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INTRODUCERE

Am scris acest curs in special pentru nevoile ele-
vilor si ofiterilor—elevi din Scolile Militare si Speciale
ale Aeronauticei, unde 'am predat—intr’un cadru ceva
mai rvestrans, dictat de ,progrvamul analitic“ —la o serie
de elevi si la trei sevii de ofiferi— elevi.

Cu aceasti experientd, destul de sumard in jona’
mi-am luat cumjul de a scrie acest curs deoarece in
literatura romdnd nwu existd si nici nu a existat vreodatd
un asemenea curs, apoi nu tuturov celor iuteresafi, le
este dat sa aibd la indemadnd diferite tratate streine de
,Aerodinamicd®.

Daca specialistii mai batrani ca mine ma vor acuza
cd nu am suficientd experienid, le voi raspunde cd baza
prezentului curs nu consta in experienta mea, ciin vasta
expem'em‘d a autorilor strdini, pe cari i-am consultat
Si pe cari @i citez:

D-nii: Lecornu, Renard, Alayrac, Robert, Toussaint,
Letourneur, Souffrin, Lecointe efc. (fostii mei projesor:
la Sc. Superioara de Aeronauticd din Franta). apoi:
joucowskl Lapresle Breguet, Roy, si altii.

Cursul cuprinde patruparti:

I. Rezistenta aerulus.
II. Evolutiunile avionnlui si hidravionului.

11, Performante.

VI. Iucercari statice.



El poate fi consultat de elevii si ofiferii—elevi ai
Scoalelor Militare si Speciale de Aeronauticd, obligati
Siind de programul analitic’; dar wmai poate fi con-
sultat si de amatori, cari insd trebuesc sa stie a citi o
formula matematicé asa cum trebue.

Rostul acestui curs este sa rezolve si sa explice
celor interesafi, cdteva probleme tehnice de ,Aerodina-
mica“. Dar cum ,Aerodinamica® esfe stiinfa care se
ocupd cu miscare covpurvilor in aer, atit explicatiunile
cat si rezolvdrile problemelor ei sunt adesea (ungi si
laborioase si atunct am atacat in acest curs mai mult
cazurile cele mai obisnuite si mai simple, urmarind tre-
cevea dela cazurile particulave la acele generale, uneori
oprindu-md numai la cazurile particulare, dar dind insa
suficiente indicatiuni — cred— pentru ca cetitorul sa poats
onsulta, dacd voeste, alte lucravi mai detaliate.
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REZISTENTA AERULUI
PROBLEMA GENERALA

Problema rezistentei aerului studiati de ,.Aerodi-
namicad® se enuntd in toatda generalitatea ei astfel:

nSaG  se determine wvezultanta rezistenter aerulus
(in mdrime, divectie, sens si punct de aplicatie) opusd
unut covp cave se musca in aer”.

Pentru studiul suséentatiei dinamice insa, problema
are o varianti care se enuntd astfel:

»Od Se determine forma covpului carve miscindu-se
in aer, sd fie capabil de o portanta maxima (adicd o
compozanta verticald a rezistenter aerului, cu sensul de
jos in sus) si de o rezistenta la inaintare minimi (o
dici o compozantd orvizontald a rvezistentei aerului, de
sens contrar miscaver corpului)“.

Dar rezolvarea acestei probleme fiind foarte grea,
s’a cdutat solutionarea ei pentru diferite cazuri parti-
culare, incepandu-se cu cele mai simple.

1. REZISTENTA AERULUI PE UN PLAN
ORTOGONAL

Generalitati. ,

Cel mai simplu caz, se intelege, este acela al unui
plan (presupus subtire), asezat perpendicular fata de
directia curentului de aer si prin urmare rezultanta re-
zistentelor aerulul asupra unui astfel de plan, va fi per-
pendiculard pe plan.



== R

Dar pentru determinarea complecta a rezultantei
rezistentei aerului, trebue si i se determine —dupa cum
am spus mai sus—mdrimea, sensul, dirvectia si punctul
de aplicatie ; insa mijloacele de determinare au variat
atat in metode, cat si in aplicarea lor.

Pe cale teoretica, primul matematician care si-a
propus resolvarea problemei, in acest caz particular, a
fost Newton. Solutiunea data de el, desi a fost la ince-
put captivanta, s’a vizut mai tarziu ci nu era rigu-
roasa.

Newton considera cazul - particular al unui plan
subtire, care se deplasa ortogonai si atunci egala ele-
mentul de fortd vie al massei fluide, deplasata in timpul

infinit de mic &%, cu lucrul mecanic elementar al rezis-
tentei, adica :

forta vie lucrul mecanic
D 43S VEd VE=F. V. dr.

massa
unde & este densitatea aerului, .S supratata planului,
V' viteza de deplasare si F resistenta opusa de aer.
Din aceastd egalitate se vede usor ci :.

