZIONE SULL’ALA

Si puo ridisegnare il vettore portanza perpendicolare alla NUOVA
DIREZIONE della velocita.

Avremo la nascita di una componente nella stessa direzione della originale
direzione della corrente a monte.

Tale componente ¢ la resistenza indotta o anche dovuta alla portanza.
—, Lift

Induced Drag, D;

Local flow
direction

Parallel to
chord line
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Resistenza indotta
Induced Drag: D; =LsIng;
since «; Is generally small,
D, =La; (a; Inradians)
It can be shown that for elliptical lift distributions

CL

a; =———

AR
1.e., D; =L¢«; =ﬁ
AR
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Resistenza indotta

and since L =0,5C|

_ ,SC{
AR

2
or, CD- =C—|—
" AR

D;
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Resistenza indotta

ADAG,

S

www.dpa.unina.it\adag

C2

C, =——(1+9)

" AR

.16
0.12 S
&
k=
d
0.08
L
nM - .Y
0 I | 1
0.2 0.4 0.6 0.8 10

Taper ratio ¢/,
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Ridurre la res. Indotta:
- Forma in pianta
- Winglet

Corso Manovre e Stabilita - Marzo 2010
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Total Drag

* La resistenza totale ha due componenti
— Profile drag (skin friction + pressure)
— Induced drag

* |n coefficienti:

C;
e, AR
Total=Profile+Induced

C, =C,+

Corso Manovre e Stabilita - Marzo 2010
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Total Drag

C p lotal
/- Induced Drag

% //% Pressure Drag

:\\\%\\&\@@\\\\ \\\ Skin Friction Drag

\‘ R

CL
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3-D Effects on Lift

c, and C_

Airfoil

same section and
wing area

o

Notice the slope is decreased for the wing and the
zero lift angle of attack is unchanged.
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3-d
increasing
aspect ratio

Notice the slope is decreased for the wing and the
zero lift angle of attack is unchanged.
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L’ALA FINITA - gradiente retta portanza

P
o

P

a

i

]

+5?.3*an

m-AR

con a, espresso in [1/9]

S

www.dpa.unina.it\adag

LoD = —
'- ——

.98 E,_;" Cs=/0 . F;

| —+
—

.96 - 9

]
f P

.94

97 —— Straight-rfoper wing with rounded fips

’ — — — Elliptcal wing

90"

0 zZ 4 & 8 1w 12 |4
Aspec? rotio
F1a. 8. Chart for determining lift-curve alope.

a=F

ay
1+ (67.3a./=4)
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I’ALA FINITA - gradiente retta portanza

Comprimibile (Influenza del Mach)

ag

a. =
T /T MZ + ag/(rei AR)

Comprimibile ed ala a freccia (effetto della freccia alare)

[L" T T S, S — e = —_ = . S —

) B apcos A
O SV =ML cosT A + [(dgcos A) /T AR + (apcos A}/ (TAR)
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L’ALA FINITA

FRR
% 4;‘ > 3
b

Universita di Napoli Federico Il

gradiente retta portanza

90
/ [ 1 I°
A= o0, ALE o
80 /
"za 70 r/ "
é [ / 7 [ A=6, D= o
¢ 60~ Ci = o \ |
T "]
- A = 6 A :530
] S l_g .“ 1
- \, |
&l 50 YA\ i
o e
@ A4 TN\ Aefs At
/ m
1ad L —— /
a 40 // L Cl_ —d I I I
S ~\N\ T
o P NN L Ao ' __]
K = NN OAZZe
TR L. Le
:J- 340 (I"_"'""-.__\ / S #GA-E -
D L LN -
——— s S A=2 >
< I i T —‘<§Au=h5
; 20
=
o
NOTE : 1 Cp = 2W RAD ' 1
1.0 2, A =10
3. Ye=0
4 BASED ON PLANFORM AREA
0 A N N R R R R | .
0 .5 1.0 1.5 2.0 25
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I’ALA FINITA — Distribuzione di carico e di Cl

W 1)
e r _
\ ]':LI:' 7 ol
oot tip :

cliy
All wings twisted to hauve \\\
elliptic distribution of [ift Y

|rI:u:|+. tip

1 f
o 'ﬂ cl iy
x\ I=| " 4

| root tip p—

tip

\ slew|

root
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I’ALA FINITA - Carico
Effetto rastremazione e freccia

