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* Ceinseamna Aircraft Design?

“Procesul de proiectare al unei
aeronave reprezinta compromisul celorlalte
discipline ingineresti” (Nicolai Leland, 1975)

* De ce ATR 72-5007




Structura lucrarii

2 pasi importanti:
— Predimensionare
— Design conceptual

Predimensionarea

Executarea

metodeide

predimensi-
onare

Alegerea
sistemuluide
propulsie

Alegerea
configuratiei

Definirea si
sortarea
cerintelor




Predimensionarea determina parametrii primari

din formularea cerintelor initiale:

Ce tip de
configuratie
aleg?

De ce
sistem de
propulsie

am
nevoie?

Ce altitudine
de croaziera
impun?

Care este
destinatie Care este
avionului? raza de

actiune?
Care este ‘

viteza de
croaziera?




* Predimensionarea include constrangerile date
de:

O Distanta de aterizare si decolare

O Rata de urcare in al 2-lea Segment si apropiere
ratata (Missed Approach) (cf. CS 25)

O Viteza de croaziera

* si furnizeaza, dupa efectuarea calculelor, un

grafic reprezentand suma tuturor acestor
cerinte si care suporta o optimizare
bidimensionala a parametrilor:

-putere/greutate  Ls.r0 O U s

D incarcare

[]
A v N m Dkg [] cat mai
-incarcarea aripii it Putere/  mare

mMTO _ Dkg |:| greu-

tate cat

= 2 mai
SW Hm H mica




Designhul Conceptual

* Acuratete Clasa |

* Pasii de urmat

Configuratia
cabinei

Sectiunea
fuselajului

Disp. de
hipersustentatie

Parametrii aripii

Cofiguratia si Calculul Stabilitateasi Estimarea Evaluarea
parametrii maselor si controlul rezistentei si designului, C
ampenajului centrajului aeronavei polarei alculul DOC




Rezultate
Predimensionare

* Cerinta legata de lungimea distantei de aterizare

Mo ¢ Ko 0C, s iy | 0.14102.440067 _ 4.3%ka f i

S,  mylm, 0.98

* Cerinta legata de lungimea distantei de decolare

m m m
1.805-—01.2054.121~ [9.81 =
Fs (Mo ko 1.2V, 08 kg S5 _ o supsyiqi
¥ 2

Mo ! Sy Spop 1 0C, oro T, N2 1290m0101.95200.64545 042 kg

P./ My = My /S, Da= 37300.54257 = 203.094 %

kg

a:

* Al doilea segment de urcare

0 0
V. g ﬁ 162.909kW




Apropiere ratata

P 0 0 [ I
o, e g sinvﬁﬂﬁmgﬁuﬂ " 0 191 268kH
nP,CL

Myro Mg~ 0 Myro [

Croaziera
PS,TO 1 VCR Dg

mMTO PCR/BS’,TODED] P,CR

Pentru estimarea raportului Fer /R&TO a fost intocmita o investigatie asupra
ecuatiilor disponibile in literatura; rezultatul sintezei a dus la urmatoarea concluzie
asupra variatiei puterii cu inaltimea pt cazul de fata:

PCR/PTO . A[bn

P. /P =-500°H+0.877
A=009; n=0.728 e

Coeficientii au fost calculati in ipoteza unei regresii neliniare pe baza exemplelor
publicate

mMTO = CL D100 |:|I/CR2 I:b. (H)
Sy 20g

* Tncarcarea aripii este data de:

Rezultatele sunt indicate in tabelul urmator:




Myro ! Sy Py / 10 F 1o / Mo

1158 0.877 93.741
1091 0.852 96.492
1027 0.827 99.409

966 0.802 102.508
908 0.777 105.806
853 0.752 109.323
801 0.727 113.083
752 0.702 117.110
704 0.677 121.435
660 0.652 126.091
617 0.627 131.118
577 0.602 136.563
569 0.577

526 0.552

486




tersectia cerintelor in graficul de optimizare
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Determinarea parametrilor importanti

* Masa maxima de decolare:

1 Mp; B 6650
Mymro = ——— = — =
1- Mr_ _ Mop 1- 0.147- 0.5679

Myro  Myro

= 23296.272kg

* Masa maxima avion gol operational:

My, = m,,, F0f = 23296.27200.568 = 13231.874kg

MTO

* Masa maxima de aterizare:

= m,,, D% 23296.272[0.98 = 22830.347kg



Puterea de decolare:

P
By 1o = My 15 = 23296.2721203.094 = 4731.321kW

Myro

Cantitatea de combustibil necesara

My s = Mygro D’”% | =23296.27200.147 = 3414.398kg

Volumul necesar de combustibil (inclusiv rezerve):

s - Mrae 3937854

- = 4.268m’
| 0, 800

* Compararea rezultatelor cu originalul ATR
72-500

* Deviatii in medie mai mici de 2%

* ceea ce arata ca parametrii de intrare au fost corect
estimati




Parametru Valoare Valoare Abatere
originala calculata

Anvergura 27.05 27.32

Suprafata aripii 61 62.237

Masa maxima de decolare 23296.272

Masa maxima avion gol operational 13231.874

Incércarea aripii 374317

Raportul putere/greutate 203.094

* Abaterea cea mai mare este de 14% pentru raportul
putere/greutate la decolare, fapt care pleaca de la
estimarea coeficientului de portanta, provenit din
statistici;

* rezulta ca aeronava are nevoie de mai multa putere
pentru a indeplini misiunea, fata de originalul ATR.




|. Design conceptual

* Fuselajul

— Cerinte:
» Comfortul pasagerilor

» Strategiile companiilor aeriene

pe de o parte,
» Rezistenta la inaintare
» Greutatea
» Costurile

pe de cealalta parte.

— Parametrii sectiunii fuselajului

» Diametrul interior al fuselajului

d,, = (40.6x 2+ 18)in[10.0254 =+ 2x 0.025m = 2.57m
mn




» Diametrul exterior al fuselajului
dpo=d=0.048m+1.0450d,. , = 2.7Tm

» Grosimea podelei
S, = 0.0350d, = 0.0960 0.1m

» Numarul de scaune pe rand ng, = 0.450n,,, = 4

» Dispunerea scaunelor si distante

181 m
. 75.2"
1425 m
56.17
0.635 mi25"
1.92 m/76" ,{/
B 2.263 migg” _
2,570 mi101.2° _




— Parametrii cabinei

» Distanta intre scaune: 31”

» Lungimea cabinei

Lo = Fooppne P4 = 1112 = 19.25m
Ny, 4

» Lungimea fuselajului
L= Ly + 1.40d, + 4m= 27.13m

» Sectiunea frontala si de coada a fuselajului
Lo = 1.40d, = 3.88m Lok = 30d, = 831m

» Suprafata cabinei

e d. =149 47m

| iesirilor de siguranta:

o T o [ [ T [ T
010 |
<< HAHARRRRARRABAERER |_|— DS

@emergency exit 0.91m x0.51m

=4
4

emergency exit 0.91mx 0.51m
@pax door 1.75mx 0.82m
(@ service door 1.22m x 0.61m



» Linia de plutire
Vior = Ver * Vaoss = 39:24m° 2 Vi = 22.8m°

» Numarul pasagerilor 7eux = 70
» Zveltetea fuselajului

b=t -979:10
d;
- 1S5
3680
. 5342
_@ - ' i
E i | ooooooofts D0DD00D00000DOD
-------- 1, o o
i =
0 S e

o =

bt 1 10678

L ateral view and dimensions




* Aripa

— Cerinte

e Rolul principal ce trebuie indeplinit: producerea portantei pt
a putea transporta sarcina utila

» Configuratia aripii se reflecta in cerinte ca:

» Croaziera:

* Atingerea nivelului de croazierain limitele granitei, in timpul
dat; suficienta rata de urcare pt a atinge FL dorit

» Aeroport:
* Cerinte legate de lungimea distantei de decolare/aterizare

* Cerinte legate de taxi si terminal (limitarea anvergurii la
36m pentru avioanele de raza scurta)

» Cerinte de certificare (spatiul necesar topoganelor de evacuare
limiteaza coarda aripii si pozitia motoarelor)

» Operare
» Costuri







— Pozitia aripii: sus
High wing Mid wing Low wing
Interference drag average low high

Stability around the stable neutral unstable (requires dihedral for stability)
longitudinal axis
Visibility from cabin and good average poor
cocpit
Landing gear: on the wing |ong and heavy - short and light
on the fuselage high drag
Loading easy average requires steps and loading aids