2) F==15 S. V2 :
Expresiune care satisfacea—dupa cum vom vedea

mai jos— verificarilor experimentale, mai ales punandu-o
sub forma :

3) F.=K. S. V2
inglobandu-se asttel 3 in coeficientul X.

Mai tarziu insa s’a vizut ci defectul acestui ratio-
nament era datorit faptului ¢, planul care se deplaseaza
nu era socotit ca fiind inecat in massa fluidi a aerului,
ci se considera numai efectul coloanei de aer pe care
o Intalnea planul in miscarea lui, neglhjand complect
actiunea fluidului ce inconjoara planul si mai ales de-
presiunea ce se naste in spatele lui. Apol vitezele
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relative ale fluidului, in raport cu planul care se depla-
seazd, nu mai raman paralele cu axul de miscare, cict
fluidul comprimat in socul cu planul ce se misca, cauti
scapare pe delaturi, se revarsad in jurul planului si prin
urmare ipoteza unei viteze uniforme in marime 51 direc-
tie a massei flmde devine madmlsxbllé

Pe cale experimentald, numeroase si variate metode
au fost intrebuintate, cari se pot insid grupa astfel: 1)

I. Prin trageri cu ajutorul gurilor de foc se aruncau
proectile diferite, apoi se compara distanta dela gura
de foc la punctul de cadere al proectilului, cu distanta
la care ar fi trebuit sa fie-asvarlit acel proectil in vid -
(dlstanté usor calculabild teoreticeste).

2. Prin miscarea unei suprafete planein aer calm,
planul fiind montat pe un carucior special, care se poate
misca rectilin pe niste sine sau prin cadere, sau in fine
montat pe o roata (prin rotatie).

3. Prin provocarea unui curent de aer asupra unui
plan fix.

‘4. Prin provocarea unui curent de aer asupra unui
plan care se deplaseaza siel in sens contrar curentulut.

Dintre aceste metode, aceia care a dat—pana as-
tazi—rezultatele cele mai precise este ,prin provocarea
unui curent de aer asupra unui plan fix“ si in cele ce
urmeazd, voiu aplica — pentru studiul rezistentel aerului —
in special aceasta metoda.

Posibilititile de provoeare a unui curent de aer
asupra unui plan fix sunt urmditoarele:

. —utilizarea vantului natural,

1). Marginidu-ma numai la incercérile aerodinamice, cici primele rezul-
tate aproximative au fost imprumutate la inceput dela incercirile /fidro-
dinamice, practicate cu mult inaintea celor aerodinamice.



— prin refulare (im-
1 i pingere),
—utilizarea vantului artificial , e
(suflerii) 1) — prin aspirafie,
' - A —prin circuit con-
tinuu.

In general insa, oricari din ele au o camerd de
experimentare de formad tubulara, unde se aseazi mode-
lele sau corpurile de experimentat si care se numeste

1). Dupd D-1 Toussaint (,L’aviation actuelle®), voiu descrie cateva
detalii asupra sufleriilor.

In sufleriile cu refulare (impingere), aerul este impins cu ajutorul
unui ventilator intr’'un tub de formi speciald, de unde—dupi ce isi regu-
leaz& mersul—ese pe la extremitatea cealaltd sub forma unui curent(flg 1).

Ele sunt constituite astfel:

4, motor electric actionand ventilatorul B, care impinge aerul intr’umr
tub conic C, apoi intr’o cameri de expansiune D, dotati cu un gritar G,
st un filtru celular . Aerul trece apoi prin colectorul £ in tubul de esire
H si apoi peste modelul de experimentat J/, montat pe o balantd aerodi-
namics N, cu ajutorul cireia se misoars rezistenta aerului.

In sufleriile cu aspiratie, aerul este aspirat (fig. 2) de un ventilator
B, protejat de un gritar G, miscat de motorul 4.

07 ; » j

ik gL £\ gop -
3 74

Fig. 2

Aerul trece in colectorul de aspiratie C, dotat cu un filtru celular F
unde isi capitd vitezd in mod progresiv,

rimentare D D, unde aerul are 0 vitezi
pintr’un difuzor divergent E.

Apoi trece in camera de expe-
maxima si constanti de unde ese
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wiunel acrodinamic* (In mod obisnuit, intreaga instalatie:
se numeste ,tunel aerodinamic).

