Corso di PROGETTO GENERALE DEI VELIVOLI
Determinazione del punto di progetto

Fabrizio Nicolosi
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STIMA PRELIMINARE DEI PESI

RICERCA DEL PUNTO DI PROGETTO

2



PUNTO DI PROGETTO

REQUISITI DI NORMATIVA
REQUISITI DI SPECIFICA

INPUT )

PROFILO DI MISSIONE

DETERMINAZIONE CONDIZIONI PUNTO
PESI DI PROGETTO

WIS W/P T/W
OUTPUT AR CLmax

S AR P1o/Tto CLmax




PERFORMANCE REQUIREMENTS (Federal Aviation Regulation - FAR)

FAR 23 SFAR 23 FAR 25
Max Peso Dec Wto < 12500 lbs < 12500 Ibs Nessun limite
| Num, di Passeggeri Finoa 10 Pivr di 10 Nessun limite

Decollo
Segmento 1

segmento 2
! Segmento 3

Atterr. mancato (salita)

Va calcolata

V, almeno 1.1Vs1
o 1.1 Ve

" accela 'V,

Non applicabile

Mantenersi a V,

Gradiente = 1.2%

1]

V> max(1.05Vie

1.10

Vi
erad. >3.3 %

|V >max(1.05VMC
1.10
VS1

_grad.>33% |

Vo, a 400 fi b )
_gradiente aimeno 2.4%

Vy0>(a 1500 ft) ;
__gradiente almeno 1.2%

grad. >3.2 %

VEL. STALLO Vso ( Mot. minimo, Eliche pos. decollo, Ipersost. atterraggio, baric. pos pit sfav.)

2 w1
Vso jlljl Py "‘J’ S Vcllqr_ax
} FAR 23
JAR - VLA

y Ultra Light Regul. Monomot

o

Monomotori e Bimotori con Wto < 2700 kg (6000 1bs)
Monomotori , 2 posti, max Wto 750 Kg
2 posti max Wto 450 Kg

Vso

61 Kts (113 Km/h)
45 Kts  (83.5 Km/h)
35Kts (65 Km/h)



PUNTO DI PROGETTO

REQUISITO > CONDIZIONE > RESTRIZIONE
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PUNTO DI PROGETTO

REQUISITI

Velocita di stallo

Lunghezza di decollo

Lunghezza di atterraggio

Prestazioni di salita

L4444

Velocita di crociera o massima




CONDIZIONI

PUNTO DI PROGETTO




PUNTO DI

PROGETTO

VELIVOLI AD ELICA
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Stall Speed (clean)
Stall Speed (landing)
Takeoff - CLmax1
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Takeoff - CLmax3
Landing - CLmax1
Landing - CLmax2
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FAR23.65 (1)
FAR23.65 (2)
FAR23.67

FAR23.77T

Climb rate or Ceiling
Climb gradiemt

Time to climb
Cruise




PUNTO DI

PROGETTO

VELIVOLI A GETTO
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(WiIS)to [psf]

Stall Speed (clean)
Stall Speed (landing)
Takeoff - CLmax1
Takeoff - CLmax2
Takeoff - CLmax3
Landing - CLmax1
Landing - CLmax2
Landing - CLmax3
FAR25.111
FAR25.121 (1)
FAR23.121(2)
FAR23.121 (3)
FAR23.119
FAR23.121 {4)
Climb rate or Ceiling
Time to climb
Cruise




PUNTO DI PROGETTO

STUDIO DEI REQUISITI E DELLE

CONDIZIONI

10




PUNTO DI PROGETTO

DISTANZA DI DECOLLO

Ipotesi 1 — Spinta fornita dall'impianto propulsivo simmetrica
rispetto al piano di mezzeria del velivolo

Ipotesi 2 — Spinta fornita dall’'impianto propulsivo diretta
parallelamente al suolo

U

Equilibrio delle forze W dv
nella direzione .
orizzontale g dt

=T-D—pu,-W-L)
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PUNTO DI PROGETTO

DISTANZA DI DECOLLO - FAR25
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PUNTO DI

PROGETTO

DISTANZA DI DECOLLO - FAR25
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PUNTO DI PROGETTO

DISTANZA DI DECOLLO - FAR25
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PUNTO DI PROGETTO

DISTANZA DI DECOLLO - FAR25
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Figure 5.28  Typical values of airfoil maximum lift coeHficient for various types of high-lift
devices: (1) airfoil only, {2} plain flap, (3) split Aap, (4) leading-edge slct, (5)
single-slotted Aap, (6) double-slotted flap, (7) double-siotted flap in combination
with a leading-edge slat, (8) addition of boundary-layer suction at the top of the
airfoil. (From Loftin, Ref. 13.)
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PUNTO DI PROGETTO

