DETERMINAZIONE DEL BARICENTRO DEL VELIVOLO

Noto il peso a vuoto del velivolo (EW) supponianin@ guesto sia ripartito sulle componenti ala e
fusoliera in proporzione alle rispettive aree toQuesto perché si ritiene che tale massa a \aiato
unicamente di carattere strutturale e avionicqadrticolare, inizialmente é stata tolta la massa de
propulsori dal conteggio del peso a vuoto, pergggiungerla ancora al peso della sola ala.

La ripartizione fatta vede i pesi assegnati secapdmto riportato in Tab. .1

fusoliera ala
Superficie bagnata 1100 m"2 1099.4 m~2
peso 82146 Kg 97943 Kg
Tab .1

Fatto questo, si passa alla discretizzazione depooenti in esame ed alla determinazione della
rispettiva posizione del baricentro
* Fusoliera
Abbiamo suddiviso la fusoliera in tre tronchi essal frontale, cabina e caudale; anche in
guesto caso € stata effettuata la ripartizioneaaelissa a vuoto della fusoliera in funzione
dell'area di ogni singola parte, avendo preventigata assegnato una forma geometrica solida
ad ogni tronco ( paraboloide di rotazione al fréatailindro alla cabina e cono al tronco
caudale). Si é passati dunque al sezionamentanilsatgolo tronco, assegnando ad ogni
sezione una massa secondo i criteri visti soprande considerato un numero di sezioni pari a
dieci per la parte frontale e caudale e trenta@nugr la cabina, determinando poi la distanza di
ogni singolo tronco dal muso del velivolo, é statssibile determinare il baricentro a vuoto

della fusoliera, espresso come distanza dal muso
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Analogamente, aggiungendo ai tronchi di cabinadasa di dieci passeggeri completi di
bagaglio ed alle sezioni piu arretrate del trorroatale la massa del personale di volo,
possiamo ottenere il baricentro della fusolieraea carico, che coincidera col baricentro del

velivolo

X.
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Per la determinazione del baricentro a vuoto dalkeguiamo un procedimento analogo,
dividendo la forma in pianta in sezioni adiaceagpiprossimabili a trapezi, ai quali associamo
una massa pesata in funzione della frazione digll&ronco, rapportata all’area in pianta.
Tale baricentro si determina come distanza dal bdtakbacco del profilo di radice e vale
14.3046 m. Il picco nel seguente grafico e legdtopesenza del propulsore;

Assunto poi che tutto il carburante (MIFW) sia cenvaito nei serbatoi alari, per ipotesi
situati,nella forma in pianta, tra le linee passpat %2 e per % della corda, determiniamo la
posizione del baricentro del combustibile (15,8288al bordo d’attacco del profilo di radice).
Facendo poi la media pesata tra la posizione deidrdri dell’ala a vuoto e del solo carburante,
otteniamo il baricentro dell’ala a pieno carico

XCQygy =15.2008M

Tale baricentro coincide con quello della fusoliera



Kg

1200

1000

800

500

400

200

2000
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Posta quest’ultima condizione, il bordo d’attacedb mrofilo di radice dell’ala si verra a trovare,
rispetto al muso, ad una distanza pari a 12.7922anl centro aerodinamico dell’ala ad una
distanza pari a 24.34421m dal muso, entrambi luingferimento di fusoliera.

Analogamente posso stimare la posizione del barmém condizioni di assenza di carburante

(atterraggio). In questo caso, il baricentro svéra 27,5845m dal muso.

