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Aerodinamica fusoliera

- Forze portanza basse
- Eventuale resistenza di pressione e di attrito

- AI FINI del momento aerodinamico un corpo fusiforme esprime una curva

CM(alfa) con pendenza positiva (cabrante) M

I CM ad alfa_body=0 e zero se la fusoliera e
Simmetrica, ma solitamento non lo e.
CM ad alfa =0 é solitamente picchiante. /

/ alfa

La pendenza, pero e sempre POSITIVA
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Aerodinamica fusoliera
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CM
La curva CM(alfa) della fusoliera
Induce uno spostamento in avanti (verso il L.E.) CMaf
del CENTRO AERODINAMICO /
Infatti il CM wing-body rispetto al centro aer CMof/ Alfa_body
dell’ala e :

CMWb_aCW=CMW_aCW + CMot + CMoas * o

Che e evidente, non é piu costante. Il nuovo AC si puo ricavare. Infatti se scriviamo il
CM wing-body rispetto ad un nuovo punto x (sempre in frazione di MAC) avremo:

CMWb_X=CMW_aCW -CLw?* (XaCW—X) + CMos + CMuaf * o

Derivando rispetto ad alfa ed imponendo la derivata =0 (definizione di centro
aer) avremo: 4 4

d(CMWb_X) / d(OL): - CLaw * (Xacw - X) + CMous =0

Dacui: AXa= (Xacwb - Xacw) = -CLow <] >

CMoaf Xacwb Xacw
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Aerodinamica fusoliera
Anche il coefficiente di momento rispetto al centro CMat

aerodinamico sara influenzato dal contributo della Ciw + azl /
fusoliera. .

Indicando con CMot il CM della fusoliera non ad alfa=0, // Alfa_body
ma all’assetto alfa di PORTANZA NULLA (CLw=0) |

CMo

(cioe ad alfa=alfa_body= - iw + a1 ) .
I1 CM rispetto al nuovo centro aerodinamico CM ac w @MOM
(non essendoci portanza il momento si trasporta —\
Senza variazione) risulta : <o \o’ I

L NO LIFT
CM ac wb = CM ac w + CMoLs Xacwb  Xacw
Tipicamente : CM ac.w=-0.03 fino a -0.06
(dipende dalla curvatura del profilo e, per ali a freccia CM ac wb = -0.08
anche dallo svergolamento aerodinamico) vedi MS_05) -0.16

(mediamente intorno

CMoLt =-0.05 fino a -0.10 (dipende dalla dimensione a -0.10)

della fusoliera e dal calettamento dell’ala iw)

IL VALORE RELATIVO AL WB ¢ anche 3 volte piu alto di quello relativo all’ala
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Shift centro aerodinamico

Cessna 172
-&-Ia.ch = =04
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CMas

-iw + azl /

/ Alfa_body

—\
o i
. NOLIFT
Xacwb  Xacw
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Aerodinamica fusoliera
Shift centro aerodinamico CMas
| / Alfa_body
CMof
[[__._-':‘I%} - CM ac w @MoLf
—\
- : A ——
, NO LIFT
Xacwb Xacw

IN QUESTO CASO il centro aerodinamico

o Cade avanti al bordo attacco della MAC ;
Praggio P180

AXac,,, = = 032 Xac_wb = 0.25 - 0.32 = -0.07 (cioe 7% avanti)
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Aerodinamica fusoliera
Stima con il metodo di Multhopp o “delle strisce”

Iz

K, -K,
C?fg’ - | II” {HDL +r””) dx
36.5-5 - MAC )
fius _ K! _K‘. .

C?‘i‘lﬂ -
3i6.5-5-CMA4

ZPF [E.r'c,f_ —H”“ } Ax
Jj=1

ﬁmczl-—

11213
, Q

winG

I
61718 912

FRP = FUSELAGE REFERENCE

PLANL

e /

Gic)

(ice

MEASURED AT INCREMENT (ENTER
(NEGATIVE FOR INCREMENT 2 AND 11

AS SHOWN)

BODY CAMBER LINE

Schema fusoliera per il calcolo del Cmo

aderico Il

ADAG,

D —

www. be? unina.it\ac Iq{

K-k, dipende dal rapporto

di snellezza della
fusoliera

10

1T
K,-K, 41+ZL
B
'R 8 12 16

0

FUSELAGE FINENESS RATIO~ ‘{E/& .
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Stima con il metodo di Multhopp o “delle strisce”

