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BOEING 777-300ER

IL VELIVOLO BOEING 777-300 ER
IL VELIVOLO

Boeing e la maggiore azienda aerospaziale al m¢ridsieme ad Airbus), leader nella
produzione di aerei commerciali e sistemi di difegaazio e sicurezza. Oggi, i principali
prodotti commerciali di tale azienda sono le fameigli aerei 737, 747, 767 e 777 e il Boeing
Business Jet. L'azienda ha circa 12.000 aerei coamtien servizio in tutto il mondo, che e

quasi il 75 per cento della flotta mondiale. La figlia dei velivoli Boeing 777 € composta

da cinque modelli di aerei di linea, con la cagadi volare point-to-point bypassando gli
hub aeroportuali, ed un modello di aereo cargo.

Tra i velivoli appartenenti a questo gruppo, il B7300 ER (extended range) e quello che
maggiormente risponde alla richiesta, da partedelimpagnie aeree, di avere un velivolo in
grado di realizzare le rotte non-stop preferite passeggeri. Il 777-300ER € entrato in

servizio nel maggio 2004.

Questo velivolo presenta vari miglioramenti rispedt suoi “simili” : estensione del range,
aumento del payload, miglioramenti nell’efficiend@l motori, cambiamenti di design che
hanno portato ad una riduzione di resistenza esh plell'aereo.

Piu nel dettaglio le modifiche rilevanti sono statestensione dell’apertura alare di 6.5 feet
con I'aggiunta di estremita alari inclinate (ridozé della distanza di decollo, aumento delle
prestazioni di salita, riduzione dei consumi); wovo carrello principale; modifiche alle
gondole per sostenere motori con spinta maggiaresaftware che eviti I'urto della coda
sulla pista, attraverso comandi automatici delliBloratore connessi all’assetto del velivolo.

Inoltre questo velivolo é stato progettato interateein maniera digitale, da parte di
Dassault/ IBM CATIA CAD /CAM.E assente un lavoro di mock-up.

Figura 1-BOEING777-300ER (Qatar Airways) Figura 2- BOEING777-300ER (Cathay Pacific)
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SPECIFICA DI MISSIONE

Le caratteristiche assegnate dalla specifica spootate di seguito.

Tipo velivolo BIMOTORE Turbofan trasporto pass
(VERY long range)

Costruzione classica in alluminio
(con 20% parti in composito)

Carico pagante 400 passeggeri
Normativa FAR 25
Autonomia di percorso(fase 5) 8000 nm alla quota di 35000 ft a M=0.84

Assumere E=16-18
(CD0=0.016-0.017 e=0.80)

Cj =0.45-0.50 Ib/Ibh

(stessi motori del nuovoB787)
+100 nm per aeroporto alternativo

Velocita 0.89 Mach a 35000 ft
massima di crociera

Quota di crociera 35000 ft

Lunghezza di decollo fino ai 10.7 m (3510500 ft at S/L
ft)

(T-O field lenght)

Lunghezza di atterraggio dai 15 m (50 6500 ft at S/L
ft)

Al max Landing Weight

(assumere MLW=0.70* MTOW)

Rateo di salita

Riserva di carburante-attesa (fase 6) 45 minuti di attesa

Riserva — Diversion(fase 8) 100 nm a 20000 ft
Velivoli simili B747-400, A380
Crociera
5 6 Attesa
4 Salita 7 Discesa
8 Aeroporto
Warmup Ta>2<i De3co||o 9 Atterraggio
®
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FASE PRELIMINARE DI PROGETTO

Per definire alcuni parametri geometrici ( ala,oliesa), valori relativi ai pesi, e dati riferiti

alle prestazioni, si e scelto di confrontare valiwoli appartenenti alla stessa categoria

(transport jet — long range Quindi e stato possibile fare una media delleo lo

caratteristiche, ed utilizzare tali dati, laddowmrfossero indicati gia nella specifica.

Inoltre attraverso queste tabelle di confronto gakitato se modificare qualcuno dei dati di

specifica, in relazione alla congruenza che quesssero con il tipo di velivolo e con le

prestazioni effettivamente realizzabili. InfattiMariazioni apportate sono state le seguenti.

Autonomia di percorso(fas¢:
5)

Carico pagante

da specifica

8000 nm

400 passeggeri

Tabella 1- Valori scelti

| velivoli scelti per il confronto sono stati : 340-600 basic;

300ER

scelti

7500 nm

380 passeggeri

A380-800; B747-400 ;
llyushin II 96-300 ; L1011-500; B767-300ER. A @tiesi aggiunge il velivolo B777-

principali gruppi: geometria, pesi, motori & prestmi, dati aerodinamici.

ufficiale ed esistente. Gli ambiti di comft® sono stati suddivisi in quattro

Geometria

| Velivoli | S | AR | b I)\=ctip/crad| N25%c | crad | ctip | Lunghezza |Maxdiam.fuso|iera| Altezza |
mA2 sq ft m ft ° m ft m ft m ft m ft m ft

[ srrzao0er | 427,80 [ a60500] 870 | 6093 | 19992 | | 3150 | | | | 7386 | 24233 | 620 | 2033 | 1849 | s067 |
A340-600 basic 437,00 4703,80 9,30 63,45 208,17 30,10 12,20 40,02 74,96 245,92 5,64 18,50 17,75 58,25
A380-800 849,00 913500 7,50 79,80 261,00 3350 16,60 54,46 72,75 238,42 7,14 23,42 24,08 79,00
B747-400 541,16 582500 7,70 64,44 211,00 37,50 14,63 48,00 70,67 233,00 6,50 21,33 19,51 64,00
llyushin 11 96-300 391,60 421500 9,50 57,66 189,00 33,50 5535 181,60 6,08 19,9 17,55 57,60
11011-500 320,00 345600 6,95 47,34 155,00 0,30 3500 1046 3433 312 10,00 50,05 164,20 16,87 55,37
B767-300ER 283,30 3050,00 8,00 47,57 156,08 0,27 31,50 857 2802 231 757 5494 180,25 5,03 16,50 15,85 52,00
MEDIA 464,27 499854 824 60,17 197,17 0,29 3323 1249 4097 2,72 879 6465 212,25 6,10 20,01 18,59 60,98

Tabella 2- Velivoli: geometria
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Figura 3- Superficie alare

Figura 4- Allungamento alare
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Figura 5- Apertura alare
Pesi
| Velivoli I Max Wto | Max Woe I Max Wp INpassI Max Wramp | Max WI | Max WOfuel I Max W/S |
kg Ib kg Ib kg Ib kg Ib kg Ib kg Ib kg/m”2  Ib/sq ft
400 0.70*MTOW
[ B777-300eR | 351533 | 777478 | 166881 | 367904 | 69853 | 153999 | 370 | | | 251290 | 553996 | 237682 | 523851 | 8217 | 1683 |
A340-600basic 365000 804675 177700 391760 67200 148150 380 366200 807325 256000 564380 242000 533520 8352 171,07
A380-800 560000 1234580 277000 610680 84800 185190 525 562000 1239000 386000 850980 361000 795860  662,4 13574
B747-400 396895 875000 181255 399600 67175 148100 524 398255 878000 295745 652000 251745 555000 7334 150,21
llyushin1196-300 216000 476200 117000 257940 40000 88185 300 175000 385800 157000 346120 5516 113
11011-500 224980 496000 109928 240963 44015 97037 300 166920 368000 153315 338000 703 1435
B767-300R 186880 412000 90130 198700 269 187335 413000 145150 320000 133810 295000  659,5 135,08
media 3287554 7251333 159984,9 3525067 6217383 1367763 3811429 378447,5 8343313 2394436 5278794 219507,4 4839073 709,5429 1452714

Tabella 6- Velivoli: pesi
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Motore & Prestazioni

I Categoria I Modello I Capacita totale I Spinta | Cj | W/Tno |
Velivoli | US gal kN Ib st Ib/Ibh kg/kN 1b/(Ibst)
0.45-0.50

B777-300ER | 2High-bypassturbofan |  GE90-1158 | 1812636 47890 | 510 114672 | [ 343 | 337 |
A340-600 basic 4High-bypass turbofan Trent 556-61 194897 51511 260 58460 351 3,44
A380-800 4High-bypass turbofan GP7270 310000 81893 311 70000 463 4,54
B747-400 4High-bypass turbofan PW4062 204355 53985 276 62000 360 3,53
Ilyushin 1196-300 = 4High-bypass turbofan PS90A 148260 39166 156,9 35275 344,2 3,37
L1011-500 3High-bypass turbofan RR RB211-22 90140 8079 187 42000 337,2 3,3
B767-300ER 2 High-bypass turbofans = GE: CF6-80C2B7F1 90774 23980 276 62100 338 3,32

Tabella 7- Velivoli: motore&prestazioni

Motori & prestazioni

| Range | Max T-O field length S/L | dist. Atterraggio I Vcrociera | Max Vcrociera I
km nm m ft m ft kt km/h Kt km/h
8000 10500 (fino 35ft) 6500 (da 50 ft)

[ 14685 7929 | 3018 | 9900 | 1800 | 6200 | 490 | 905 | 510 S
13890 7500 3140 10300 330 611
15200 8200 2987 9800 2134 7000 340 630
13565 7325 2990 9800 2180 7150 510 945
12000 6475 2600 8530 1980 6500 459 850 486 900
11397 6150 2975 9760 1957 6420 485 899 525 973
11093 5990 2713 8900 1677 5500