Incercarile la ,tunelul aerodinamic“ sunt usoare,
practice si nici prea scumpe, dar este firesc sa se nasci
intrebarea: inversand realitatea faptelor, adica ficand:
sa se miste aerul, iar corpul si stea fix, nu cumva
rezultatele nu vor mai fi riguroase ? O analizd protunda
a fenomenelor reale si inverse, conduce la concluzia
unor ercri ce se fac prin reversibilitatea lor, totusi in
prima aproximatie, valoarea erorilor poate fi considerata
suficient de mica pentru a o neglija.

Astfel supunand un plan de suprafatd .S, unui curent
de viteza V, la tunelul aerodinamic si fixand planul
prin intermediul unei balante, reprezentata schematic
printr’un {ir prevazut cu un platan (fig. 4) si tacand
apol sa varieze cand S, cand 7, vom constata ci mari-
mea rezistentii /° a aerului, masuratd cu ajutorul greu-
tatilor din platanul G, poite i pusa sub forma.

, | o G iR AV

Deasemenea prin tatonari succesive se gaseste si
punctul de aplicatic al rezultanteli ¥, care este in C,

’

In sfarsit, in sutleriile cu circuit continun (fig. 3) gasim un difuzor—

colector, complectat cu un circuit de reintoarcere a aerului. Adica: C colec~
torul precedat de un filtru celular #; zona de experimentare D D, canali-
zatia de intoarcere a aerului, ventilatorul B, si niste aripioare directoare
G, H, I, J, pentru schimbarea directiei vinelor de aer.
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directia si sensul fiind acele ale curentului de aer, adica
rezultanta £ este perpendiculard la planul A 5.

Daca variem forma periferica a planului, atunci se
constata ca valorile coeficientului X variaza, prin urmare
el depinde de torma planului. Astfel daca Fe, Fp, ¥d,
Fs, reprezinta valorile rezistentei aerului asupra unor

planuri de aceiasi suprafata insd de torme: circulara,
patrat, dreptunphin, stea, atunci se constatd ca:
Fe<Fp<Fd<Fs

Deasemenea cand supratata S a planului variaza
intr’un interval mare, se remarci variatiuni si in valorile
lui K, astfel pentru un cerc de s m? se gaseste K=o0,08,
1ar pentru un cerc de 7 dm? se gaseste K=o,065.

In sfarsit, daca in locul unui plan circular intro-
ducem in tunelul aerodinamic un corp cilindric, cu alte
cuvinte un plan-_gros, vom observa ci pentru o anu-
mita grosime, rezistenta aerului se micsoreaza, insa
dacd grosimea continud si creascd, dela un moment
dat va incepe si creascd din nou rezistenta aerului.

Cautand explicatiunea acestor curioase fenomene,
s’a vazut ci ele sunt datorite: wviscozifdtei V), compresi-
bilitdtei ?) si frecarilor 3) aerului.

1). Prin viscozitate se intelege o frecare intre ‘suvitele de aer ce in-
conjoara corpul, datoritd diferentei de vitezi relativs, Astfel fie doud su-
vite de aer 1 si 2 (fig. 5) una langa cealaltd, prima mlscandu-se cu o vi-

tezd V1 si cealaltd cu o vitezd [ si sé presupunem cid VI > Va,atunci vi-

: L - I
feza rezultantd alor va avea aproximativ o valoare medie J'— Z +V2 )

/

£



In adevar efectul viscozifdtei se manitestd in cazul
variatiunei formei periferice a planului si ea se simte
mai usor si mai explicabil in cazul miscéarei unui corp
in apa sau in ulei, unde valorile coeficientilor de visco-
zitate sunt mai usor preceptibili.

unde Ve < V< Vi si deci intre fetele in contact a celor doui suvite de
aer va fi o frecare. Dacs luam doud volume elementare din acele suvite
A si B, la un moment dat ele vor fi suprapuse regulat, dar dupdun timp
oarecare ele se vor deforma (fig. 6) datoritd diferentei de viteze si atunci

Z -IIIIIIIIIIIIII; B el B ——p Y
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Fig. 5
viscozitatea se manifesta prmtro tendintd de rotatie a elementului 4 peste
elementul B, insi suvitele de aer ﬁmd continue, efectul viscozitdtei se

" transformi intr’o compozanta tangentiald intarzietoare 7, a cérei valoare
este : _ ;

5) E M

A 4—£—-/?.‘
R Y e

unde ¢ este grosimea suvitele de aer, iar p un coeticient de viscozitate
calculat din relatia:

" 6) v=%

unde v este numit coeficient cinematic de viscozilate, care are pentru aer
valorile :
— 2 o Si
v = 0,00001330 m?/sec. la 0° si 760 mm.

¥y —0,00001446 la rs° si 760 mm.
¥=—0,00002450 la ro0° si 760 mm,
¥ =0,00133 1 la o° si 7,64mm.