DISTANZA DI DECOLLO - FAR25
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PUNTO DI PROGETTO

DISTANZA DI DECOLLO - FAR25

0.50 - -
| T
Sto £ 3500|ft
0.45 \ 1 Stall Speed (clean)
0.40 : Stall Speed (landing)
\ i — Takeoff
0.35 E === Takeoff
\ i = Takeoff
0.30 - Landing - CLmax1
= \ ' === Landing - CLmax2
= 026 : - Landing - CLmax3
= e \ Sto|= 5000 ft H —— FAR25.111
' N : —— FAR25.121 (1)
015 |m===t==—m 1 AT P P RS TERRRRE .g.___ - === FAR23.121 (2)
-~ | + + + FAR23.121(3)
0.10 e e LA i | o it it i st s W i s i === FARZ3.110
LA l-,ﬁ‘?i LI BOE N N I BRI T ) U TR I R B B Y I N e -: v =um FRARZF. 121 t*“
0.05 7 : Climb rate or Ceiling
- - : Time to climb
. — Cruise
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
(WiS)to [psf]




PUNTO DI PROGETTO

DISTANZA DI ATTERRAGGIO

Equilibrio delle forze W dV
nella direzione g ‘ dt = —Treverse =D — 14, '(W - L)

orizzontale @
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U

2
oc V¢,

S

ground 18




PUNTO DI PROGETTO

DISTANZA DI ATTERRAGGIO — FAR25
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PUNTO DI PROGETTO

DISTANZA DI ATTERRAGGIO — FAR25
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PUNTO DI PROGETTO

DISTANZA DI ATTERRAGGIO — FAR25
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PUNTO DI PROGETTO

DISTANZA DI ATTERRAGGIO — FAR25
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Airplane Type

11,

12,

Homebuilts

Single Engine
Propeller Driven

Twin Engine
Propeller Driven

Agricultural
Business Jets
Regional TBP
Transport Jets
Military Trainers

Fighters

Mil. Patrol, Bomb and

Transports

1.2

Flying Boats, Amphibious

Float Airplanes

Supersonic Cruise
Airplanes

1.2

1.2

PUNTO DI PROGETTO

C
L
maXL

1.2 e 2-0.
1.6 - 203
1.6 - 2.5
1.3 - 1.9
1.6 - 2.6
1,9 - 3.3
1.8 - 2.8
1-6 A 2.2
1.6 - 2.6
1.8 - 3.0
1.8 - 3.4
1.8 - 2,2
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PUNTO DI PROGETTO

4 4 1

SALITA

DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

REQUISITI DI NORMATIVA

REQUISITI DI SPECIFICA




PUNTO DI PROGETTO
SALITA

CONDIZIONI

L=W -cosy
T=D+W:-siny

it
T-D

CGR=y=siny = v Climb Gradient

RC =V -sin Y = TVV_VDV Climb Rate




PUNTO DI PROGETTO

SALITA

:: DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

C:

C,=Cp, -

26



PUNTO DI PROGETTO

SALITA

:: DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

CDO L a fase di salita di un velivolo avviene
ad assetti elevati.

|

<< CD indotto

|

Le prestazioni di salita sono
maggiormente influenzate dal termine
Indotto della resistenza aerodinamicza;.

C

D parassita



PUNTO DI PROGETTO

SALITA

:: DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

CDO Un eventuale errore nella stima
preliminare del Coo hon comporta
grandi problemi per la determinazione
delle prestazioni di salita.

Al piu, ricavato il punto di progetto, e
possibile reiterare il metodo esposto
con un valore piu preciso del
coefficiente di resistenza parassita.

28



PUNTO DI PROGETTO
SALITA

:: DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

Area parassita: si determina su
base statistica

f /
Cor S \
Superficie alare di riferimento:
Sl assume un valore del carico
alare sulla base dei dati di
velivoli simili
29



PUNTO DI PROGETTO

SALITA

N
VELIVOLO N° passeggeri Wito [Ib] £ Wio/S" [psf] S [ft"2] AR

Airbus A300-600 280 366000 1 2799 7.73
Airbus A320-200 150 162000 123 1320 9.48
Airbus A340-600 372 805000 171 4704 9.29
Airbus A350 315 540000 139 3892 10.3
Airbus A380 555 1234600 136 9100 7.54
Boeing B737-800 160 174200 130 1344 9.41
Boeing B747-400 420 800000 137 5825 7.68
Boeing B767-400 245 450000 148 3050 7.99
Boeing B777-300 390 580000 126 4600 8.69
Boeing B787-800 250 476000 136 3500 10.6
Embraer ERJ 145 50 45415 82.4 551 7.84
McDonnel Douglas MD81 150 140000 116 1209 9.62
McDonnel Douglas MD11 350 603000 165 3648 7.87