1Y)
- l:_hh— high taper ratio

low taper

4

oot tip

iy
l:h"— wept-back wing

=
forward sweep gs
Y

oot tip
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I’ALA FINITA — Carico
Effetto rastremazione
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L’ALA FINITA — Carico
Effetto freccia

Ty,

P
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I’ALA FINITA - Effetto rastremazione

Wing Lift Distribution
Angle of Attack= 6.0

1.0
—l | [ |
—Cl e/ cavg
—

0.5 STy

0.0
Root CL=0.494

Cm=00
CDi = 0.00892
e =0.967

Ala rettangolare

Tip

1.0

05

0.0

AR=9 ; Freccia=0°

Wing Lift Distribution
Angle of Attack= 6.0

=gl
—Clc/cavg C___:L’_’—:j

Root CL=0512 Tip
Cm=00
CDi=0,00935
e=0992

Ala rastremata A=0.30

http:\ \ aero.stanford.edu\ wingcalc.html
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L’ALA FINITA - Effetto rastremazione
decreasi; taper ratio, A

1.5

- ftwr“ = { C]__* = 1.0
—  no twist M =0.18
B A=10 ®===*=" L =102
- - - = ()5 _— e jo= ()]
A TP TR
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
mﬁi with the software of Ref. 4.13 * 0 = y/(b/2)
Figure 4.13  Lift Distribution for C;, = L0 for Unswept, Straight Tapered
Wings of Varying Taper Ratio
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L’ALA FINITA - Effetto angolo di freccia
AR=9; Ala rettangolare

Freccia A=0° Freccia A=25°
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I’ALA FINITA - Effetto rastremazione e freccia
AR=9

A=0.30; A=25°
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L’ALA FINITA - svergolamento

Wing tip twisted down
(Washout)

C— . Corso Manovre e Stabilita - Marzo 2010
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L’ALA FINITA - effetto aerodinamico svergolamento

R
Universita di Napoli Federico Il

ADAG

17 —
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1.5

0.5

0

increasing wash-out, €,

|Detennin¢d with the software of Ref. 4.13
Figure 4.17

Wings with Three Twist Angles

i}
- -y “‘
1.0 : =
L--‘-- .-l- L]
'-". / ‘ ]
- ’ .
L
[ e e——— o, = 0°
— _ 0
el il A |
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

»= 1 = y/(b/2)

Lift Distribution forC; = 1.0 for Unswept, Straight Tapered
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AR=9

Wing Lift Distribution Wing Lift Distribution

- Angle of Attack= 6.0 o Angle of Attack= 6.0

—Cl CQ’{—:D —C]
—Clc/cavg —Clec/cavg q:l:::j

05 0.5

0.0 0.0
Root CL=0512 Tip Root CL=0447 Tip
Cm=00 Cm=00
CDi=0.00935 CDi=0.00755
e=0992 e=0936
— [ ] — ° L)
2=0.30 ; A=0° ; NO TWIST A=0.30 ; A=0°;

Linear Twist, & = -3°
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L’ALA FINITA - Effetto svergolamento su ala tipica

1.0

05

0.0

AR=9

Wing Lift Distribution
Angle of Attack=6.0

—Cl
—Clc/cavyg

>

Root CL=0.485 Tip
Cm =-0.438
CDi=0.0024

e=09949

A=0.30 ; A=25° ; NO TWIST

1.0

05

0.0

Wing Lift Distribution
Angle of Attack= 8.0

—Cl
—Clcfcavg

=

Root

CL=0.481 Tip
Cm =-0.403

CDi=0.00852

e = 0963

A=0.30; A=25°;
Linear Twist, € = -4°
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Leading edge

AC+ 1 259% of the wing chard 1

|

r_—ﬁ

Per ali a freccia e rastremate

e vicino al 25% , ma non e proprio al 25% chiord

rook
chard

chord T
roalk
chard
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L’ALA FINITA — CENTRO AERODINAMICO