2). In studiul scurgerilor aerul este considerat ca incompresibil in
calcul, totusi prin conturnarea corpurilor in jurul cdrora se scurge, suvi-
tele de aer sunt comprimate si atunci valorile lui p variazi.

3). Intre suprafata suv1te]or de aer si suprafata corpului conturnat
de ele, se naste o frecare, avand drept efect o compozanti tangenglalé in-
tarzietoare, a cirei valoare depinde de un coeficient de frecare si de pre-
siunea ce se executd intre suprafetele in contact.



Efectul compresibilitdfe; este datorit conturnarei
corpului de citre suvitele de aer (fig.” 7), cand suvitele
sunt gatuite, avand in S5, sectiunea de gatuire maxima.
Dar in calcule aerul este considerat incompresibil, cu

L5
!

Fig. 7

alte cuvinte suvitele de aer nu ar trebui si se gatue
si deci scurgerea lor ar .fi normala, ne sicanata.

In starsit efectul frecarilor se manifesta tot dato-
rita conturndrei corpului de catre suvitele de aer, asttel
aerul lovind corpul, suvitele 1! conturneazi, apoi . se
lipeste de el si frecarea incepe sa se maniteste (fig. 8).
Astlel intre 44’ si BB’ se manifesta numai compre-
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sibilitatea, iar intre BB’ si CC' se manifests frecarea,
suvitele de aer fiind in contact cu corpul.

Asa se explica cum rezistenta aerului asupra unui
- plan subtire este mai mare decat asupra unui plan ceva
mai gros, iar de indatd ce grosimea corpului depiseste

Fig. 9.

anumite limite, rezistenta aerului incepe din nou sa

creascd.
Priviind figura ¢, se vede ca efectul compre-



~ 16 — ;

sibilitatei suvitelor de aer este destul de mare, contur-
narea fiind brusca in sectiunea /. B.

In sectiunea 4, B, conturnarea nefiind bruscats,
efectul compresibilitatei este mai mic.

In starsit in sectiunea A4, 5, etectul compresibili-

tatei este mic, dar apare efectul frecarilor?) sideci se’
explica acum dece :

F>F <F,
Dupa explicatia tuturor acestor fenomene, se pune
cu drept cuvant intrebarea: daca in acevar valoarea

1) Efectul frecdrilor poate fi micsorat :

1. Licuindu-se sau lustruindu-se bine suprafetele.

2. Dandu-se dimensiuni optime modelului in senzul miscdrei, dupi
cum vom vedea mai jos la studiul alungirilor.

Cele mai recente experiente si cele mai complecte asupra frecérilor
aerului pe suprafete plane, par a fi acelea ale lui Gibbons in America si
ale lui Wieselsberger la Gottingen, de unde rezulti cd valoarea coeficien-

tului de frecare Cf a aerului asupra unei suprafete plane impanzitd si
acoperitd cu sase straturi de loc este:

6 bis) C/=0,0326 (-V—VL—> =

unde V. este viteza in ™/sec. a aerului, L lungimea suprafetei in sensul
iniscdrei, si v coeficientul cinematic de viscositate al aerului egal cu
0,00001446 la 15° si 760 ™/m, deci in acest caz:
0,00012
Cf T (V L) 0,15
si atunci rezistenta totald a unui plan de suprafata S, datorit frecarilor va fi:

6 tert) 07 =3 (00 S.g V2

Dac4 insa acelas plan nu ar {i licuit, atunci valoarea lui Cf ar fi
dubld. Si S'a observat ci aceasta crestere este datoritd in special firelor
scdmosate, pe cari arzandu-le, se remarcd din nou o micsorare a lui C/.

[ata un tablou de valori a lui C f, dupd D-1 Toussaint (formula 6 bis).

TABEL No. 1

i

=5 wy | ‘ l
Vil (mdf sec) AGal #48% | 1A | o MR o bl ol f o J o (48
= Q i + | © 0 o o)
! - -

! ) 4] I o wy I a : <+ I o o ]
_ o~ | © — 0 o O 179) ) =t o I
Cf. =0} | \O 0 <+ < o (a9} (sp] (a2} o N
[} Q o) o Q- o o) Q Q o) Q
=X Q Q Q Q o E Q QU < Q
o I o 1S (9 ¢ | o (] o S (<) )
V.

Nold : Expresiunea

4
&

se mai numeste si uumdrul lui Rey-
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rezistentei aerului variaza direct proportional cu pitra-
tul vitezei?

Pentru a raspunde acestei intrebari, s’a considerat
atunci:

gyie E=ISASTe 7 (Vi)
AN " - ol lZ
st s'a cdutat variatiunea expresiunei 7z ) cand I va-

riaza dela 0™/, panala valoricat mai mari. Se intelege
ca varlatiunea acestei expresiuni nu a fost comods, cici
au trebuit sa se faca experiente numeroase, foarte labo-
roase si colosal de costisitoare. Aici au contribuit foare
-mult si savantii artileristi, caci ei s’au lovit mai intai
de nevoia stabilirei lui / (V).