Tabella 8- Velivoli: motore&prestazioni

Motori & prestazioni

|Vsta|lof|ap up/flap downlMcrocieral Mmax I Quota crociera | Quota max I V approach |
kt km/h m ft m ft Kt km/h
0,84 0,89 35000
| | | o8t | o089 | 10700 | 35008 | | |
161/133 299/247 0,82 0,86 12525 41100 172,8 321
[109] [202] 0,85 0,89 10670 35000 [142] [263]
120,5 2238 0,85 0,89 10000 32800 157 291
107,7 200 10100 33135 12100 39700 140 260
151/111 280/206 9145 30000 10670 35000 144,3 267,8
08 10180 (MTOW)-10668 33400 (MTOW)-35000 3930 (oei) = 12900(cei) = 145(MLW) 269 (MLW)
Tabella 9- Velivoli: motore&prestazioni
|Dati Aerodinamici |
Clmax TO CdO e Emax Top25 Cdo*s

Velivoli
B777-300ER | 2,148375 0,0186| 0,8|16-18 37,5 264| 7,95708
A340-600 basic 2,142527 0,0187 37,5 274,6667 8,176273
A380-800 2,358136 0,0133 37,5 261,3333 11,29074
B747-400 2,028985 0,0161 37,5 261,3333 8,708754
Ilyushin 11 96-300 1,674135 0,0141 37,5 227,4667 5,507929
L1011-500 1,81948 0,0177 37,5 260,2667 5,660353
B767-300ER 1,889602 0,0174 37,5 237,3333 4,92942
MEDIA 2,008749 0,016551 7,461506

Tabella 10- Velivoli: dati aerodinamici
Dalla tabella 10, vediamo che il velivolo caratteeto da maggiore resistenza parassita e I'A380

che presenta il massimo valore del paramejgttc.
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STIMA DEI PESI

Il metodo utilizzato per determinare i pesi caratei del velivolo e di tipo semiempirico e

prevede la risoluzione del seguente sistema deduazioni in due incognite (W e Wg):

Wro = Wg + Wp, + Wepew + Wp + Wis 1)
logyo Wro = a + blog;o Wg 2)

in cui

- Whp., peso del carico pagante (passeggeri con bayaglio

- Werew peso dell’equipaggio (pilota ed assistenti doyalon relativo bagaglio),

- Wy , peso dei lubrificanti non consumabili;

- Wio (MTOW), peso al decollo (Max Take-off Weight)

- WE, peso a vuoto;

- W, peso del carburante;
Nella prima equazione i termini Ve Wew SONO calcolati in base ai requisiti di specifica
mentre W e Wi, pOSSON0 essere espressi opportunamente come fudzWo.
La seconda espressione € una regressione logaritmeita quale i parametri a e b sono
assegnati su base statistica in relazione allagcate del velivolo e alla tecnologia di
costruzione.

Per velivoli da trasporto a getiimng rangeabbiamo a = 0.0913 e b = 1.0425.

CARICO PAGANTE ED EQUIPAGGIO
Viene riportata in tabella 11 la situazione reiatal carico pagante e all'equipaggio, il
numero di passeggeri é stato stabilito in basespiaifica e ai dati relativi ai velivoli della
stessa categoria

N.° passeggeri Peso medio per passeggero [Ib] Peso medio bagaglio [Ib]
380 175 30

N.°piloti/assistenti Peso medio [Ib] Peso medio bagaglio [Ib]
2/10 175 40

Tabella 11- Carico pagante ed equipaggio
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Otteniamo W, = 81700 Ib (37059 Kg) e W = 2460 Ib (1115.86 Kg).

CARBURANTE

WF = WFused + W 3)

Freserve

WFTeSeTUe
Myes = —— Wp = (1+ Mres)WFused

Fused
Wrp=(1+ Mres)(1 — Mff)WTO = f(Wro) 4)
W Wy
5 Wro Wy W,

Per determinare il peso del carburante applichidmfoel fraction methocdcon il quale
valutiamo le frazioni di peso (WWi,) raggiunte al termine di ogni fase del profilo di
missione. In particolare per le fasi di start, tda&ke-off, climb, descent, landing si usano
criteri statistici mentre per le fasi di cruisejtéo e diversion utilizziamo le formule di

Breguet per le quali € necessario assegnare seagreni del velivolo (tabella 12).

Fase divolo Consumo specifico (Ib/Ib*h) ~Efficienza aerodinamica

cruise 0.5 17
loiter 0.4 18
diversion 0.5 17

Tabella 12- Prestazioni del velivolo

Svolgendo il prodotto fra tutte le frazioni di peseterminiamo il fattore Mmentre Mes €

ritenuto nullo perché il carburante di riservaaautilizzato per le fasi di loiter e diversion.
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| risultati ottenuti sono riassunti nella tabel 1

Wfinale/Winiziale
start Statistica 0.99
take off Statistica 0.99
climb Statistica 0.995
cruise VL W, 0.634
R=——In
Cj D Wfin
loiter 1L W, 0.983
R=——In
Cj D Wfin
diversion VL W, 0.993
R=—=In
Cj D Wfin
descent Statistica 0.99
landing Statistica 0.992

Tabella 13- Frazioni di peso

Per la crociera (cruise) abbiamo utilizzato la folanrelativa all'autonomia di distanza
conoscendo il range (7500 nmi/13890 km) in baseaaiisiti della specifica e ai dati relativi

ai velivoli della stessa categoria.

In base alla specifica sono noti inoltre I'autor@roraria (45 min) per l'attesa (loiter) e
autonomia di distanza (100 nmi/185.2 km) pertdiabggio in aeroporto alternativo

(diversion).

In definitiva otteniamo W= 0.418Wo.

LIQUIDI E LUBRIFICANTI NON CONSUMABILI

Poiché il numero di passeggeri € di gran lungarsongea 120 unita (quindi il peso al
decollo sara superiore a 100000 Ib), possiamoraffex su base statistica che
Wit = 0.005 Wo.

10
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Il sistema di equazioni 1) e 2) pud quindi esse@to ed in particolare otteniamo

We [Ib]

800000

700000

600000

500000

400000

300000

200000

100000

0

-100000

% Wro
Wro  76414610/346611 k) ;

W 359548 Ib/163088 k] 47.1

W: 320298 Ib/145285 kj 41.9

~WeL 77900 10/35335 kg 10.2

Wcrew

2580 1b/1170 kg

03

Vtho

3821 1b/1733 kg

05

Tabella 14- Pesi caratteristici del velivolo

Determinazione deipesi

| ——Fuel Fraction Method

— Leggestat. log.

000

200;

000

300

000 400000 500000 600

000

7008

000 800000 900!

Wio [Ib]

Figura 6- Stima dei Pesi

000
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Percentuale pesi

We
47,1%

Figura 7- Percentuali dei pesi

Lo stesso esercizio puo essere svolto utilizzahdadice ADAS fornito dal Dipartimento di
Ingegneria Aerospaziale dell'Universita "Federi€ali Napoli.

800000
700000 /
600000 ////
—. 500000
g //
= 400000 4
E //
300000 /
200000 =
100000
0
0 100000 200000 300000 400000

EW [Ibs]

Figura 8- Stima dei pesi (ADAS)
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Figura 9- Istogramma (ADAS)

PUNTO DI PROGETTO

Determinare il punto di progetto vuol dire assegnearico alare e rapporto spinta—peso
massimi imponendo i seguenti requisiti

* velocita di stallo;

* lunghezza di decollo;

* lunghezza di atterraggio;

» prestazioni di salita;

» velocita di crociera 0 massima;

in particolare la velocita di stallo & prescrittld normativa solo per piccoli velivoli.

LUNGHEZZA DI DECOLLO

In base alla normativa FAR25, il vincolo in termdiirapporto spinta-peso e carico alare é

espresso dalla seguente relazione

(5o

T
O0CLmaxTQ (W)TO

T0P25 = 5)

in cui il parametro statistico TQFe legato alla distanza di decollo
13
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St0 Fietd Length = 37.5 TOP,5 6)
la quale € nota dalla specifica e vale 10500 fo@Ben) al livello del mare. Considerando
inoltre che, per velivoli da trasporto si ha %.6 maxto< 2.2 otteniamo la seguente figura
Requisiti di Decollo

0.350

0300 frermsmemmemmmbemrm s e

e ——Clmaxto 1.8

Clmaxto 2.0

TWro

L e S 2 S

Clmaxto 2.2

0.100

0.050

0.000 -
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200

(WiSho

Figura 10- Requisiti di decollo

LUNGHEZZA DI ATTERRAGGIO

In base alla specifica assumiam@ ¥W0.7Wo e ricaviamo (W/S)trascurando il contributo

deithrust reverse

wy 2 1
Ve = |(3) 2 7
SL \/ S/L P CLmaxy, )
La velocita di stallo € legata alla velocita di egggeio tramite un coefficiente di sicurezza
VA = 1'3VSL 8)

e quest'ultima dipende dalla lunghezza di atteicagg

VA — ’SFielc(i)L:ngth 9)

Considerando inoltre che, per velivoli da trasp@itdia 1.8< Cmax. < 2.8 € assumendo

Srield Length= 6500 ft (1980 m), come da specifica, otteniamo

14
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Requisiti di Atterraggio

04 -

03

s ——Clmaxid2.4

Cimaxid 2.6

(TW)ro

Cimaxid2.8

0.1

0 1
0,000 20,000 40,000 60,000 80,000 100,000 120,000 140,000 160,000 180,000 200,000

(WiSko

Figura 11- Requisiti di atterraggio

PRESTAZIONI DI SALITA

Per determinare le caratteristiche di salita &€ ssan# tracciare le polari paraboliche del
velivolo nelle seguenti configurazioni:

* pulita;

2

_ CL,
Cp = Cpgo + —Re 10)

+ decollo con carrello retratto;

2
_ CL
Cp = Cpo + ACpofiapro + TAReTo 11)
» decollo con carrello estratto;
2
— CL
Cp = Cpo + Acpofiapro + ACpogear + ARer 12)
» atterraggio con carrello retratto;
cf
Cp = Cpo + AcCpofiapr + wARe, 13)
e atterraggio con carrello estratto;
ct
Cp = Cpo + Acpofiapr T ACpogear + AR, 14)

15
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e avvicinamento alla pista;

cf.