-
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fis _ 1

W

36.5-5-MAC | o ), vre

A x:‘.lr!
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Aerodinamica fusoliera
Stima con il metodo di Multhopp o “delle strisce”

i = |!I7" #
1 <, || de T, | ce
cfis = [l = a2
365-5-M4C |3 T |l éa ), V1 ea
UP WASH DOWNWASH
, Notes: 1.Valid only for elliptic wings
2. Derived from NACA Wartime
24 Report L-25 by H.S. Ribner
A i L ' i
12— AT ror
NOTE : VALID FOR
3 14 2‘\\& ELLIPTIC_WINGS ONLY
‘:-l\ﬂ ___ﬁ____..-ﬂ“' N
- L
~|8 e
~ 9
LE] T.E.I P :
0 |
-lb -8 1] .8 I.e 2.4 3e
DISTANCE AFT OF C#f, POINT ,_ ROOT CHORDS
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Stima con il metodo di Multhopp o “delle strisce”

ADAx

SROUP i—
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Aerodinamica fusoliera

Stima con il metodo di Multhopp o “delle strisce”

a di Napoli Fe
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fisz I l | l
= +1|-Ax Wg || =—| +1]-Ax,¢
m“%ﬁ&f%dglﬁ{ IZ |a“ } ] —
] . | 6511 I _ EEH ‘ IE-WJ;.-EI’
) : L éa ), | éa | 0.0785
Strisce 1-5 avanti !
Wy
] = | . SUBSONIC SPEEDS
4 T Per troncg 5 (primo avanti all’ala)
3 \\
& TS
1-4 G&) e
0
0 Fid o 6 . 1.0 1.2
La parte di fusoliera AVANTI all’ala risente dell"up- x‘/ <
wash. Per i tronchi da 1 a 4 prendere I"'upwash dal Per tronchi 1-4
grafico sotto. Jen -
do )1 ﬂ"— = —
Per il tronco 5 dal grafico sopra. Attenzione qui x1 va o 4 8 12 16 20 24

Preso come distanza dell’inizio del tronco dal l.e. e non

del centroide dal l.e. 20 2010
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Aerodinamica fusoliera
Stima con il metodo di Multhopp o “delle strisce”

~ fis 1 I o 2 EI'Eu | ] i = -2 | c U | . l
s _ ASw?. 1A, + S +1]- Av,
G 365.5 - CMA I_J‘=1 Fj ‘k 2a ), + | v} ; E _| da ), 1_.{-

~ Strisce 6-n2 dietro

Andamento downwash lineare con la distanza dal bordo

di uscita.
- r _."E W, B i _‘E A Y
e XA -
o- =) -2 (-2
I"'H. a&r .-"I: I_Ililjl:z b ag

La parte posteriore di fusoliera risente del downwash.
Nella parentesi quadra il de/da e quello stimato con i
metodi descritti precedentemente sulla coda della

e _ A fusoliera.
A = circa 0.30 0 0.40 Andamento lineare con la distanza dal bordo di uscita.
([ Be LA PARTE di FUSOLIERA Posteriore (secondo termine
| 1—— ‘ =0.70 0.60 sopra) & molto meno influente rispetto alla ANTER. !!
. da
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Aerodinamica fusoliera — esemplo B737
Stima con il metodo di Multhopp o “delle strisce”

Divido la parte anteriore all’ala in 5 parti.
La parte di ala in 4 parti.

La parte posteriore in 5 parti.

NB : I tronchi di ogni parte devono essere
della stessa dimensione. Per il CMo e
meglio che siano tutti pitt 0 meno uguali.

DATTI:

S=112 m"2 AR=9 Lunghezza fus=34.1 m Larghezza fus Wi=3.21 m
Lf/df (snellezza fus) =10.5 Lf (parte post =17.05 m)
de/dain coda=0.31 MAC=4.02m c_root=6.5m iw=2° azL=-0.1° CLx=0.089 11/
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Aerodinamica fusollera esemplo B737

CMof k—k <
Cop =2~ W +i, +a& Ax. 19
mi 36.5.-5.¢ Z i cF ze'mng) ; /‘,-'-""""
. - /
Stitn = w_?';' ) (Iﬂf -k 5 ‘szu-'j_tg)' M;‘ (ﬂz-—ﬁb £ 7
.f'll 4 g 12 16 0