In adevar, reprezentandu-se grafic variatia expre-

(S

siunei WZ "se remarca o curloasa forma a curbei

(tig. 10) prezentand un punct de inflexie in dreptul abs-
cisel de viteza #, adica viteza sunetului, si niste bucle
pronuntate in intervalul dela z50”/,. la 500"/, aproxi-
mativ. Se remarca insa ca in intervalul dela ot/ Nl
150"/, curba urmeaza, aproape pe intreg parcursul,
paralela de ordonata o,7 si deci in acest interval se
poate admite ca:

j( )_1 sau f(V)—E/

(4 A i 5) V’

nolds, si trebue sd aiba aceiasi valoare pentru doud corpuri asemenea
geometriceste si asemenea asezate fatd de axul de miscare, dacid voim
ca rezultatele lor si fie comparablle Cu alte cuvinte, pentru a obtine cu
un model redus rezultate comparabile cu acelea obtinute cu un model in
madarime naturald, ar trebui ca in acelas fluid (aer), si se opereze cu viteze
mai mari, ori cu aceleasi viteze, insd cu un fluid de viscozitate mai mics, .
deci si la modelul redus si'la modelul real trebue sa avem:

a2z
v

== const.

Aceasta a permis compararea rezultatelor ficute cu diferite fluide
(aer apd, ulei, etc). El se numeste si criferiu de similitudine.

BIB[ JOTECA
CENTRAL
wrvsnsmn “CAROL I

RO e



Ori, cum vitezele avioanelor si hidravioanelor ac-
tuale varviazd intre 0*"/.. Sl 300/, Y) urmeaza ca
egalitatea 8) poate 5a
X fie admisi ca exacta,
si deci rezistenfa ae-
rului direct proportio-
A\ ‘S 2 ? nala cu patratul vite-
B zei, cu alte cuvinte
legea patratului satis-
face suficient nevoile
aviatiel.
In concluzie deci,
marimea rezistentel
aerulul asupra unui

a0/

ooz
P e

plan ortogonal este
§ \\ data de o expresiune
L e Sk SUE L e Ly de forma:
R N

>r

3 TN o) F=K. S. V;

avand K=— i1ar F
10 :

& se mai poate denumi
g si rezistenta la inain-

tare unde coeficientul
féﬁ J K depinde de densita-

« lea aerului, forma
exterioard a planului,
grosimea lui si in mica
masurd depinde -de

: suprafafa planului si

R p viteza curentului de

3 ‘aer. Acest coeficient

Fig. 10

1 Chiar dacd s’ar considera soo km.lord adici valoarea atinsi in

ultimele recorduride vitezs, tot rdman incd sub zso mlsec, cici, 150 mlsec=
sS40 kmlorad. 3
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K se obtine numai pe cale experimentala pentru diferite
corpuri si pentru diferite cazuri de utilizare.

Unitatile de masura ale cantititilor cari intra in
formula g) sunt:

— F in kilograme.

—.S in metn pafrati si

— I/ in metri pe secundi.

Rezistenfa aerului asupra citorva corpuri cu forme particulare

Experimentandu-se diferite corpuri la laboratorul Eiffel s’au obtinut
‘urmaétoarele valori pentru coeficientul K:

TABEL No. 2

Dia- VITEZA m
CORPUL metru e
T 5 | 10 | 15 ] 20 | 25 | 30
=Disc I, MNP FF Y. . 0,250} 0,0710{0,0700| — == — | 0,0690
Sferdnir. o Tt » | 0,0250| 0,0150| 0,0105( 0,0100| 0,0105| 0,0110

!/, sferd asezats concav
@SN & o g 066 4 » | ©0,0240 0,0225| 0,0205/ 0,0150| 0,0184| 0,0176

1/, sferd asezata contra
cureRtuluif = P s » 1 0,0895! 0,0870) 0,0885/| 0,0050; 0,1005| 0,0980] .

Cilindru cu bazele per- ’ _
pend. curentului. . .. 0,150| 0,0650| 0,0550| 0,0519| 0,0515} 0,0512| 0,0506

Cilindru cu doui emis- :
fere drept baze . . . . » | 0,0230] 0,0183} 6,0163| 60,0147 0,0145 0,0139

Din aceste valori meritd a fi retinute acele maxime, date de o semi-
sferd asezatd cu cofcavitatea in sensul curentului de aer, unde pentru
viteze mici are in mediu K==0,09 si prin urmare :

7 D2 i
10) F = 0,09 XX V2 =0,07. Dz V2

formuld aplicatd prin excelentd paragufelor, unde D este diametru cercului
mare al semisferei. .