Cp = Cpo t+ ACDofzapAvv + ACDOgeaT N TARe gy 1)

Per ricavare il coefficiente di resistenza parassi§in configurazione pulitatimiamo l'area

bagnata & nel modo seguente
log1o Swer = ¢ + dlogio Wro 16)
per velivoli da trasporto a getto abbiamo ¢ = 09D&% = 0.7531,
logio f = a+ blogig Swet 17)

dove a =-2.5229 e b = 1 avendo assunto, in béseatkegoria del velivolo e alla tecnologia
di costruzione, = 0.003

f
CDO - E 18)

La superficie S e stata ricavata a partire dalreattel carico alare medio per velivoli della
stessa categoria, W/S = 146 1b(i13.1 kg/m) e dal Wo = 764146 Ib (346611 kgfihgia
calcolato. Otteniamo quindi,§ = 28217.7 ft, f = 84.65 ff, S = 5233.88 fte ¢, = 0.0162.

Per l'allungamento alare usiamo AR = 8.24 ricaaaiwora dalla media per velivoli simili.
Il fattore di Oswald in configurazione pulita etstassunto pari a 0.8.

Gli incrementi di resistenza parassita e le dimionizdel fattore di Oswald nelle prime
cinque configurazioni sono determinati in base t statistici mentre per I'approccio si €

ritenuto opportuno considerare una deflessiondaeintermedia tra decollo e atterraggio

ACDofIapTC ACDofIapL ACDofIapAvv ACDogea AeTO Aa_z AeAw
0.015 0.075 0.045 0.020 -0.050.10
Tabella 15- Variazioni del cd0 e di e

16
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polari

0,8000 -

0,7000 v

0,6000 X 2

// .
i |
0,5000 : e / |
—e—Clear
////;/-f x / —#-TO+GEAR
TO
[=] =
8 0.4000 7 .
/ | —#—L+GEAR
. g - e AV
0,3000 adl® ——

0,2000

0,1000 F=—— s — -
0,0000 ; .

0 05 1 15 2 25 3 35

Figura 12- Polari paraboliche

Requisiti di salita
La normativa relaziona la velocita di salita, pgnioconfigurazione, alla velocita di stallo,
da questo vincolo possiamo ricavare (il & attraverso la polare, ibcNota l'efficienza
ricaviamo

(%)Cnd = CGR + % 19)

in quanto CGR e imposto dalla normativa. Assumiamotire

Tax_cont _ Tro (50 °F) B
/17 = 094 ftrotisa) = 08
FAR25.111 — Tratto iniziale di salit. CGRyin=0.0120
F|ap'|'o Gear Up V=12%o0 T=Tro OEl
CLmaxTC
1.8 2.0 2.2
CL 1.250 1.389 1.528
Cp 0.112 0.131 0.151
L/D 11.195 10.640 10.091
(T/W)cnc 0.101 0.106 0.111
(T/W)1o (ISA cnd) 0.253 | 0.265 0.278

Tabella 16- Tratto iniziale di salita

17



BOEING 777-300ER

FAR25.121 — Transizione di salita CGRqyin=0.000
Flapto  Gear Down V=110 T=To OElI
CLmaxTC
1.8 2.0 2.2
CL 1.488 1.653 1.818
Cp 0.165 0.192 0.221
L/D 9.007 8.614 8.211
(T/W)cnc 0.111 0.116 0.122
(T/W)to (ISA cnd) 0.278 0.29( 0.304
Tabella 17- Transizione di salita
FAR25.121 — Secondo tratto di sal CGRnin=0.0240
F|ap1‘o Gear Up V=123o T=Tro OEl
CLmaxTC
1.8 2.0 2.2
CL 1.250 1.389 1.528
Cp 0.112 0.131 0.151
L/D 11.195 10.640 10.091
(T/W)enc 0.113 0.118 0.123
(T/W)1o (ISA cnd) 0.283 0.295 0.308

Tabella 17- Secondo tratto di salita

FAR25.121 — Salita in rotta CGRyin=0.0120
Clean Gear Up V=12%\ T = Tmax cont OEl
CLmaxCleal
1.5 1.6 1.7

CL 0.960 1.024 1.088

Co 0.061 0.067 0.073
L/D 15.822 | 15.328 14.836

(T/W)enc 0.075 0.077 0.079
(T/W)1o (ISA cnd) 0.200 0.205 0.211

Tabella 18- Salita in

rotta
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FAR25.119 — Atterraggio abortito CGRyin=0.0320
Flap L  Gear Down V=13%V T=Tro W=Wnax AEO
ClLmaxL
2.4 2.6 2.8
CL 1.420 1.538 1.657
Cb 0.222 | 0.242 0.263
L/D 6.383 | 6.363 6.308
(T/W)cnc 0.189 | 0.189 0.191
(T/W)1o (ISA cnd) 0.165 | 0.166 0.167

Tabella 19- Atterraggio abortito AEO

FAR?25.121 — Atterraggio abortito CGRyin=0.0210
Flap Avw  Gear Down V=15My T=Tro W=Wha  OEIl
ClLmaxAvv
2.1 2.3 2.5
CL 0.933 1.022 1.111
Cb 0.129 0.139 0.149
L/D 7.221 7.363 7.442
(T/W)enc 0.159 0.157 0.155
(T/W)1o (ISA cnd) 0.279 0.274 0.272

Tabella 20- Atterraggio abortito OEI

In base ai dati delle tabelle precedenti ricaviamo

Requisiti di salita

0,400 -

0,350

0,300

0,250

0,200

(TW)ro

0,150

0,100

0,050

0,000

0,0000

Tratto iniziale

Transizione di
salita

Secondo tratto

disalita

— - =Salitain rotta

Atterraggio
mancato AEO

Atterraggio

20,0000

40,0000

60,0000

(WiSho

80,0000

100,0000

Figura 13- Requisiti di salita

120,0000

140,0000

mancato OEI

19



BOEING 777-300ER

VELOCITA' DI CROCIERA

Le condizioni fin qui considerate sono dettate elalbrme mentre il requisito di velocita di
crociera e dettato solo dalla specifica nella géaladicato M = 0.84 e quota = 35000 ft.

L'espressione da utilizzare e ricavata a partakedequazioni di equilibrio per il volo

orizzontale

T _ S Wro 1 Wro Wond Tto Wcond
(W)TO - [CDO q (WTO) (and) + qm AR e( s ) ( Wro )] (Tcond) ( Wro ) 20)

in cui compare la pressione dinamica g. Inoltreosetate fatte le seguenti assunzioni
Tcond/TTO =080¢ Wcond/WTO =09

o e il rapporto fra la densita in quota e la densitdivello del mare,o € il grado di

ammissione.

Requisiti di Crociera

0.8 1 1
\ —crociera
0.7 \
0.6
0.5 \

04

(TM)ro

0.3 —~J

0.2

0.1

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
(WiSho

Figura 14- Requisiti di crociera
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SCELTA DEL PUNTO DI PROGETTO
| criteri alla base della scelta del punto di pttgei possono riassumere nei due seguenti
punti:
1. realizzare una superficie alare che sia la piagda possibile e quindi un elevato
carico alare;

2. avere il piu basso rapporto spinta-peso al decoll

Punto di Progetto —— CImaxto (1)
Clmaxto (2)
0.600 - T Clmaxto (3)
crociera
— Clmaxl (1)
0.500 — Clmaxi(2)
Clmaxl! (3)

salita1

0.400 salita2

salita3

\ BOEING 777 ioo ER b — . -salitad

0.300 I salita5
H : salita

(TW)ro
L |

L] —&— B747-400
®  A380

—&— Antonov 124

0200 fFmemmedm e e e e e el e e e o

—&— C5 Galaxy

—e— MD-12
0.100

®—777200LR
A340500

0.000

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
(WiSho

Figura 15- Scelta del punto di progetto

wishe 142 bt
692.96 kg/m

(TW)to 0.33

Wro ~ 7641461b
346611 kg

252168 Ib
114381 kg

AR 8.24

S 5381 ft
499.9 "t

64.18 m

Tabella 21- Risultati finali
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Tramite il codice ADAS é stato ricavato che

(ThW)to

0.60

0.50

0.40

0.20

0.10

0.00

0 30 60 90 120 150 180 210
(WiS)to [psf]

Stall Speed (clean)
Stall Speed (landing)
w— Takeoff 1
=== Takeoff 2

=== Landing 1

=== Landing 2

=+=== Landing 3

—— 25.111 CLIMB (init.seg)

= = 25121 CLIMB (trans.seg)

+ + + 25121 CLIMB (2nd seg)