— Unghi de sageata: foarte mic, 3° intrucat avionul
zboara la viteze mici, M_.=0.44

— Alungirea: determinata in capitolul de
: : b o2ise )
predimensionare, cu valoarea: 4- Y 11.99= 12

E RaportuI}l = ¢,/¢, aste egal cu 1 pentru aripa
interioara, unde este pozitionat motorul si cu 0.59
pentru aripa exerioara




— Geometria aripii dublu trapezoidale:

» Coarda la incastrare

2b _ 2[27.32 - 5 626m

T - Ay, A+ 1] 12[(1- 0.59)00.346+ 1+ 0.59]

» Coarda la capat
c,=Ac. = 0.5902.626= 1.556m

Pozitia relativa a liniei ce desparte cele doua parti ale aripii
N, = 0.346m

» Suprafata aripii
b b 3
S=8+8 ="==c[A-A) +1 +A]=62.187m
A4 2
» Suprafetele partii interioare, respectiv exterioare ale aripii
S, = y.0c, = 4.73[2.626 = 12.42m’

S =8-S =62187-12.42= 49.767m’

» Coarda media aerodimanica a aripii interioarec,uc, = ¢, = 2.626m

» Coarda media aerodimanica a aripii exterioare

2 1+ A+ A7
Cipye = ————= 2.1368m
MET 37 1+ )




» Coarda medie aerodinamica a aripii si pozitia ei

o w5t G, TS, | 2.626[12.42+ 2.1368149.767
e S 62.187

1- Crpac

Ve . 6 _101+210

r

b/2  1-4 381+ 1

= 2.2345m

= 4.6234m

— Unghiul diedru: 0 grade

— Unghiul de torsiune al aripii: -3 grade

— Grosimea relativa:
* Se aplica mai multe metode de estimare

* Cea care da rezultate bune: ecuatia unei regresii neliniare

de forma:
(t/c)= k OM ' Ccosf " OC," Ok,," = 0.12700.443 *** Ceos(3° Or /180°)*%7 [0.8%% 10.921%5¢ = 0.141

* Grosimea la incastrare si capat:
(t/c), = 18%
(t/c), = 13%




— Acesti parametrii duc la profilul de forma:

» NACA 43018 mod si NACA 43013 pentru incastrare,
respectiv capat

Airfoil ATR 72

Z—A'I rfoil ATR 72




Dispozitive de hipersustentatie

— Proces iterativ: pleaca de la statistica si se cauta atingerea
valorilor din predimensionare pentru coeficientii de portanta cu
DATCOM 1978

— Se alege un tip de flaps cu sloturi duble; dupa a doua iteratie se
adauga slaturi

— Coeficientul de portanta se compara cu cel considerat a fi
necesar pentru indeplinirea misiunii in capitolul intai

» Cresterea de portanta datorata prezentei flapsurilor, pentru profil
D, s = Rk (B¢, a s = 100.82500.811.65 = 1.089

L,max, f N
» Cresterea de portanta datorata prezentei flapsurilor, pentru aripa

S
DCy s = Dy 2L K, = 1089022178 10 97 = 0.679
e S 62.187

L,max, f°

» Cresterea de portarpthé, datorata pfezentei slaturilor, pentru profil

A CL,maX,s - Cl,d ,maxn maxr] (55f C: = 0766

» Cresterea de portanta datorata prezentei slaturilor, pentru aripa
AC =8¢, s D%Dcosmu = 0.613

L,max,s
w

» Evaluarea portantei
0.950 C, oo, + 8 Cp s 2 Cpini = C

L,max,s L,max L,max,clean

0.9500.679+ 0.613=1.2582 1.31= 2.684- 1.374




* Designul general al ampenajului

— Configuratie: in “T”- aripa&motorul sus—~>ampenajul
in afara jetului

— Parametrii

» Alungirea si raportul corzilor
4, =054 = 05026 ), =06
4,16 ), =06

» Unghiul diedru
v, = 80°
v, =0
¢25,H E 50+ 30: 80
» Unghiul de sageata o, = 25°
» Unghiul de incidenta: 0 grade
» Profilul: NACA 0012 (ampenaj vertical) si NACA 0009
(ampenaj orizontal)