FUSELAGE FINENESS RATIO~ {s/{if

K2-K1=0.938
* Delta X | \Wf W A2 Icl lcl-iw+azL | Sum O 938
Strip | [m] [m] [m] [m"2] (‘] [] [m"3] — s
- — 2] CM,, , = (-1110.8)
1| 0.00 212| 207 427 14.8 16.9 153.0 36.5-112-4.02
21 212 212| 307 942 27 48 95 1 ' '
3| 423 212| 3.21 10.32 0.0 21 466
4| 635 212| 3.21 10.32 0.0 21 458
5| 846 212| 3.21 10.32 0.0 21 458
6| 1058 163 3.21 10.32 0.0 21 352 CM oL f = —00634
7| 12.21 163 3.21 10.32 0.0 21 352
8| 13.83 163 3.21 10.32 0.0 21 352
9| 1548 163 3.21 10.32 0.0 21 352
10| 17.08 341 3.21 10.32 0.0 21 739
11| 2049 341 3.21 10.32 0.0 21 739
12| 23.90 341 3.21 10.32 08 29 1006
13| 27.31 341 2.77 7.65 7.0 91 2367
14| 3072 341 1.24 1.78 141 16.2 98 6
TOT| -1110.8
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Aerodinamica fusoliera — esempio B737

CMoai CM 1

0= -(193.9)
36.5-112-4.02
CM . =0.0118 [1/9]

A __CMy _ 00118
re-toeL, 0.089

AX AC_f 13% MAC in avanti

4

X X1 i(centr) X1 _i/cr Delta_ X Wf W2  dEps/dAlpha + 1 Sum

Strip [m] [m] X2 WL [m] [m] [m"2] av.(1)/dietro(2) [m”3]
1 0.00 .52 146 2.12 207 | 427 1.16 10.5
2 2.12 7.41 1.14 2.12 3.07 | 942 1.20 239
3 4.23 .29 0.81 2.12 3.21 | 10.32 1.25 27.3
4 6.35 317 0.49 2.12 3.21 | 10.32 1.38 30.1
5 8.46] 212 (=Ax) 0.33 2.12 3.21 | 10.32 293 64.0
& 10.58 0.00 1.63 3.21 | 10.32 0.00 0.0
7 12.21 0.00 1.63 3.21 | 10.32 0.00 0.0
g 13.83 0.00 1.63 3.21 | 10.32 0.00 0.0
9 15.46 0.00 1.63 3.21 | 10.32 0.00 0.0
10 17.08 1.71 010 3.4 3.21 | 10.32 0.07 2.4
11 20.49 511 0.30 3.41 3.21 | 10.32 0.21 7.3
12 23.90 8.52 0.50 3.41 3.21 | 10.32 0.34 121
13 2731 11.93 0.70 341 277 | 785 0.48 12.5
14 30.72 15.34 0.90 341 1.34 | 178 0.62 3.8

TOT 193.9
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Efficacia superfici di controllo

a <> S=. -
! ((O—| |r :“‘*&J 5 /.
| : . | f -
r >
tb@:::—»
| Figure 2.20 Example of a Control Surface
The lift effectiveness of a control surface is designated by c = % for an airfoil and
']
C, = % for a planform. For an airfoil section, the magnitude of G, depends primarily on the
B
following parameters:
* control surface chord ratio, ¢4/c * section thickness ratio, t/c
* control surface deflection, & * Mach number
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Efficacia superfici di controllo

[
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| Fignre 220 E
L
_ _AC,
T ﬁ - {)u CL& — "l_'ﬂ""
o= — 107 A
AC, Uy = -ﬁu
C;. = constant

)

= constant —

/!
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Efficacia superfici di controllo

ac ! I3 -
= (== | AN
Gs ( 6§)CL = constant !:j | c L o ).
!
e ) |
| Figure 220 Example of a Control Surface
CL o=+ 10° Note:
_ _AC,
AC, 0= 10 o = 48
C;. = constant

)

/!

= constant —
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Efficacia superfici di controllo

La deflessione %“f‘“ ng ;)

| -
. | e
( )CI. constant “equivale” ad una | | . = -
|

variazione di alfa |

C I Figure 2.20 Example of a Control Surface
. — I, OancheT ‘
5 CLu Questo parametro viene comunemente indicato con T
e viene denominato
“indice di efficacia della superficie mobile”.
e O S Sty Rt sy B B [ ¢
| | I | | | e 1
T | | l | | | _—T7 | | |
e A B e e S Sy
Solitamente con oy N . T T T
1. . | ...-'"" v ! H '
Sup. mobili pari al 06 ——————} o -
30% della corda T : ; ,’&f : jc\_ﬂ
S S SPL A R i
. 0.4 —i ,;:-’L i— :,..' . l.q_:li
| | | ! L
VALE circa 0.50 ool
AT T T
- I Y | | | | | | |
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
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Efficacia superfici di controllo

Sulla superficie 3D (piano di coda, ad es.)
la sup. di controllo puo non estendersi a tutta
"apertura.

b/2
o0 =g5 | a@)edy

~b/2

Integrale lungo l'apertura
Fornisce una buona rappresentazione.

Se il rapporto delle corde é costante
Il valore 2-D é costante e quindi viene
Semplicemente scalato della % di superficie occupata dalla parte mobile.
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