—-== 25.121 CLIMB (en.route)

== 25.119 BALK LAND AEO

=== 25121 BALK LAND OEI
Climb rate or Ceiling

« Time to climb

— Cruise

=3 Airbus A340-500/600

—E}- Boeing 747-400

=& llyushin 11-96-300

=@~ Lockheed L-1011-500

~@)- Boeing 777-300

=4~ Actual project

Figura 16- Scelta del punto di progetto (ADAS)
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PROGETTO DELL'ALA

CONFIGURAZIONE

La configurazione tipica per velivoli a getto € ald bassa con motorizzazione sub-alare.
L'ala bassa fa in modo che il velivolo non sia esoeamente stabile longitudinalmente;
poiché il sidewash e favorevole permette di realieain impennaggio verticale piu piccolo.
La motorizzazione sub-alare € scelta perché peendéetcaricare l'ala a flessione, facilita il
collegamento fra serbatoio e motore, la manutemziosulta piu semplice. Volendo
realizzare un nuovo velivolo realizzando uswetching di un aereo gia esistente, se
guest'ultimo ha motorizzazione sub-alare, aggiudgama parte avanti all'ala e una dietro
l'ala non si incrementa il contributo instabilizeardella fusoliera e non si provoca lo

spostamento del baricentro.
SUPERFICIE

Il valore della superficie & stato determinato gleasi € scelto il punto di progetto ed e pari
a 5381 f'499.9 ni. La configurazione & di tipo cranked, in modo dera corde alla
sezione di radice piu grandi quindi uno spessoregm¢uale minore e quindi innalzare il

numero di Mach critico. La sezione dov'é postaan e y/(b/2) = 0.3.
ALLUNGAMENTO ALARE

Per i velivoli a getto la minimizzazione della s#enza indotta non € un requisito stringente
perché volano ad assetti veloci (poco cabrati spbéare parabolica) percio essi non
presentano allungamenti elevati. La scelta delt@hmento e inoltre condizionata oltre che
dalle prestazioni, come abbiamo visto nel puntprdgetto, anche dall'esigenza di contenere
il carburante (motorizzazione sub-alare), dal pdetiala (a parita di superficie ali piu
allungate sono piu pesanti), dal costo ecc. Abbiguiadi scelto AR = 8.24 cioe il valore

medio considerando velivoli simili.
ANGOLO DI FRECCIA

L'angolo di freccia permette di poter raggiungesdowita piu elevate perché innalza il

numero di Mach critico e quindi il numero di Madhddzergenza della resistenza
Mer swep™= Mer_unswepf{COSALE
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La freccia positiva rende inoltre I'ala piu stabilepresenza di raffiche laterali ma presenta
alcuni svantaggi: riduzione della portanza (peuzalite per le prestazioni di decollo e
atterraggio dov'e richiesto elevatgng), incremento di carico alle estremita che deteamin
I'insorgere dello stallo alle estremita e un maggjeso, difficolta ad alloggiare i carrelli. In

un‘analisi piu approfondita, bisogna tener presehie a causa del raddrizzamento delle

linee di corrente alle sezioni di radice e alleasita il M., non aumenta di un fattore pari a
cosA e ma divcos ALE . Esistono opportune soluzioni correttive per castare questi

effetti. Si & assunto un valore medio per I'angblfseccia, pari a 33°.
RAPPORTO DI RASTREMAZIONE

Il rapporto di rastremazione e il principale par&mmedi progetto per controllare la
distribuzione di portanza lungo 'apertura. Essarmte di abbassare il momento flettente
alla radice e di avere un'ala piu leggera. Opporvatori del rapporto di rastremazione
(A = 0.4) permettono di minimizzare il contributo di resista dovuto alla non ellitticita
del carico (anche se questo contributo € comungakonpiccolo anche per ali non
rastremate) . Tra gli svantaggi introdotti dallsstramazione abbiamo la riduzione del
numero di Reynolds sui profili d'estremita e quingiax minori (insorgenza dello stallo alle

estremita) e la maggiore complessita costruttiva.
Si @ assuntd = 0.2, il valore medio per la categoria, coerastie un angolo di freccia di
33°.

SVERGOLAMENTO
Per contrastare l'insorgenza dello stallo alleeesita dovuto all'angolo di freccia positivo e
alla rastremazione e necessario adottare un opmogvergolamento ruotando i profili di

estremita a picchiare (washout) in modo che estane un minore angolo d'attacco.

Assumiamo un valore djj, = -5°.

CALETTAMENTO DELL'ALA

L’angolo di calettamentéi,,) € I'angolo che la corda di radice forma rispettcuadpiano di
riferimento longitudinale della fusoliera (il piam@l pavimento di fusoliera). Questo angolo
e scelto in modo tale che quando I'ala é all’angblocidenza richiesto dal @i progetto,

la fusoliera € in piano. Durante la crociera laofiesa pu0o essere tenuta leggermente a
cabrare per fornire un contributo alla generazideléa portanza.

Assumiamo un valore dj,i= 2°.

24



BOEING 777-300ER

ANGOLO DIEDRO

L'angolo diedro positivo, nel caso di velivoli ath &assa, serve a garantire una distanza

minima dei motori dal suolo e inoltre ha un effettabilizzante in presenza di perturbazioni

laterali (effetto diedro). La configurazione ad bissa e caratterizzata da un diedro negativo

"intrinseco” che e necessario bilanciare per cuglibre assunto é parifa= 5°.

SCELTA DEL PROFILO

Consideriamo un profilo di tipo laminare e assunaashe il velivolo voli in crociera
nel punto di massima autonomia kilometrica che,vedivoli a getto, corrisponde al
punto A della polare parabolica nel quale abbiaim® e circa 0.4 che sara quindi
il nostro ¢ di centro sacca. Piu approfonditamente,considerdmievata quota,
potrebbe accadere che il numero di Mach nel punsugeri il valore di divergenza
della resistenza ed e quindi conveniente volaressetti prossimi al punto E ma
d'altra parte, considerando che I'efficienza pgmalmeri di Mach si riduce si ha che
il punto E valutato sulla polare comprimibile sivama al punto A della polare
incomprimibile.

La semiestensione della sacca € 0.1 in modo daedprange di ¢ di crociera (0.3-
0.5).

La scelta dello spessore nasce da un compromesdedigenza aerodinamica di
tenere bassa la resistenza (che impone di avess@pesottili in modo da innalzare |l
numero di Mach critico e quindi il numero di Machdivergenza della resistenza) e
la necessita strutturale di avere un'opportunaeiyia flessionale (centrifugando le
solette con un profilo spesso). Utilizzando prddpiiessi si ha inoltre la possibilita di
imbarcare piu combustibile (motorizzazione subalateenendo un alleggerimento
dell'ala. Per la categoria dei velivoli a gettor peprofilo alla radice, lo spessore e
dell'ordine di 12%-10% e per il profilo all'estratne 8%-10%.

Un raggio del bordo d'attacco grande fornisgg.,c € angolo di stallo piu elevati ,

scegliamo quindi dy/c = 2.4.

Realizzeremo un'analisi aerodinamica dell'ala s#icgth sia tramite un metodo

semiempirico sia attraverso il metodo di Weissingéizzando ADAS. In particolare, per il

dimensionamento usiamo il modulBasy Wing Creatorche assume le grandezze

aerodinamiche costanti lungo I'apertura alare.
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Il profilo scelto & quindi NACA 64-412.

NACA 64-412

T T T

(&)
=
>

o
N
T

1

I I I I x/c

Figura 17- Profilo NACA 64-412
ANALISI AERODINAMICA DELL'ALA: METODO SEMIEMPIRICO
Per definire il coefficiente di portanza dell'alsiamo una superficie alare trapezoidale di

riferimento (ala equivalente) che ha la stessarfiogig lo stesso allungamento e la stessa

apertura dell'ala cranked.

Figura 18- Ala equivalente(ADAS)
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Per questa superficie il codice calcola tutti igvaetri aerodinamici di interesse come

visibile dalla tabella seguente

Wing Area  499.9 n1/5378.92ft Sweep Angle [0.25c¢| 33.0°

Aspect Ratic Sy Sweep Angle [LE] e
Wing Span ey e AT
Root Chord  12.98 m/42.57ft M.A.C. 8.93 m/29.29°t
Tip Chord 2.60 m/8.53ft Xmac 9.14 m/29.9¢ it
Taper Ratio Sy e — e
— e J(b/2) mac e

Tabella 22- Caratteristiche dell'ala equivalente

Supponendo di voler analizzare la condizione dciera inseriamo in input i seguenti

valori: M = 0.84 e quota = 10668 m.

Nel primo grafico a sinistra, vediamo diagrammatooefficiente di portanza del profilo
medio (linea nera) e il coefficiente di portanzdl'ale (linea rossa). Per valutare l'effetto
della fusoliera abbiamo inserito in input il rap@ofra diametro della fusoliera e apertura
alare d/b = 0.1. Per il ¢ abbiamo scelto la correzione di Anderson Subs@wept

Compressible.
1.60 1.40
1.40 1.20
1.20 |— 1.00
1.00 o 0380
= 3 /
= 080 © 080
—_
Q
0.60 0.40
040 1 4 + + + + 020
0.20 ! i ! | ! ! 0.00 t t T t T T T t
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
0.00 t+ + + + t t t Alpha wing [deg]
2 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
Alpha wing [deg] == No Fuselage Effect == Fuselage Effect

Figure 19 e 20- Curva Cying-0t(ADAS)
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Figure 21 e 22- Curve Cpying-@, Ciwing-Cowing (ADAS)

Figura 23- Curva C.,-a (ADAS)
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Senza effetto fusoliera Con effetto fusoliera
Cmeg* TR Rt e oy
CLmaxwing 1.33
oz [°] 0.0
aw.ng*[°] e aw,ng*[°] o
achaX[°] e achaX[°] s
CmACwing 0.0405 u factor A=0) 0.974

Tabella 23- Risultati aerodinamici stimati con il metodo semiempirico

In tabella e riportato il fattore di correzione dgling (S factor) per tener conto della parte di

ala inglobata nella fusoliera.