Pos centro aer. Xac funzione di : AR, freccia, rastremazione, CLa ¢ MACH

» Xae:
o
NN
=)
o

&

E“’-‘ co A3
¢S 1 160

u“O.SDO" | / _—140 30
— : 4

EQS // 20
tﬂ“a _ il
3= \ u
D

& 0200 |

0 2 4 6 8 10
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L’ALA FINITA — CENTRO AERODINAMICO

0,6

\

~

///_

7

hac,W

7

/
.,-/

ali a delta

N

1
0,‘ >
|

0 10 20 30 40 50 60 70
Acya (°)
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L’ALA FINITA — CENTRO AERODINAMICO

T T T
R =060
A=1035 . 40
BT AN / , |
0,3 0% /
| N
hac,W o m——— — /
0,2 \
%l L ali a delta tronche |
| | | <
‘ | | |
0,3 i
A=10 o =l
4,0
%‘ 2,’0\
0.2 \ﬁt — e e ——— .
3 —— - 1 e mm——
hac,W 1,0)/
0,5 j/
0,1 |
0 | | |
0 10 20 30 40 50 60 70

Acsa )
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IALA FINITA — CENTRO AERODINAMICO
Pos centro aer. Xac, EFFETTO MACH in Supersonico

; 0.6 : | | - 08 | : —
¢ [1A =3 X=05] | 5 A=32X\=00
s / s

I ([ ]

5. 1a 5° N
O% LE ©'s [ 800 —T—
E:[}ﬁ——ﬁrﬂ—.ﬂ________,. L2 e ﬂ.5"—2'ﬂ.ﬁ',f"£
ES T | =7 ES [ raar———
€S {200 €S 00
B = _uu}_.// &= [

o L [ ] i
o 1 @ t
< [ 2 I

041 0.4
1.0 2.0 3.0 1.0 2.0 3.0
Mach Number, M Mach Number, M

er (Supersonic)
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L’ALA FINITA — CENTRO AERODINAMICO

SR
et

Xac Source: Refs 4.11 and 4. g] uarter chord lines
C
* 0.40 = O
= point
4 c
Ay = 450
Ol
0.30 ¢
\ i
N
= 2\
Aoy |= 0
0.20 i
~ € point
g P
(.10
0 2 4 a

= Aspect Ratio, A

Figure 4.12  Examples of the Effect of Aspect Ratio and Sweep Angle on the
Aerodynamic Center Location of Several Wings
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Ipersostentatori — Flap / Slat Flap

| sistemi di ipersostentazione al bordo di Increased Lift
uscita (flaps) e al bordo di attacco (slats)
permettono di incrementare la capacita
portante dell’ala e quindi il valore del C, .,
del velivolo nelle fasi di decollo e atterraggio

« Flap : modifica la curvatura del profilo e quindi

fornisce incremento di portanza
- Slat : permette al profilo di avere lo stallo ad angoli e

d’attacco piu alti energizzando il flusso sul dorso.

Increased Drag

-
y; 1
PLAIN FLAP

/.

Wing with Flap Vs
SLOTTED FLAP

/ . .
o Wingwithflapeslat ...
LEADING-EDGE FLAP

‘ V/////%./ﬂ””’h

FIXED SLOT
\ Basic Wing Section m P“
/ T -
4
2 N SLAT
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Effetto su portanza e resistenza del flap

Nota: L’ala con flap raggiunge un Clmax maggiore ma stalla ad angolo d’attacco minore

Wing with Flap

CL Wing with Flap

\ Basic Wing Section

S— |

\

Basic Wing Section

a CL
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Ipersostentatori al bordo d’attacco - Slat

Sistemi come il “leading edge flap®™ agiscono come il flap con
l'aumento della curvatura del profilo.

Ma i sistemi di ipersostentazione al bordo d’attacco sono usualmente |l
fixed slot o lo slat. Tali sistemi agiscono sul controllo dello strato
limite. Infatti introducono un “soffamento” che ritarda la
separazione sul dorso dellala agli alti angoli di attacco,
comportando cosi un notevole incremento della portanza.