Experimentandu-se apoi corpuri cilindro-conice, cilindro-sfero-conice,
etc... cam ar fi spre exemplu acelea din fig. 11, sé giseste pentru X ur-
mdtoarele valori (tabelul No. 3).
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3

TABEL No.
PUL VlTEZA[lesec.
SOy 5 110 | 15 [ 20 [ 25 [ 30 | 35 | 40
|
1 — | 0,0097}0,0095/ 0,0091 0,0089| 0,0085; 0,0083 0,0079
2 0,0098| 0,0096| 0,0005| 0,0094| 0,0092| 0,0088 0,0085 0,0080
[
3 — | 0,0114/0,0110| 0,0106 o,omzl 0,0069( 06,0095/ 0,000
4 — | 0,0087| 0,0085 0,0082| 0,0079| 0,0076/ 0,0072 0,0068
[ varf rotund — 10,0100 0,00975 0,0005 0,0094| 0,0090| ~— =
51 ;
l varf ascutit 0,0144‘ 0,0120 0,0114:0,0110 0,0108! 0,0108] — ! —

Se constata deci cd aceste corpuri de forme alungite, au un coefi-
cient K mult mai mic si prin urmare vor fi capabile de o rezistenti Ia

e re 66, 60

; .,.§.DT!.2.T.-.,.,.‘T@. r -4
g O S i ! 'O 1
H [

inaintare foarte mica.
Examinand insa in mod special valorile coeficientului X pentru cor-
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pul 7 si corpul 4, se remarca repede. ¢4 primul nu diferd de celalalt decat
prin lungimea pirtei cilindrice, inschimb insa coeficientul K, al primului

are valori mult mai mari decat coeficientul Ay ai celuilalt. Astfel in mediu
diferenta este :

K1 — K4=09,001
Ori acest lucru ne aratd ci lungimea corpurilor mireste rezistenta
la inaintare, ceiace explici si mai bine efectul frecarilor.
Si in acest fel s’au incercat numeroase corpuri particulare, gasindu-se

carene de dirijabile, sectiuni de fuzelaje, plutitoare (hidravioane), montanti,
hobane, etc. etc.

Presiuni si depresiuni
Introducand in tunelul aerodinamic un plan asezat
perpendicular fatd de directia curentului de aer si: pre-
vazut cu niste tuburl de masurat presiunile sau depre-
siunile®) pe ambele fete, apoi reprezentand grafic mai-
rimea presiunilor si depresiunilor, pentru o serie cat
mai mare de puncte din plan atunci epura grafica in sec-
tiune longitudi- i U
nald se va pre- '
senta ca in fig.
12, ‘
Tar daca prin
Lp vom repre- Fig. 12 :
zenta insumarea tuturor presiunilor de pe fata ante-
rioara, si prin ¥4 insumarea tuturor depresiunilor de
pe fata posterioard atunci se poate scrie:
11) F=3¥ptsd .
valorile lor numerice fiind socotit in valoare absoluta.

' 0): Dlﬁ)é diferenta de nivel presentat de lichid (mercur) in cele doui

_,J’%.:f(fﬂé’

—» _Joresrine

- _i_.lgg_frzéfg_e _I'

Y Prvuses’
Fig. 13

Tamuri ale tuburilor, se poate misura presiunile sau depresiunile. produse
de un curent de aer de vitezd F asupra fetelor unui plan asezat ortogonal.



Dar cum masurarea presiunilor si depresiunilor
este foarte grea si inprecisd, formula nu-si are o utilizare
curents. S’ar putea totusi, pentru cazuri izolate, sa se
deseneze epura gratfica, trasandu-se curbele de presium
si depresiuni, apoi masurandu-se suprafetele cuprinse
intre curbe si plan, si avem:

12) F=q (Sa-+Sp)
unde ¢ este un coeficient constant depinzand de scara
grafica a epurei, Se suprafata anterioara si Sp supra-
fata posterioara. : ]
Spectru aerodinamic

Observandu-se dara lasati de o barca sau un va-
por pe timpul mersului lui in apa, sau in general de
orice corp si comparandu-se fluidul aer cu fluidul apa,
s’a nascut credinta cd daca aerul ar fi vizibil, atunci

miscarea unui corp in aer ar lasa in urma lui o dara
asemandtoare celel lasata In apia. Atunci s’a colorat

aerul introdus in tunelul aerodinamic, apoi s'a fotogra-
fiat sau chiar cinematografiat dara aerului, bine inteles

fiind convenabil iluminat interiorul camerei de experi-
entd din tunel. ‘

Fig. 14
Dar din examenul fotografiilor s’a constatat nu nu-
mai o dara, ci chiar felul cum aerul ataci corpul, il
conturneazd, apoi il paraseste si acestei figuri i s’a dat

5

numele de spectru aerodinamic.