ANALISI AERODINAMICA DELL'ALA: METODO DI WEISSINGER

Tramite il modulowWing Analysisstimiamo le prestazioni dell'ala selezionando étado di
Weissinger perché l'ala é a freccia.

0.1000

0.0800

=*= Gamma Add - alpha=1.0°

0.0600
2 == Gamma Bas
£ — Gamma Tot - alpha=1.0°
a - o
0.0400 Gamma Add - alpha=5.0
=== Gamma Tot - alpha=5.0°
--- Gamma Add - alpha=10.0°
0.0200 \ = Gamma Tot -alpha=10.0°
0.0000 - -
-0.0200 - - - - - t t t ¢
000 010 020 030 040 050 060 070 080 090 100
yl (bi2)

Figura 24- Curve gamma-y/(b/2)per a=1°/5°/10° (ADAS)
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Figura 25- Curve c,-y/(b/2)per a=1°/5°/10° (ADAS)

Figura 26- Curva € ying-Olwing (ADAS)
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Figura 27- Curva Ciying- Cowing (ADAS)

Figura 28- Curva Cy,/s- a(ADAS)
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CcL

1.200 /

1.000

0.800 T ! ! !

0.600

0.400 t t t t
0.000 0.100 0.200 0.300 0.400 0.500 0.600 0.700 0.800 0.900 1.000
yl (bi2)

Figura 29- Curva c,- y/(b/2)(ADAS)

In relazione a quest'ultimo grafico, ritenendo langlezze aerodinamiche costanti lungo
l'apertura stiamo trascurando la diminuzione dgl.cconseguente alla rastremazione

dell'ala.

Wing Span 64.18 m/210.51ft  M.A.C. 9.14 m/29.98ft
T T T REE T
R e ey
Xac 12.14 m/39.82ft Yac  13.68 m/44.87ft
Xac [%)] 0.352 Yac/(b/2 0.426

Tabella 24- Caratteristiche dell'ala calcolate col metodo di Weissinger
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PROGETTO DELLA FUSOLIERA

Per il progetto della fusoliera si e tenuto corgsemzialmente della quantita e del comfort

dei passeggeri, unito alla minimizzazione dellasteaza e dei carichi strutturali.

| dati utilizzati per il progetto della fusolierarso riassunti nella tabella seguente.

Number of Seats 380
Deck Layout 343
Seat Width 55cm/21.65ir
Seat Height 100 cm/39.37 in
Seat Depth 60 cm/23.62 it
Seat Pitch 90 cm/35.43 ir
Aisle Width 50 cm/19.69 in
Aisle Height 290 cm/114.17 in
Aft Space 150 cm/59.06 in
Fwd Space 150 cm/59.06 in

Cargo Cabin Height284 cm/111.81 it/
Tabella 25- Geometria interna della fusoliera

Le dimensioni della cabina sono le seguenti

Cabin Length 37.2 m/122.02 f
Cabin Width 6.8 m/22.30 ft
Cabin Height 5.74 m/18.83 ft
Tabella 26- Dimensioni della cabina

Si é scelta una sezione trasversale quasi circodfaraodo da poter resistere meglio ai
carichi di pressurizzazione ed evitare spigoli gussono causare separazioni anche a

piccoli angoli d'attacco o di derapata.

Il progetto delle sezioni di prua e di coda risaleaun compromesso tra:

 capacita volumetrica (equipaggio, carrello digyrsistemi)

 prestazioni (possibilita di rotazione del veliwpldimensioni della coda, problemi di
visibilita)

* progetto aerodinamico (evitare onde d’urto e ssepane del flusso)

* progetto strutturale (pressurizzazione)

In base a questi criteri si € scelto di utilizzeapporto di snellezza di prua = 2 e rapporto di
snellezza in coda = 2.1. In particolare il primalore e stato ricavato supponendo che il
numero di Mach di divergenza della resistenza 88 @nentre il secondo corrisponde alla
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forma del bordo d'uscita che minimizza la sommaedistenza d'attrito e resistenza di

pressione.

Per I'angolo diupsweepé stato assunto un valore pari a 15°, comune pépdéogia di
velivoli da trasporto a gettdtong-range senza portellone posteriore, tale da evitare lo

strisciamento della coda a forti assetti (decolédterraggio).

Le caratteristiche della fusoliera sono quindi

Fuselage Length 68.779 m/ 225.60ft
Fuselage Maximum Heighit ~ 6.199 m/20.33 ft
Fuselage Maximum Width 7.344 m/24.09 ft

Fuselage Wetted Area  1289.736/ 113877.49ft
Fuselage Planform Area 444228 di779.89ft
Equivalent Diameter 6.746 m/22.13 ft
Fineness ratio I/d 10.195
Tabella 27 Caratteristiche della fusoliera

Fornendo in input i dati elencati tramite il codid®AS sono state ricavate le seguenti
figure

FEFFFFEFF FFFFFFFFFFFFFFFFFFFEFFFFFFFFF |

Figura 30- Fusoliera vista laterale (ADAS)
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Perimeter = 21.309 m Area=35742m"2

Figura 31- Fusoliera vista frontale (ADAS)

Figura 32- Fusoliera vista dall'alto(ADAS)
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ANALISI AERODINAMICA DELLA FUSOLIERA

Per l'analisi aerodinamica della fusoliera il @@diADAS utilizza il metodo delle strisce

(metodo di Munk-Multhopp) per il quale sono sfatniti i seguenti dati in input
oz =-0.1° W=2° Cawing=0.08 M=0.84 quota=10668 m

abbiamo scelto di utilizzare la larghezza equiview ed inoltre abbiamo suddiviso la parte
di ala in 5 tronchi, la parte anteriore in 8 tronehla parte posteriore in 10 tronchi. Il

downwash e stimato dal codice attraverso degli sippgafici de/do. = 0.303.

| risultati sono i seguenti

0.2000

0.1500 ,/

0.1000 -
0.0500 7

CH fuselage

-0.1000
-5.00 0.00 5.00 10.00 15.00 20.00

Alpha Body [deg]

Figura 33- Curva c,,- a della fusoliera(ADAS)

Cmeto | -0.0572
Cma  0.0148
Axajmac -0.144
oy -0.0014

Tabella 28- Risultati aerodinamici della fusoliera
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PROGETTO DELLE GONDOLE MOTORE

Consideriamo per il dimensionamento ed il posizioeato delle gondole motore la
configurazione bimotore sub-alare, con un modsltoithofan GE9O 115B.
Per il dimensionamento della gondola consideriah® ¢
» il diametro della gondola e pari al 110% del diamebassimo del motore (135
in/343cm);
la lunghezza massima del motore e 287 in/729 cm;
e la presa d’aria si estende davanti al motore p@d% del diametro del fan (diametro
massimo del motore) ed ha una superficie pari @ @éll'area frontale;
Per quanto riguarda il posizionamento del motosegdndola & stata posta, nel piano
longitudinale:
* in posizione avanzata rispetto al bordo d’attacelbada
= per evitare che il flusso entrante nella pres&aiavolto dallupwash, evitando
deficienza di portata entrante;
= compatibilmente alla necessaria resistenza staldted al fatto che i piloni di
innesto tra gondola ed ala non devono disturbdhas$o incidente su
qguest’ultima;
» all’altezza opportuna, conciliando la necessita di
= non inquinare il flusso incidente sull’ala;
= evitare che il motore risulti troppo vicino al temo, per evitare impatto con la
pista o aspirazione di eventuali materiali pressulla stessa;
* non surriscaldare, con i gas esausti, parti dall’al
Per quanto riguarda il posizionamento laterale edgjbndole, consideriamo che un
posizionamento nei pressi della fusoliera comporta:
e un minor momento imbardante nel caso di motorearatp/o (e quindi un piano di
coda verticale meno prominente in fase di proggtto)
e una maggiore sicurezza nei confronti del fenomezididiter;
* l'insorgere di una maggiore resistenza di interieeeper I'eccessiva vicinanza della
fusoliera;
Un corretto posizionamento laterale della gond@aedessere effettuato in funzione della
posizione dei flap, per i qualiithpingemendei gas esausti puo provocare un diminuzione

della loro efficacia.
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Attraverso il codice ADAS, si & proceduto al dimienamento delle gondole a partire dal
tipo di motore, Jet/Fan Engine, e dalla spintaei@scuno di essi, 57190.85 kg, utilizzando
un metodo statistico e successivamente si & pubced’'integrazione delle gondole con il
velivolo.