LEADING-EDGE FLAP BOUNDARY LAYER CONTROL

BY UPPER SURFACE SUCTION
‘W

EZ3 sy,

F IXED SLOT
BOUNDARY LAYER CONTROL
BY TANGENTIAL BLOWING
\ SLAT
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LEADING EDGE SLAT

ADAG
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LEADING-EDGE FLAP

F IXED SLOT

00—
(W

SLAT
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EFFETTO DI SLOT e SLAT SULLA PORTANZA

Tali sistemi agiscono sul controllo dello strato limite. Infatti introducono un
“soffiamento” che energizza lo strato limite e ritarda la separazione sul dorso dell’ala
agli alti angoli di attacco, comportando cosi un notevole incremento della portanza.

Wing with Leading-Edge Flap or Slat
or Boundary Layer Control

\ Basic Wing Section

a
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EFFETTO COMBINATO DI FLAP E SLAT

Attraverso I’uso combinato di flap e slat si riesce a raggiungere un coefficiente di
portanza massimo dell’ala pari a circa 3.0-3.3. || CLmax dell’ala in condizioni di
crociera e circa 1.5.

Si evidenzia il diverso effetto ’ !

di flap e slat. _— %

» 11 flap al bordo d’uscita Wing with Flap 7/ g \ Wing con flap e slat
modifica la curvatura e fa
traslare la curva di portanza
verso I’alto.

* Lo slat ha Peffetto di
ritardare lo stallo ad angoli
d’attacco piu alti.

\ Basic Wing Section
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Angle
Increase of basic
0 :
High-lift devices maxi{: m aer;){oxl Remarks
lift max. lift
5 Effects of all high-lift
... — 15 devices depend on
shape of basicaerofoil.
Basic aerofoil
Increase camber.
< 6 Much drag when fully
50% 12 lowered. Nose-down
itchi t.
Plain or camber flap prEvIEmIemED
Increase camber.
609 14° Even more drag than
: plain flap. Nose-down
itching moment.
split flap FERRRE
Increase camber and
909 13° wing area. Much
‘ % drag. Nose-down
itching moment.
Zap flap P €
Control of boundary
= 659 16© |layer. Increase cam-
\ © ber. Stalling delayed.
Not so much drag.
Slotted flap
Same as single-slotted
Ny ’ N flap only more so.
’~\ 70% 18 Treble slots some-
times used.
Double-slotted flap
Increase camber and
wing area. Best flaps
90% 15° for lift. Complicated

!

Fowler flap

mechanism. Nose-
down pitching
moment.

Angle
Increase of basic
of aerofoil Remarks
High-lift devices maximum =
lfr max. lift
Same as Fowler flap
b o only more so.
he 100% 20 Treble slots some-
times used.
Double-slotted Fowler flap
Nose-flap hinging
about leading edge.
509 25° Reduces lift at small”
/\ % deflections. Nose-up
pitching moment.
Krueger flap
Controls boundary
Lo g he— 409, 20° layer. Slight extra
. drag at high speeds.
Slotted wing
Controls boundary
G layer. Extra drag at
50% 20° high speeds. Nose-up
Fixed slat pitching moment.
Controls boundary
; layer. Increases cam-
VG 609 220 ber and area. Greater
“Q angles of attack.
Nose-up pitching
Movable slat moment.
More control of
boundary layer.
P 750/ 250 Increased camber
\ ° and area. Pitching
moment can be
Slat and slotted flap neutralized:
Complicated
mechanisms. The best
o E— combination for
- 120% 28° lift;treble slots may
~ be used. Pitching
Slat and double-slotted moment can be
Fowler flap neutralized.
— Effect depends very
<R, 80% 16° much on details of.
— - arrangement.
Blown flap
Depends even more
—— | 0% 1" ojonangieand
velocity of jet.
\}\ y or
Jet flap
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High-Lift Device Typical Flap Angle (C; Imax/COS A
Trailing Edge Ieading Edge Takeoff Landing Takeoff Landing
Plain Aap 20° B 14-1.46 1720
Single-stowed fAap 207 40" 1.5-1.7 1.8-2.2
Fowler flap
single-siotted | 5¢ 40 2.0-2.2 25-29
double-slotted 27 507 1.7-1.95 2327
double-slotied shat 20" 501 2.3-2.6 2.8-3.2

triple-shotted slat 20~ 4 2.4-27 12-35