Astfel, asupra unui plan de grosime nuld (ipotetic)
asezat ortogonal, spectrul lui este ca in fig. 14, unde
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se remarcd in. partea anterioara planului o regiune tur-
bulenta toarte mica, iar in partea posterioare o regiune
mare (partile hasurate).

In aceste regium se observa niste vartejuri sau
turbilloane, si din aceastd cauzi se mai numeste s1 7e-
giune turbillionara. Marimea regiunei turbillionare va-
riaza cu viteza curentului, cu suprafata planului, cu
forma Iui, cu grosimea lui si cu viscozitatea aerului.
Se remarca insa o curioasa legatura intre marimea re-

Fig. 15

zistentel la inaintare / si marimea suprafetelor regiu-
nelor turbillionare si din numeroase experiente, se cons-
tata chiar ca / variaza aproape direct proportional cu
suprafata regiunelor turbillionare, luate in proectie pe
planul de simetrie al corpului.

S’a emis atunci
idea de a se mic-
sora aceste regi-
uni turbillionare
prin adiogirea,
pe fetele anteri-
oare si posterioare ale planului, a doud corpuri cari si
circumserie regiunile turbillionare si astfel s’a ajuns la
forma unui solid ce prezintd munimum de rezistenta la
inaintare (fig. 16). ‘

Se vede lesne, cu ajutorul spectrului aerodinamic,
ca in acest caz suvitele de aer conturneazd corpul,
fara sda mai dea nastere la regiuni turbillionare.

%

Fig. 16



fig.

Dar am spus mai sus cid marimea regiunei turbil-
lionare variaza cu V, S, forma, etc. si prin urmare

Fig. 19

dimensiunile / si o
ale sectiunei unui
astfel de corp vor
depinde de aceste
variabile.

Din aceste mo-
tive sectiunile cor-
purilor speciale, uti-
lizate in aviatie sunt
in prealabil studiate
cu ajutorul spec-
trelor aerodinami-
ce, spre a li se
stabili forma si di-
mensiunile.

Pentru a face sz
se inteleaga si mai

bine ce este un

pSpectru” aerodina-
mic“, dau mai jos
spectrul fotografiat
al unor corpuri cilin-
drice, asezate per-
pendicular cu axul
longitudinal pe di-
rectia curentului
(fig. 17, 18, 19).
Viteza curentului
variazi crescand de
la spectrul din tig.
I7 pana la cel din

19, unde se remarca in dara lui o valtoare fa
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suvitelor de aer, niscute de o reglune interturbillio-
nara, datorlta Vltezel mari a cu, rentulm

Sectlune dreapta (ortogonala) maxima.

Am vazut mai sus ca rezistenta aerului, opusa
unui corp oarecare, este direct proportionala cu sectiu-
nea dreaptd, adica
sectiunea maxima a
corpului, dispus or-
togonal (perpendi-
cular) fata de direc-
tia curentului.

Iata in fig. 20
cateva corpuri in
care s’au hasurat
diversele sectiuni
drepte maxime, in :
cazul cand ele sunt dispuse perpendicular curentului de
aer. L

Fig. 20

28 REZISTENTA AERULUI PE UN PLAN
- INCLINAT.

Generalititi. .

Si aici, ca si in cazul rezistentei ortogonale, voiu
admite cazul cel mai simplu a unui plan presupus sub-
tire, iar la deducerea concluziunilor voiu tine seams
intru totul de cele stabilite mai sus.

Fie, in adevar, un plan 4 B de suprafata .S, menit
sa aiba o miscare de translatie dealungul aexului «x x’
cu o viteza V si sa presupunem ca planul face un
unghiu 7 cu axul de miscare, caruia i s’a dat numele
de unghin de atac (fig. 21).

Or1 daca planul se misca intr’un sens oarecare, dela
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dreapta spre stanga pe figura, urmeaza ca sensul curen-
tului de aer va fi contrar si'va avea o viteza V.
Atunci —datorita faptului ca planul este inclinat fata
de axul de miscare —rezultanta / a rezistentei aerului
nu va mai fi paralelda axului de miscare, ci va face si
ea un unghiu oarecare. Admitand si aici ca planul nu

Fig. 21

se misca cu viteze mai mari decat z50™/,,, urmeaza

ca putem aplica cu toata rigoarea legm patratului s
dec1 vom putea scrie ci:

13) F=K. $ V2
unde K este acelas coeficient ca si in cazul rezistentei
ortogonale, dar’ S'=S. sz ¢, adica proectia ortogonala
a planului tata de axul de miscare.