Di seguito sono riportate le principali carattecise geometriche delle gondole e il loro
posizionamento lungo i tre assi:

Nacelle Length ~ 9.348 m/30.661 ft
~ Nacelle Diameter  3.773 m/12.375 ft
Nacelle Wetted Aren122.656 /1319.779 ft
- Max Section Area 11.1813120.307 ff

Lateral Area  30.664 1829.945 ff

Planform Area ~ 30.664 71829.945 ft

7

- X/ Fuselage Lengtti 32%
- Y/Wing Span 36%
~ Z | Fuselage Heigh 0

Tabella 29- Caratteristiche delle gondole

Sono state quindi ricavate le seguenti figure nidaati la geometria delle gondole e la loro
integrazione col velivolo:

Figura 34- Geometria Nacelle: Vista Frontale - Vista Laterale - Pianta (ADAS)

Nacelle 2 Orientation -
[ oo |

Figura 35- Integrazione Nacelle-Velivolo: Vista Laterale(ADAS)
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Figura 36- Integrazione Nacelle-Velivolo: Pianta (ADAS)

ANALISI AERODINAMICA DELLE GONDOLE MOTORE
Per l'analisi aerodinamica delle gondole il codiki@AS utilizza il metodo delle strisce
(metodo di Munk-Multhopp) per il quale sono statniti i seguenti dati in input:

Lunghezza di riferimento = 9.348 m M = 0.84uotp = 10668 m  Guwing= 0.08

Le gondole sono state suddivise in 6 tronchi eosiosricavati il numero di Reynolds,
Re=61589512, e il coefficiente di attritg €0.00217.

| risultati sono i seguenti:

00110 0.0200 e
0.0100 v /
o /| 00150 ,
B / 2 /
0.0080
3 // 5 00100 >
(D.I 0.0070 / a /
0.0060 - 0.0050
P :
0.0050 -
Iy
0.0040 0.0000
000 5.00 10.00 15.00 20.00 25.00 0.00 5.00 10.00 15.00 20.00 25.00
Alpha Body [deg] Alpha Body [deg]

Figure 37 e 38- Curve C4- a e C,,- a delle gondole(ADAS)

Crn,  0.0010

7 . ]
/ . .
? ? _
- AXgdmac -
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Z . %
4 _ .
/ / 7
7 7 ]

.
’ 7

A 7

. %

N Y. .

. _

/ /

. _

A |

. ]
7 .

Tabella 30- Risultati aerodinamici delle gondole
Da notare, in particolare, come i coefficienti aBnamici siano poco influenzati dalla
presenza delle nacelle in configurazione sub-alare.
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DISPOSITIVI DI IPERSOSTENTAZIONE

L'uso dei dispositivi di ipersostentazione permdttsoddisfare sia i requisiti di bassa che di
alta velocita ovvero di avere un elevato m =,§%¢ richiesto in decollo e in atterraggio,
fornendo un elevato gax, dando, in questo modo, anche la possibilita di e la
superficie S, quindi I'area bagnata e la resist@arassita, come richiesto in crociera.
Scegliamo due flap di tipslottede due slat posti a cavallo della sezione del craskjando
uno spazio libero tra gli slat per porre il bracdalla nacelle.

y2(b/2)

Fuselage

Figura 39- Ala con 2 flap e 2 slat

Con questo tipo di dispositivi, si ha per il deodlin valore tipico di deflessione dei flap di
20° mentre per l'atterraggio di 40°. L'angolo dflesione risulta maggiore in atterraggio
piuttosto che in decollo perché nel primo cascRiesto anche un incremento di resistenza
oltre ad un elevato gax.

Dalle figure seguenti vediamo che l'uso dei digpodii ipersostentazione al bordo d'uscita
incrementa il gnax € il coefficiente di momento focale ma decremdiatiagolo di stallo. |
flap infatti aumentano I'angolo d'attacco vistd'dl e la curvatura dell'ala. L'uso dello slot,
adeguatamente progettato, permette inoltre di &g lo strato limite sulla superficie del
dorso, impedendo la separazione del flusso. N&l daslementi estendibiliHowler flap) si

ha anche un incremento della pendenza della retgortanza dovuto all'aumento della

superficie alare.
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All Retracted All Retracted
1.800 _ Data 2000 , ' Data
1.600 1.800
1.400 1.600
1.200 L300
1.200
1.000
cL CL 1.000
0.800
0.800
0.600 ! { | .
0.400 i i ‘ 0.400
0.200 ! ! | 0.200
0.000 0.000
-10.0 0.0 10.0 20.0 30.0 -10.0 0.0 10.0 200 30.0
Alpha [deg] Alpha [deg]
== Flap Deflected == All Retracted == Flap Deflected == All Retracted
Figura 40 -Effetto dei flap al decollo Figura 41— Effetto dei flap in atterraggio

2Flap al decollc 2Flap all'atterraggic

Acio 0.564 0.709
Aap -7.02 -8.91
ACLmax 0.28 0.36
ClLmax 1.79 1.88
Acpo 0.013 0.032
ACnm -0.382 -0.5

Tabella 31- Effetto dei flap

Come vediamo dalla tabella, per effetti di separ@aiabbiamo un incremento minore del ¢
in prossimita del Gax rispetto ai bassi assetthc, max < ACio.

Lo scopo principale per cui si utilizzano i disgividi ipersostentazione al bordo d'attacco
e aumentare l'angolo di stallo infatti muovenddakdo d'attacco verso il flusso I'angolo
d'attacco visto dall'ala sara minore quindi gli @ngl'attacco effettivi potranno essere
maggiori (la curva di portanza si estende versolmbattacco maggiori). La separazione
agli alti assetti viene inoltre ritardata ancheniita lo slot che energizza lo strato limite sul
dorso. La deflessione del bordo d'attacco determmancremento della curvatura e quindi
un aumento del gax (la diminuzione di angolo d'attacco prima desarifirevale
sullaumento che invece e determinato dalla maggmrvatura) e un aumento della
superficie quindi un maggiore £ La presenza degli slat permette anche di abladsa¥i

(e quindi il momento torsionale dell'ala) che rialdumentato dalla deflessione dei flap.
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| dispositivi di ipersostentazione al bordo d'attaspesso non sono utilizzati perché molto
complessi e costosi e inoltre richiedono sistemdelicing e/o anti-icing. Non vengono
adottati inoltre in prossimita della radice dedl'gder evitare di avere stallo alle estremita
oppure in questo caso si utilizzano dispositiviipd Krueger invece di slat perché i primi

determinano un minore aumento dgl& perché & minore I'effetto canale.

All Retracted All Retracted
2500 Data 2500 ‘ Data
2.000 27N 2.000 /]
/ — 1.
1.500 7/ 500

CI-1.000 / a1.000
VA wl AN

0.500 / /
0.000 0.000

-10.0 0.0 10.0 20.0 30.0 400 -10.0 0.0 10.0 200 30.0 40.0
Alpha [deg] Alpha [deg]
== Flap+Slat Deflected == All Retracted == Flap+Slat Deflected == All Retracted
Figura 42- Effetto di flap + slat al decollo Figura 43 - Effetto di flap + slat in atterraggio

2Flap + 2Slat al decoll>2Flap + 2Slat all'atterraggio

ACLO 0 5 64 0705
Aao e 02 o1
ClLa 0.08 0.08
ACLmax 0.72 0.8
CLma X frmrrrrrens: 23 531

A CDO,,,, 0014 0032

Tabella 32- Effetto dei flap e degli slat

42



BOEING 777-300ER

PROGETTO DEGLI ALETTONI

Gli alettoni sono posizionati tra il 50% e il 90%lithpertura alare. Velivoli subsonici veloci
sono caratterizzati dall'avere alettoni di basdacita, all'estremita dell'ala, e alettoni di alta
velocita posti pit internamente (in modo che ildora sia minore).

Poiché l'ala é rastremata, scegliamo una cordaavddi segue la rastremazione dell'ala in
modo da avere che il rapporto fra corda dell'atettee corda alare sia costante. Le
deflessioni verso l'alto e verso il basso non sanaali per una questione di attenuazione del

momento di imbardata inverso.

y/(b72)

Fuselage

Figura 44- Ala con flap e alettone

Le condizioni di progetto degli alettoni sono:

. e , Pb | : ,
* Indice di efficacia deqli alettonlﬁ il suo valore dipende dalla geometria, dalla

Y

struttura e dalla rigidezza dell'ala, dalla geomettell'alettone, € stabilito dalla

specifica o scelto in base alla categoria del wédivpertransport jete circa 0.07;

25.00

20.00

15.00

Delta [°]

10.00

5.00

0.00

0 100 200 300 400 500 600
V [kts]

Figura 45- Curva 6,-V
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0.35
0.31
0.28
024
021 - d=5
- d=10
— d=15
— d=20
— d=25

= =5
- d=10
— d=15
- d=20
- d=25

P [rad/s]0.17
0.14
0.10
0.07
0.03
0.00

0 100 200 300 400 500 600 "0 100 200 300 400 500 600
V [kts] V [kis]

Figure 46 e 47- Curve P-V e Pb/2V-V

Dai grafici precedenti vediamo che alllaumentardladeelocita dobbiamo applicare
uno sforzo crescente per mantenere costante lasdefhe degli alettoni. Raggiunto lo
sforzo massimo, se la velocita continua ad aumendaminuira la deflessione, quindi

diminuisce anche la velocita angolare di rollio Rnglice di efficacia.