» Suprafetele sunt estimate cu ajutorul coeficientilor de volum
ce provin din statistica:




e C, - SVDDZZ - 0.119 1, = 50%027.13 = 13.565m

SW DCMAC w

_C, 08,0,  1.05062.18712.2345
l, 13.565

_C, 08,0 0.119062.18727.32
l, 13.565

= 10.756m*

SH

S, = 14.904m’

» Anvergurile

by, = A, 0S, = J/6[10.756 = 8.033m
b, = 4,05, = J1.6014.904 = 4.883m

* Estimarea maselor si pozitiei CG

— Se efectueaza o metoda de clasa | (Raymer 2006)
care se dovedeste a fi insuficient de precisa

— Se estimeaza masele pe componente, conform
Torenbeek 1986, cu o metoda mai precisa, de
clasa




D b D D D0.30
= 6.67010° 0,7 DHH /’—@’ﬁunu,to-“ DDMD = 0.166
b, 0

0™z | Sy

my, = 0.165360m,,,. = 0.166019881.9 = 3309.432kg + corectii = 3045kg

* Fuselajul
m, = 0.230 \/VDDLDS 2
h

+ F ,wet
Wp T g

Swet,F = \/lbug2 ¥ (dF /2)2 D%-I- dF Dlzyl Dﬂ ¥ \/lh

2+ (d, 12)? D@ = 184.59

eck

| m, = 2323.432kg
\penajul orizontal si vertical




m, ;v = 174.285kg
m, g, = 187.044kg

* Nacela

m, = 0.048500T,, /g = 0.0485 ij—?g: 241.865kg

0 m,,=174.285+ 787.044 = 961.329kg

* Masa motorului instalat
My e = Ky Oy, Oy Omy, = 1.3501.18 120481 = 1532.46kg

* Sisteme
Mgys = Koy Dypo t 07680k, Omyp, ™ = 3113.842kg

* Masa suplimentara (de ex. de greutatea scaunelor)

n _[m = 70015 = 1050kg

pax seat ,extra

* Masa avion gol operational

Moy = My + Mt g+ my, £ myg+ my+omy o+ met mg, = 12833.62kg

* Masa totala de decolare

+
o = e Mor - 998414

W




* Pozitia CG i
o 2 20 esm

— Componente care tin de aripa Yo -

E m, [,
=11.392m
mi

— Componente care tin de fuselaj * = 3

— Pozitia CG  x¢6 = Xcormmce t Xryuc = 0.5586+ 11= 11.5586m

— Pozitia CG maxim fata si spate (Roskam 11 1997)

XcG.most,fwi = Xcg = 0-500.270c, - = 11.25m
= Xegt 0500270, = 11.86m

0 t,aft B

Rumpf




Dimensionarea ampenajului in functie de
cerintele de stabilitate si control

— Ampenajul orizontal

* Dimensionare dupa control  Su/Sy = @l et b

1.4 C,ytC ]
a- Cr — = iy C 04887 pz —ME_ME - 03208 01156239 0.20768
C,yl 02— -0.500.90-——— C, 0 02— -0.500.90-——

Conic 2.2345 Copie 2.2345

* Dimensionare dupa stabilitate S,/S, = ale.

La W 5.89

= = 0.305
0£DDIHD 014.63
Sl 4.58600.901- 0.286) [

DCMAC ]

* Intersectia cerintelor

Su 0.1560 S, = 0.156062.187 = 9.701m"

w

— Ca urmare a impunerii unui coeficient de siguranta in graficul de
pe slide-ul urmator




——Stability
—l—Control
-G

—se—ctatic margin

Center of Grawvity




Irenul de aterizare

Pozitia Fox-om = 2713 1.75-14.61= 10.77m

Distanta intre rotile trenului principal ¥« = 4.10m
yzitia cozii: 13 grade

=

000000 0D= ooo0o0ooo0o0o0o0O000

! _f’f‘:\\ J' | ] . =
S 17 degrees
— ﬂ 32 degrees

= 4.10m




— Unghi de intoarcere in directia x:

XiG.u = XeGmostan oo (10.77+1.75)- 11.86
Z;,t Zeg 0.7+ 0.59

» Unde pozitia CG pe axa z este zq; = 0.593

y, = arctan = 0473 ¢, =27.1°




* Estimarea rezistentei la inaintare si polarei

— Trei componente principale:
* Rezistenta la portanta nula
* Rezistenta dependenta de portanta