DETERMINAZIONE DEL CENTRO AERODINAMICO DEL VELIVOLOTOTALE
Note, dal titolo precedente, le caratteristichdadieisoliera discretizzata, € possibile determiaadkn

Cu. €d il Cy rispettivamente dalle formule

_ 1 If1 , 65 If 2 , ag
Cuy = [Wel| = | +1jdx + W2l == | +1[dx,
36505, [CMA |4 oa ), 5 oa ),

Kb S [0, D + 1)

C =
M0 36508, [CMA%

con g_g coefficienti di downwash valutati ed elaborati apportune tabelle
a

WE larghezza delle sezioni considerate
ko-k; valutato in funzione della snellezza della fugalie

owng €1y angolo di portanza nulla dell’ala rispetto ad if@rimento di fusoliera ed angolo di

calettamento rispetto ad un riferimento di fusalier

Applicando tali formule anche alle gondole motottemiamo

CMO CMa
Fusoliera -0.3059 0.0125
Gondola motore -0.0050 0.0011

Noti i C,,,, applicando la relazione
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otteniamo che il centro aerodinamico del velivodwziale si trova a 23.56428m lungo 'ascissa di
fusoliera.

DETERMINAZIONE DEL DOWNWASH

Utilizziamo a questo scopo il software DOWNW, nebatg consideriamo i seguenti input
0 iw [deg] (calettamento del piano di codiazontale)

12.98 cw[m] (corda alare diradice)

5.8 ch[m] (corda del piano orizzontale dila)

12.7922 xlew [m] (distanza del bordo d'attaccd'alaldal muso del velivolo)

52.29 xleh [m] (distanza del bordo d'attaccopia@ho orizzontale dal muso del velivolo)
1.25 dzwh [m] (dist tra i due fuochi neg spidno coda e’ sotto I'ala)

65 bw [m] (apertura alare)

8.08 AR

il tutto insieme ai valori della costantadeterminati dai grafici seguenti. In essi, r & @dliinverso

del rapporto di rastremazione. Va specificato ieldi input il valore presente in alto nel grafico

per x = 40%% per il rapporto di rastremazione considerato.
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Il tutto in un grande intervallo di assetti; | valacquisiti in output vengono poi corretti con un

fattore che tiene conto dell’angolo di freccia,gie@nmato nella seguente figura.
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Fatto cio e possibile diagrammare I’andamentob%’fele dell’'angolo di downwash per gli assetti
a

considerati
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In rosso riportiamo le curve corrette per effetlafreccia, in blu quelle considerate in assathza

effetto freccia. Ovviamente, tale trattazione nene conto dell’effetto suolo.



DIMENSIONAMENTO DEL PIANO DI CODA ORIZZONTALE
Per i dimensionamento del piano di coda orizzordad®nsiderano le due condizioni critiche per la
stabilita:

» Baricentro massimo arretrato con minimo margingtabilita a comandi liberi

» Baricentro massimo avanzatati in fase di atter@aggi
Riportiamo quindi la distanza del baricentro massawanzato e massimo arretrato dal centro
aerodinamico del velivolo parziale, espresso imifnai di corda media aerodinamica (cio risulta
possibile avendo determinato le posizioni di taln{p sull’ascissa di fusoliera)

X p = A3720TMA
X, =.39690ZMA

PRIMA CONDIZIONE

Valutiamo la seguente disequazione per il mardirstabilita

Cn _y _1( _Ej 1-7Sm 7 <~ 005
aC, Y a oa Chs o

Per questa condizione sono stati scelti i segypaméimetri iniziali

d¢/0a (minimo) 0.3
o Compreso tra 2 e 50 m
S Compreso tra 2 e 400°‘m
Ca/C, 0.2
T 0.5
Cro -0.004
Cis -0.011
N 20°
¢ (tra i centri aerodinamici) 35m




Scelto un profilo (NACA 0012), consideratane lag@mea della retta di portanza pari a .11/°, si
determina il valore della corrispondente grandezzampo tridimensionale dalla relazione

27AR
2 N2 2
2+\/AR,8 (1+tan /\J+4

a’[=

KZ 2

a,
g

combinazione di tutti ife S.

con fZ=1-MZ2 ek = . Tale calcolo viene effettuato per tutti gli ARridanti dalla

NACA 0012
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Considerate quindi tutte le combinazioni possHiilietermina un’area di non realizzabilita, che
orienta le nostre scelte in termini dei parameta B. In figura, I'area colorata e relativa alle

configurazioni che non permettono il verificarslldeondizione.