PUNTO DI PROGETTO

SALITA

DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

S

wet

WETTED AREA ~

’ . W
2 E-) a = & 7 8 91 2

104
MAXIMUM TAKE.OFF WEIGHT ~ W~ LBS




PUNTO DI PROGETTO

SALITA

DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

> 109, S\ =C+d-log,, Wi

\/\/ Airplane Type c da
TO

1. Homebuilts 1.2362 0.4319

2. Single Engine Propeller Driven 1.0892 0.5147

3. Twin Engine Propeller Driven 0. 8635 0.5632

4. Agricultural 1.0447 0.5326

5. Business Jets 0.2263 0.6977

6. Regional Turboprops —0.0866 0. 8099

7. Transport Jets 0.0199 0.7531

ES 8. Military Trainers®* 0O.856S5 0.5423
Wet 9. Fighters®* —0.1289 0.7506
10. Mil. Patrol. Bomb and Transport 0.1628 0.7316

11. Flying Boats. Amph. and Float 0.6295 0.6708

12. Supersonic Cruise Airplanes —1.1868 0.9609



PUNTO DI PROGETTO

SALITA

DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE
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PUNTO DI PROGETTO

SALITA

:: DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

f
C.,=—
DO
S log,, T = b-| S
O 10 a + 0910 wet
E;VVGt Equivalent Skin Friction a b
Coefficient, Ce
! l 0.0090 -2,0458 1.0000
0.0080 -2.0969 1.0000
0.0070 -2.1549 1,0000
f 0.0060 -2.,2218 1.0000
0.0050 -2.3010 1.0000
0.0040 -2,3979 1,0000
0.0030 -2.5229 1,0000
0.0020 -2.6990 1.0000



PUNTO DI PROGETTO

SALITA

:: DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

C:

C,=Cp, -

35



PUNTO DI PROGETTO

SALITA

:: DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

AR L'allungamento alare, da cui dipende |l
termine indotto della resistenza
aerodinamica, viene assegnato su
base statistica (dati velivoli simili).

Il valore di AR ha un forte impatto sul
peso delle strutture e quindi sul peso a
vuoto operativo del velivolo: un AR
maggiore comporta un maggiore peso

delle strutture. e



PUNTO DI PROGETTO

SALITA

VELIVOLO N° passeggeri Wto [Ib] Wto/S [psf] S [ft"2]
Airbus A300-600 280 366000 131 2799
Airbus A320-200 150 162000 123 1320 9.48
Airbus A340-600 372 805000 171 4704 9.29
Airbus A350 315 540000 139 3892 10.3
Airbus A380 555 1234600 136 9100 7.54
Boeing B737-800 160 174200 130 1344 9.41
Boeing B747-400 420 800000 137 5825 7.68
Boeing B767-400 245 450000 148 3050 7.99
Boeing B777-300 390 580000 126 4600 8.69
Boeing B787-800 250 476000 136 3500 10.6
Embraer ERJ 145 50 45415 82.4 551 7.84
McDonnel Douglas MD81 150 140000 116 1209 9.62
McDonnel Douglas MD11 350 603000 165 3648 7§77




PUNTO DI PROGETTO

SALITA
:: DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

oh
7-AR-e

/

C,=C,

38



PUNTO DI PROGETTO

SALITA
:: DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

e Il valore del fattore di Oswald deve
essere assegnato sulla base di dati
statisticl.

Tipicamente esso e compreso tra 0.80
e 0.85

39



PUNTO DI PROGETTO

SALITA
:> DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI AERODINAMICHE

Config. pulita (no effetti compressibilita in fase di salita) C,=C,, +

Config. decollo con carrello retratto Cp =Cpo +AC 010 +

Config. decollo con carrello estratto  [Cp =Cpy + AC 002010 + AC 0 gear

Config. atterraggio con carrello retratto Cp =Cpho +AC0q41 +

Config. atterraggio con carrello estratto CD = CDO + ACDOfIapI + ACDOgear




PUNTO DI PROGETTO

SALITA

:: DETERMINAZIONE PRELIMINARE DELLE POLARI
AERODINAMICHE

Configuration AC &

DG
Clean 0 0.80 - 0,85
Take-off flaps 0.010 - 0,020 0.75 - 0,80
Landing Flaps 0,055 - 0.075 0.70 - 0.75

Landing Gear 0.015 - 0,025 no effect

41



PUNTO DI PROGETTO
SALITA

CONDIZIONI

L=W -cosy
T=D+W:-siny

it
T-D

CGR=y=siny = v Climb Gradient

RC =V -sin Y = TVV_VDV Climb Rate




PUNTO DI PROGETTO

SALITA

T
RC:(T_ 1 jf\/vle
W L/D)\p VS\C,

CGR = r_ 4
W L/D
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PUNTO DI PROGETTO