* Rezistenta datorata undelor de soc-pe care o neglijam din
start, intrucat avionul zboara la viteze mici

— Rezistenta la portanta nula — se estimeaza pt. fiecare componenta,
dupé fOrmU|aZ CD,O = z Cf DFF; DQC DSwen /Sref
» Fuselaj: C,,, = 2.24010°01.088011205.492/62.187 = 8.053010™°
Cpo = 3.5610107° [1.84010129.394/62.187 = 0.014

» Aripa:
. = -3 _ -4
» Amp. orizontal: Coo = 3:392007 0.36801.04010.756/62.187 = 8.347010

» Amp. vertical: Coor - 3.9330107° 01.41901.04114.085/62.187 = 1.315010°°

- -3 N =
» Nacela: Cpon=3.292010 " [.07201.5018.802/62.187 = 1.610

2 TOtaI: CD,O = CD,O,F t CD,O,W ¥ CD,O,H t CD,O,V ¥ 2CVD,O,N
= (8.053+ 14+ 0.8347+ 1.315+ 201.6)10°° = 0.027403




B Fuselage

m Wing

= Vertical tail
M Horizontal Tail

= Nacelle

oopooooo




C,’
04
» Calculul factorului Oswald: (Howe 2000)

e 0. 0.142+ Al A10t/¢)*?  0.13N_+ D - Ol
(1+O.12M6)D1+ : f( ) (2 C) s ( eog)D
i (cosf ,5) 4+ 4" [

S(4)= 0.005(1+ 1.5() - 0.6)’) = 0.005

— Rezistenta indusa este data de:  C,,; -

» Tn calculul de predimnesionare am folosit valoare

v - 2
— Polaraestedatd de ecuatia: ¢ - ¢ +_ S . ¢ -¢
PP 4l °

» Finetea rezultanta este E=17

. The Polar of the ATE 72

b 2

|-

5 S~
s /
|

-23

]

‘ =
I

DLy



Evaluarea designului

— Metoda AEA (Association of European Airliners)
pentru estimarea costurilor directe operationale

— DOC (direct operating costs)=suma costurilor
elementale: ¢, .:¢,,.+C+Cu+C.+C +CotC,p,

» Deprecierea b

residual

[
P nl-
B B‘esidua/ - o % B{)tal %

RpEp Npep

» Dobanda
C,r = p. P = 0.0529005.5milUS$ = 732893.71US$/ year

P

- total
CDEP u

= 9953639.66USS$ / year

» Combustibil Cr=n, Pom, = 2.37milUS$/ year

» Mentenanta=munca+material
Cy = e Lo * Copnae s+ Cor )t o, , = (4160634 49.688 + 190.91)(2.42901180

= 1440785.74 = 1.44milUS$ / year

» Ech| a
d246 5+ 2[81)0(2.429+ 0.25)1180 = 2070599.1= 2.07milUS$ / year




» Taxe
* Aterizare CFEE,LD - LDmMTOnt,akINF = 397346.28US$ / year

. NaVigatie Cree v = Ky R mMTOnt,akINF = 9255777.19US$/ year

* Handing Crezonp = KanpMprhy K = 1.45milUS$/ year
* Total: 2.77milUSS/an

— Total DOC:

c = 995639.66+ 732893.71+ 69295.91+ 2376319.4+ 1440785.74 + 2070599.1+ 27 ’
= 10462808.84USS / year = 10.5milUS$ / year

OCepreciation cost
B |nterest cost
Olnsurance cost
OFuel cost
mMaintenance cost
o Staff cost
mLandingfese
Oravigationfee

mHandling fee




Sumar

Componentele avionului Redimensionare Original
Fuselaj

Lungime 27.13m 27.166m
Diametru 2.77m 2.57m
Lungimea cabinei 19.25m 19.21m

Aripa

Anvergura 27.32m 27.05m
Suprafata 62.187m? 61m?
Tncarcarea aripii 374.317kg/m? 373.77kg/m?

Dispozitive de Dublu sloturi si flaps de bord Dublu sloturi
ersustentatie de atac

4.747m?
14.085m?
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