« Controllo in atterraggio con vento trasversalepliesenza di effetto diedro, di side-

slip e con baricentro massimo arretrato il velivedade a rollare maggiormente e
quindi dovremo azionare gli alettoni per livelldeeal;

* Virata corretta , non e limitativa, a causa delbardata avversa si riduce la velocita

angolare di rollio;

« Controllabilitda con motore in avaria, in condiziodi volo asimmetrico si avra

un'imbardata e quindi, per effetto diedro, un momet rollio. Per contrastarlo si
devono inclinare le ali di un opportuno angolo alettdalle normative;

» Sforzo, bisogna fare in modo che esso non siaappdr grande né troppo piccolo,
agendo opportunamente su deflessione degli aletégniindice di efficacia,

coefficienti Gy, € Gys;
Dai successivi grafici vediamo la diminuzione dergmetrot, dipendente del rapporto

corda alettone su corda alare, all'aumentare delfessioned; e I'aumento dell'indice di

efficacia.
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= Tau left
== Tau Right

5.00 10.00 15.00 20.00 25.00 5.00 10.00 15.00 20.00 25.00

delta (%) delta (9
Figura 48- Curva t- 0, Figura 49- Curva Pb/2V- 0,

Gli alettoni oltre ad essere determinanti per iitcollo latero-direzionale, influenzano anche

la velocita di stallo attraverso due modi:

= un alettone piu grande determina un flap piu praedlquindi una velocita di stallo
piu grande;

= un alettone piu piccolo € meno efficace nel cotareli momenti di rollio che si
generano a basse velocita e un velivolo meno dtattiie non € in grado di sfruttare

il cLmaxche il flap puo dare;

Analogamente, a basse velocita si determinano adehenomenti di imbardata quindi il

controllo esercitato dagli alettoni influenzeralaat¢a prestazione del timone.

TIPO DI ALETTONI

Gli alettoni sono di tipo: plain aileron, slot aibe, frise aileron, internal-seal aileron. In
particolare gli alettoni di tipo frise permettona dontrastare l'imbardata inversa
compensando la differenza di resistenza indottawun differenza di resistenza parassita
che si genera a causa dello sprofilamento pressnteno solo degli alettoni durante la
deflessione; lo spigolo di questo alettone non @asasere troppo vivo per evitare che ci sia

separazione del flusso, con una scia a vorticirsteche provoca il tremolio della barra.

Su di un velivolo sono presenti ulteriori superfigli spoiler @iruttori di portanzg. Essi
hanno funzione opposta rispetto ai flap, ovveroosasati in discesa per aumentare la
resistenza e ridurre la portanza quindi peggiofaaibcienza del velivolo. Deflessi a 90°,
possono essere usati anche come aerofreni (quésti sono presenti sulla fusoliera e
hanno il solo scopo di aumentare la resistenza)sgsller possono anche essere usati come

alettoni secondarri.
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PROGETTO DEI PIANI DI CODA

La stabilita statica longitudinale del velivolo ssecurata e governata attraverso il piano di
coda orizzontale. Tale piano é simile ad una pa@bh ed adotta un profilo generalmente
simmetrico. La tipologia di impennaggio scelta @lguconvenzionale, cioé composta da
stabilizzatore ed equilibratore; questa versionk& @iu adatta per velivoli che volino a

velocita uguali o superiori a 300 km/h.

Per rendere il velivolo stabile direzionalmenteez pontrollare tale stabilita, € necessario
limpennaggio verticale. La progettazione dei pianicoda é stata svolta utilizzando |l

programma ADAS.
PARAMETRI STATISTICI

Il primo modulo in ADAS, appartenente al menu dogettazione dei piani di coda,
orizzontale e verticale, prevede la definizionaldune grandezze geometriche di entrambe
le superfici attraverso una valutazione statistigéa base di alcuni velivoli, scelti in quanto
simili a quello assegnato. Tali parametri sarantibzzati come input preliminari nei

successivi moduli.

| velivoli da comparare, tutti appartenenti alldecmriatransport jet,ed alcuni dei quali
presenti nella tabella di confronti iniziale, soBo777-300, B 747-400, A340, A380. | valori
ricavati sono riassunti nelle seguenti tabelle. dugperficie alare € mantenuta delle

dimensioni decise in precedenzg,=5499.94 m

In 39.3m

S 106.04 M
Sh wet 176.48 M
Sh/Sw 0.21

ly 34.4m

S 71.82 m
Sy wet 131.29 M
S/Sw 0.14

Tabella 33- Parametri statistici
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Vy 0.77 Vh 0.91

A 0.33 An 0.35

Avesa  43° Ancia 33°

AR, 1.76 AR 4.86
Tabella 34- Parametri per il p.o.c. Tabella 35- Parametri per il p.v.

PROGETTO DEL PIANO DI CODA ORIZZONTALE

Il modulo successivo ha per obiettivo la definizodella superficie del piano di coda
orizzontale a partire da dati di input scelti in dooda rispettare due condizioni
dimensionanti: il minimo margine di stabilita a camdi liberi (piu gravoso rispetto a quello
a comandi bloccati) con baricentro massimo arm@teata controllabilita del velivolo in fase
di atterraggio (quindi in presenza di effetto sQiotmn baricentro massimo avanzato.
Quest'ultimo requisito € necessario ad assicutaeggiungimento del Gnax attraverso una

deflessione dell’equilibrator&. effettivamente realizzabile.

La prima condizione consiste nel definire il valate Cyc. minimo a comandi liberi, e
quindi risolvere una disequazione{§& < CncL mn) nella quale compare come unica
incognita la superficie del piano orizzontalesgelto un valore di allungamentp brestanti

parametri sono infatti stati assunti da relazidaiistiche o opportunamente calcolati.

La seconda condizione, invece, consiste nel poegpressione del (& pari a zero,

assumendo in tale equazione i valori @i € Clemax € 0e = de max (atterraggio) . Quindi é
possibile ricavare nuovamente i valori diits funzione di b. Analogamente a prima, i
restanti parametri, presenti nellequazione, sotati €alcolati nelle fasi precedenti del
progetto.

La risoluzione di queste due relazioni & implemientia ADAS.

| dati in input sono evidenziati in due blocchi.pimo gruppo di dati riguarda i risultati

estratti dagli altri moduli, come il \Guax 1ig= 2.31 proveniente dal modulo riguardante i flap

; il secondo, invece, contiene alcuni dati statisiiconsigliati, scelti affinché i due requisiti

dimensionanti ed i dati progettuali ipotizzati fess compatibili. In quest’ultimo gruppo
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compaiono con maggior rilievo : ilgL min= -0.05 (é consigliato non scendere al di sotto di
tale valore), il 8e max= 25° , ed i due valori della posizione in ascidsbbaricentro massimo

avanzato e arretrato.

— Preliminary data -

r'|npul data - —Control in land

A(:/4t [deg]

Ce/Ct

% ext. elevator EIK0) Ob masx [‘]{?——-—:ﬁ
t/c tail [(XE Vea/vsUERN
ay, [1/deq] [XEI Elevator
Xcg/c Max fwd l@}ﬁm Type:

Xcg/c Max aft l@i glt:)ged o

min SSM sfree Ex_h Gap

—

AR
bw

Altitude [m] ®

|4.86 | Open

Figure 49 e 50- Dati in input(ADAS)

Tail
M Fin Mounted: Fin dependant data blocked

Xac tail root / Fuselage Length [%]

Data

Zac tail root / Fuselage Max Height —->

Figura 51- Dati in input(ADAS)

Un ulteriore dato di input e la posizione del cerdgerodinamico del piano di coda lungo la

fusoliera. Queste coordinate influenzano la disdaln.c ¢), che compare nelle equazioni
dimensionanti, ma hanno anche influenza su eféettoelastici ed effetto di schermo con
fusoliera e motori. | valori scelti sono apparsiegadati in relazione alle limitazioni

considerate.
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Lateral View

Figura 52-Vista laterale (ADAS)

Dopo aver inserito i dati opportuni, ADAS calcokeatuali dati di input derivati da quelli
inseriti, e quindi risolve le due condizioni dimersganti. L’'output € un diagramma della
superficie $in funzione di b. In questo compaiono le curve relative al primquisito
(rossa) ed al secondo (blu). In giallo invece lavausoAR (AR=4.86), lungo la quale e
stato individuato il punto di progetto del pian@ld punto deve trovarsi esternamente alle
due curve, deve essere scelto in modo da ottame&esuperficie inferiore e quindi piu
leggera. Il punto scelto &/S,= 0.28e bb,= 0.4 e quindi &= 139.97 .

0.50
0.45
0.40
0.35
0.30 :
§ Min. Stab.(SF)
'§I Control Landing
2 25 —— 50 - ARt
E Choosen Point
1
@ Iso - ARt=3
0.20
Iso - ARt=4
7 Iso - Art=5
0.15
/ P
0.10 —
/S
/ ,//
0.05 -
0.00
000 005 010 015 020 025 030 035 040 045 050
(b_tail) / (b_wing)

Figura 33- Curva btail/bwing'staiI/Swing
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by

Infine e opportuno riportare i risultati provenierdal modulo che valuta gli effetti
aerodinamici di differenti deflessioni dell'equitdiore. Al'aumentare dell’angol@e in

verso negativo (a cabrare), si nota un aumenttatielti portanza nulla ed una diminuzione

del Gimax-

CD(alpha) HT Sketch

Figura 44- Curva c,-a
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PROGETTO DEL PIANO DI CODA VERTICALE

La condizione di progetto piu importante in quesaso (per i plurimotori) € la piantata di
un motore, evenienza che produce un momento dirolabe da compensare con il piano
verticale. La fase considerata € quella di decdlovelocita V=\,,=1.1*Vs , cioe alla
velocita minima di controllo. Questo perché la &pidi un velivolo a getto (e quindi il
momento instabilizzante di imbardata) decresceawifientare della velocita, mentre la
pressione dinamica ( e quindi il momento di cohmdrglenerato dal piano verticale) cresce
con la velocita; quindi a velocita superiori allgNa curva del momento M maggiore di

guella del momento perturbativotM

La condizione di equilibrio tra i due momenti e I&lazione che consente Il

dimensionamento del piano ;M Mr, con Mr=T*l, e M,= L, .