SALITA

REQUISITI DI NORMATIVA — FAR25

1. FAR25.111 - CGR 2 0.012 rad per velivoli bimotori, 3. FAR25.121 — CGR > 0.024 rad per velivoli bimotori,

CGR 2 0.015 rad per velivoli trimotori, CGR > 0.027 rad per velivoli trimotori,

CGR 2 0.017 rad per velivolo quadrimotori, nelle ipotesi di CGR 2 0.030 rad per velivolo quadrimotori, nelle ipotesi di
a. OEI —motore critico inoperativo a. OEI —motore critico inoperativo
b. carrello retratto b. carrello retratto
c. ipersostentatori nella posizione di decollo ¢. ipersostentatori nella posizione di decollo
d V=12V, d V=12V,
€. spinta o polenza massima al decollo e. spinta o potenza massima al decollo

f. effetto suolo

4. TAR25.121 - CGR 20.012 rad per velivoli bimotori,

2. FAR25.121 — CGR > 0.000 rad per velivoli bimotori, CGR 20.015 rad per velivoli trimotori,
CGR2:0.003 rad per-velivoli trimotori, CGR 20.017 rad per velivolo quadrimotori, nelle ipotesi di

CGR 2 0.005 rad per velivolo quadrimotori, nelle ipotesi di i L .
S _ a. OEI —motore critico moperativo
a. OEI — motore critico inoperativo

b. carrello estratto b. carrello retratto

c. ipersostentatori nella posizione di decollo ¢. Ipersostentatori retratti

d Vg <V<12:V,, d V=125.T.
e. spinta o potenza massima al decollo

£ effetto suolo ¢. spinta o potenza massima continuativa



PUNTO DI PROGETTO

SALITA

REQUISITI DI NORMATIVA — FAR25

5. FAR25.119 - CGR =20.032 rad nelle ipotesi di

AEQO — tutti i motori sono operativi
carrello estratto
ipersostentatori nella posizione di atterraggio

V=13V,

peso massimo all’atterraggio

6. FAR25.121 — CGR = (.021 rad per velivoli bimotori,

CGR 2 0.024 rad per velivoli trimotori,

CGR =2 0.027 rad per velivolo quadrimotori, nelle ipotesi di

a.
b.
c.

d.

OEI — motore critico inoperativo

carrello estratto

ipersostentatori nella posizione di avvicinamento
V=15V,

spinta o potenza massima al decollo

peso massimo all’atterraggio 45



PUNTO DI PROGETTO

SALITA
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PUNTO DI PROGETTO

VELOCITA"™ DI CROCIERA

Ipotesi 1 — Spinta fornita dall'impianto propulsivo simmetrica
rispetto al piano di mezzeria del velivolo

Ipotesi 2 — Spinta fornita dall'impianto propulsivo diretta
parallelamente al suolo

U

Equilibrio delle forze

- 47



PUNTO DI PROGETTO

VELOCITA'" DI CROCIERA - velivoli a getto

-
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PUNTO DI PROGETTO

VELOCITA" DI CROCIERA - velivoli a getto

RERO LIFT DRAG RISE ~ LTS

.q .5 .6 7 8 .4 1L.o
MACH NUMBER ~ M




PUNTO DI PROGETTO

VELOCITA" DI CROCIERA - velivoli a getto

T S 1 W
_ :CDO | — 14 o
W cond W cond 97 AR-e S cond

Serve una relazione nel piano (T /W )TO — (W /S)TO

(Tj = C q i . WTO + 1 .(WTOJ' Wcond . TTO . Wcond
W TO > WTO Wcond qﬂ-ARe S WTO Tcond WTO

. . . . WTo _ Tcond _ 1 50
Ti p ici valori (mj =0.8-0.9 ( T. J_ 0.2 (effetto quota — effetto settaggio)




PUNTO DI PROGETTO

VELOCITA' DI CROCIERA - velivoli ad elica
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PUNTO DI PROGETTO

RICERCA DEL PUNTO DI PROGETTO - velivoli a getto

T ',.r
i iy
#‘_f— “__-- Stall Speed (clean)
/ _,.-"" ___-"' stall Speed (landing)
i ,.#"’ o i w—— Takeoff - CLmax1
/,.*"f {E === Takeoff - CLmax2
’Ji-’ __._-"" ===+ Takeoff - CLmax3
e —— Landing - CLmax1
2 i === Landing - CLmax2
E ==euv Landing - CLmax3
E — FAR25.111
-.,_._‘. m— FAR25.121 (1)
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PUNTO DI PROGETTO

RICERCA DEL PUNTO DI PROGETTO - velivoli a getto
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