condizione di baricentro massimo avanzato a comandi liberi
T T T T T

SECONDA CONDIZIONE

Valutiamo ora le configurazioni che permettonoisipettare la seconda equazione

o€ \+ — T
Cm = CmACvp +|:xaAV _%[ _ajvt :|CLe - atVt k[ItO + Z-5emax _O'OW] =0

Essendo una condizione di atterraggio, dobbiamsiderare le seguenti assunzioni
» consideriamo un flap di tipo doppio slot con unfiedsione di 30° che porta I'angolo di
portanza nulla dell’ala &, =6°ed offre un incremento al coefficiente di momertcaie
del velivolo pari a —0.2;

» L’effetto del downwash e quello determinato peradtetti , ridotto del 10%. Tale valore

risulta essere pari a 0.3367. Sempre per effatitbsassumendo la distanza del piano di

coda dal terreno pari alla semiapertura,all’allungato alare considerato, moltiplichiamo a

per un coefficiente K=1.01;

« Assumiamo che la deflessione dell’equilibratorelgimassima possibile, cady,,, =-25°

allo stesso valore di considerato nella prima condizione;



» Considero il Clyax pari a 2.87, come definito nella determinazionepdato di progetto;
Col contributo del flap, il coefficiente di momerftacale del velivolo parziale risulta essere pari a

Crncw = Crow * Crorus + Ciros T AC prap =-0.5836.

Per la determinazione dell'angolo di calettamergibodstabilizzatore, ci riferiamo alla condizione

di crociera, con equilibratore non deflessGle,, = , Pdr la quale si deve verificare

S =0= Tow ~lio _ CmACvp —CcCly
eCR r C.,

conC,_, =-aV, K , K=0.92
Per ogni configurazione del piano é possibile @eawangolo di calettamento desiderato. Ed in
ognuna di queste configurazioni valutiamo il maegit stabilita nelle condizioni assunte. Nella

seguente figura viene riportata I'area di non ezalbilita del piano di coda rispetto alla condidon

vista.

condizione di baricentro massimo arretrato 3 comandi bloccati
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Dall'intersezione dei due campi si determina laazdnrealizzabilita.



intersezione dei campi di realizzabilita

La configurazione scelta viene riassunta nella setgutabella

by 22.44m
S 170nt
A 20°
AR 3.36
Cr 8m
Ct 5.36 m
A 0.67




DIMENSIONAMENTO DEL PIANO DI CODA VERTICALE
La condizione critica da considerare € quella dntiata motore alla velocita di minimo controllo

(V.. =12Vy) in fase di decollo, con baricentro massimo aatetr Consideriamo i seguenti dati

Iv 32 m (dal baricentro max arr)
CLmax 1.75
Ip 9.75m
Tmax 512880 N
n, .95
S./S 0.4
T 0.6
a, A11/°
bv 12m
Sv 100nf
AR 1.44

Consideriamo il rapporto tra spinta massima a veloullla e spinta attuale ad una certa velocita V

Tl =1- 252007V, + 43410°V?

0

Dato che la velocita di stallo in configurazioneddcollo € pari a 79 m/s, la velocita di minimo
controllo sara pari a 94.86 m/s. Valutando dungjeepiporto di spinta a quest’ultima velocita,

diventa possibile determinare il momento dovutwaito motore operativo

~ "max

My =T, GTT—[np =4010°Nm
0

Valutiamo dunque,an campo tridimensionale dalla formula a, SR N 0.058



Con AR, = 155AR. Supponendo ancora una deflessione massima deieipari a 20°, otteniamo

la quantitaC, = a,1d,,,,, =0. 6951con la quale possiamo finalmente imporre la cdnde di

equilibrio per il piano verticale in condizioni QIEdi decollo
1 2
MT ZEIOSL,?vaVmcSJv

da cui determiniamo I'apertura del piano di codaetta, nonché la rispettiva superficie
(mantenendo lo stesso AR).

| dati salienti sono raccolti nella seguente tabell

AR 1.44
46.7574 M

b, 8.2m

Cr 8m

Ct 3.4m

A 0.43