Per valutare il momento di imbardata generato daledizione OEl €& necessario
determinare il valore della spinta T alla velo@tmsiderata, la M . Inoltre il valore di } &
stato deciso precedentemente nel modulo relatleaatelle .

Per valutare il momento prodotto dal piano verécal, , si puo far riferimento alla sua
definizione: M = g*Cy *Sv*l, con G, coefficiente di imbardata relativo ad Ipari a Cy =

a 1«0, (ipotizzandop =0 ). Il valore di @& determinato attraverso la formula che tiene
conto degli effetti del campo tridimensionale, & clontiene inoltre il valore di AR effettivo

~1.55 * AR . La deflessione deldderé inserita pari al suo valore massi@ax= 25°.

Nell’equazione di equilibrio tra i due momenti @%b le incognite d |, Il procedimento
adottato ed implementato da ADAS e stato : speciid dati di input preliminari (fig.55),
provenienti dai risultati degli altri moduli ed iedtivi della condizione di volo in analisi
(decaollo, il G max€ quindi relativo alla configurazione con flap atkl specificare dati di
input relativi alrudder (fig.56) e scelti su base statistica o consiglstegliere la posizione
del centro aerodinamico del verticale in percemtwhllunghezza della fusoliera (tab.36) ;
infine scegliere un valore di partenza di,®he in questo caso € intermedio tra il valore

statistico e quello realistico del velivolo in esa(65 nf).

Il dimensionamento prosegue calcolando gli altrapgetri conseguenti dagli input inseriti
(v, &, T, AReff.) Quindi sono valutati i contributi allaadtilita direzionale delle singole parti

del velivolo e si ricava il valore di tale stakilitelativa al velivolo totale.
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Input Data
Xcg/MAC

Ny

ARv i
——

Acia [deq) XL
aUv(A——-O) [deq] M
Preliminary Data Imax ()
———

MTOW [Kg] :,A luddet!C Tail
CLmax TO ; xt. rudder

Rudder Type :
Gap Closed ©

Gap Open »

Figure 55 e 56- Dati in input(ADAS)

xaC\/Ifus 89%
Zac\/lfus 095%
S 65 nt

Tabella 36- Risultati finali

Lateral View

Plant View m

Figura 57-Vista laterale (ADAS)
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Preliminary Calculation
v [m]

ARveff HEZIR

T at&r max é,_,,
av [1/deg] [XEE

Cng wing
CnB fus
Cnﬁ nac

Cng eng

Figure 58 e 59- Dati in input(ADAS)

¥T Quick Sketch 1 de-beta
\ y/(bv/2)

.

Ztip/fusH = 2.73

Bv =10.70
r=9.14

Ct=3.02

Sexp= 64.74

Swet=133.03

Vv = 0.082

>

Figura 60- Sketch del piano verticale(ADAS)

In output da questo modulo si ricava il graficoMi e M/(S,) in funzione di V/\o
(sovrapposti); questo risultato e l'informazioneu piilevante del modulo. Da questo
diagramma é possibile dedurre se la scelta didgleguata all’esigenza di fronteggiareav
partire dalla V..
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Figura 61- Curva M-V/V,(ADAS)

STABILITA LATERALE: EFFETTO DIEDRO

Per garantire la stabilita laterales deve essere negativo.
Il coefficiente di rollio &€ somma di diversi coruiti:
Cp=Cro+ CpP + Crsgda+ CpspOr 22)

* Cy € un contributo piccolo per velivoli simmetrici;

» Cy é l'effetto diedro, ed € un contributo negativo;

* Cyna € la potenza di controllo degli alettoni, ed écontributo negativo;

* Cyr € un effetto indiretto, ed € un contributo positiv
Per quanto riguarda I'effetto diedro, esso & sordeiacontributi del velivolo parziale, del
piano orizzontale e del piano verticale, anche gestj ultimi sono piccoli rispetto al

contributo del wing-body.
A sua volta il contributo del velivolo parziale passere scomposto in tre aliquote:

* la prima e dovuta all’angolo diedrb,;
* la seconda e funzione della posizione relativefatiera;

» laterza e dovuta all'angolo di frecci4,

L’effetto diedro dovuto all’angolo diedrd;, e ricavabile dall’espressione:

r 1_
Copr = —7AR Cyq Jocndn  23)
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conn = bl/z , Oppure, equivalentemente:
T (1+22)
Copr = —7 Cla D 24)

da cui si evince ch€ - dipende dd”, 4, ma non dall'assett@, . Il contributo all’effetto
diedro dovuto all’angolo diedro & negativo e dieemtaggiormente negativo al crescere del
rapporto di rastremazione,, e al crescere dell'allungamento alafeR Un ulteriore
contributo é fornito dalla forma dell’'estremita kih: se essa e simmetrica il contributo e
nullo, se é up-turned il contributo & positivo.gsdown-turned il contributo & negativo.
L’effetto diedro dovuto alla posizione dell’ala &gativo per ala alta e positivo per ala
bassa; in particolare un’ala alta ha un contriteqaivalente a circa 2° dell’angolo diedro,
mentre un’ala bassa ha un contributo equivalentgca -2.5° dell’angolo diedro. Questo
giustifica il fatto che i velivoli ad ala alta pas® avere un angolo diedro minore rispetto ai
velivoli ad ala bassa.

L’effetto diedro dovuto all’'angolo di freccia, , € negativo e questo si spiega considerando
che I'ala sopravvento vede una velocita maggiorguéilla sottovento, quindi una portanza
maggiore; inoltre s€; aumenta, I'effetto si intensifica. E possibileanare I'effetto diedro

dovuto all'angolo di freccia con le seguenti espi@s:

: 1 b
Cepa = —ZCL51n2A§fO/chdy 25)

(1+22)
3(1+1)

Crpa = —3Cysin24 26)

Anche per il contributo dovuto alla freccia, cosme per quello dovuto all'angolo diedro,
per l'ala rastremata I'effetto € piu negativo clee pala rettangolare.

Per velivoli con angolo di freccia particolarmemrievato ed ala alta, I'angolo diedro puo
essere negativo al fine di ottenere una buonalistakditerale. Un angolo diedro positivo
porterebbe ad una stabilita eccessiva e quindieérdbbe la controllabilita del velivolo.
Anche per quanto riguarda il contributo all'effeticedro dovuto al piano orizzontale di
coda, esso puo essere visto come somma di treowiggome per I'ala: un’aliquota dovuta
all’angolo diedro del piano orizzontale di coda,altma funzione della posizione relativa

piano di coda- fusoliera, ed una terza dovutaradjtdo di freccia del piano di coda.
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Per quanto riguarda, invece, il contributo all’#fbediedro dovuto al piano verticale di coda,
esso € equivalente a quello di una superficie ptatahe vede un angolo di attacfpgcon
relativo effetto side-wash.

Gli effetti dei piani orizzontale e verticale sigsmno cosi esprimere:

Spb
Cegin = Crgnln ?hjh 27)

d Sy Zy
C£B|v = —Crav (1 - ﬁ) Ny ?Zg 28)

SeCy4 é troppo elevato puo creare problemi, sia perchénazza il rollio, ma soprattutto
perché puo essere gravoso in caso di piantata iatore.

Per l'analisi dell’effetto diedro si €& utilizzatd ¢odice ADAS, inserendo in input i dati
relativi a geometria di ala, piano orizzontale angi verticale di coda, precedentemente
calcolati. Si e scelto un angolo diedro per I'dla= 5°, angolo relativamente elevato in
considerazione del fatto che il velivolo € ad ad&da; per quanto riguarda I'angolo diedro
del piano orizzontale di coda si € assunto un eatldl;, = 3°. Sia per I'ala che per il piano
orizzontale si € scelta una forma simmetrica detiléamita.

| risultati ottenuti sono i seguenti

Figura 62— Angolo diedro Ala e Piano Orizzontale di coda (ADAS)
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0.00000 — 0.00500
"--'--.
0.00000
SHLLILL -0.00500
Cl beta 1 Cl beta -~
k -0.01000 o~
ok — \
\\ -0.01500
-0.01500 -0.02000
-1.000 0.000 1.000 2.000 -1.000 0.000 1.000 2.000
CL TOT CL TOT
— CIbTOT  — CIbHT — CIbTOT  — CIbHT
= ClbWing = CIbVT = ClbWing == CIbVT

Figure 63 e 64 — Effetto diedro al variare del C;per ala e per piano orizzontale di coda (ADAS)

Ceprw  -0-00203
Crgposw 0-0004
CL,BAW 0
Crpew ~~0-00544
CLﬁtipw 0
Cepn ~ ~0-00010
CL,Btiph 0 :
Cpy 000143
Crpror -0-00860

Tabella 37- Contributi al Cg
| risultati numerici sono stati ottenuti p€; = 0, e si nota come il contributo relativo alla

freccia sia nullo, come ci si aspettava, cosi cooneli dovuti alla forma dell’estremita di

ala e piano orizzontale, scelte entrambe simmetrich
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