Totusi numeroase experiente au dovedit in urma
ca F nu variazd direct proportional cu sini sl atunci
s’a convenit a se nota:

14) F=K.S. V2 (@)

unde ¢ (i) este o functiune ce trebue determinata pentru
fiecare caz in parte Y).

1) Numeroase formule empirice au tost date lui o (i), astfel voiu
cita cateva:

— Newtan : o (i)=sin2 7

sin ¢

— Duchemin : ¢ (i) = T U5 sinar
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Insa pentru a simplifica formula $i mai mult, s’a
convenit a se face substitutia:

15) Ki=K. ¢ (5
unde ramane si se determine pe cale teoreticd sau.
experimentala valorile lui K; si deci:
' 16) F=K; S. V2
Descompunand acum pe £ dupa doud axe rectan-:
gulare !), una fiind insdsi axul de miscare si cealalta
axul perpendicular lui, vom avea:
. { Fx=K, S. V2 sin 8.
Fz=K; S. V2 cos 8.
Si astfel se remarca pentru prima oara aparitia

unei compozante verticald /7 cu sensul de jos in sus,
menitd si invinga forta de atractie terestra si deci sa

2 sin 7 pentru z < 10°

— Jossel: o ()= sin 7 ]
To,i Fosm i pentru > 10°
— Renard: ¢ ()= sin i [a—{(a—1) sinz {]

unde 1 < a<2

27 sin ¢

Lord Rayleigh: ¢ (i) — R et

Grelach: ¢ ()= (4+=) sin ¢ {Formulé intrebuintatd des

4-+r sin ¢ in Anglia si Germania
- Weissbach : o ({)=—sin %

i :
— Eiffads e (Z')-:[g—o pentru < 30°
|5 . iz

sin2/ pentru /< 450

— Riabouchinsky: ¢ ty=
o | ig 450

1) S’ar putea descompune dupé trei axe rectangulare si atunci in rela-
tiunile 17) ar mai interveni o compozanti Fy, dar in cadrul cursului de:
fata, valoarea ei fiind prea micd, se poate neglija.
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realizeze purtarea, sustentatia sau sborul dinamic. De
acela acestel compozantei s’a dat numele de portanta,
in deosebi de cealalta Fx, numiti, ca si mai inainte,
rezistenfa la inaintare. De acum, odata gisita expre-
siunea porfantei, incepe goana dupd poriante cat mai
mari Si rvezistente la inuntare cit mai wmici.

Pentru a simplifica expresiunile lui Fx si Fz, trans-
formandu-le in formule analoge formulelor 9) si 16), se
face substitutia: :

18) { Kx=Kz sin 8

Kz=Kzu. cos 8

si astfel expresiunile devin:

15) { Fx=Kx S. V2
2 Fz=Kz S. V2

Determinarea portantei si rezistentei la inaintare

5

Calea teoretica—ca si in cazul rezistentei ortogo-
nale —este inca intr’o faza de tatoniri, asa in cat nu
volu utiliza pentru determinarea lui Fz si Fx decat calea
experimentala.

In adevir, supunand un plan 4 B de suprafata .S,
Intr’un tunel aerodinamic,la un curent de aer de viteza
V' si legandu-i convenabil intr’un punct C al planului,
ales prin diferite tatonari, spre a realiza planului o in-
clinarei, niste corzi prevazute cu niste platane G, si G,, )
atunci vom putea masura tortele Fz si Fx, dupa greu-
tatile puse in ambele platane, (fig. 22) Si astfel ticand
un numdr cat mai marc de masuratori, pentru diterite
inclinari ¢ (unghiuri de atac), viteze /' si suprafete Si
vom putea determina valorile coeficientilor Kz si Kx,
cacl avem : :

1) Acest sistem de platane, corzi, scripite etc... trebueste inteles numai
pentru explicarea fenomenului, cici in realitate misuritorile se fac cu
ajutorul unei balanfe zise acrodinamicd, special construits.
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Fig. 22
complectand deci un tabel de forma:

TABEL No. 4

180°

Kz

Kx

Totusi s’a observat mai in urma ca valorile coefi-
cientilor Kx si Kz sunt legate de niste dimensiuni cari
jeneaza rezultatul si in adevar, rezistenta aerului, ma-
nifestatd asupra unui corp oarecare, se poate imparti.
in doua si anume: una numitd rezisfenfa staticé, dato-
ritd presiunei sau depresiunei statice a aerului, care
este de obiceiu nuld in cazul de fatd si alta numita rezis-

tenta dinamicg, datorita vitezei suvitelor de aer si care

2
@ tiind greutatea specificd a aerului

—
este egala cu )
2g.

si g acceleratia gravitatiei si atunci s’a notat:
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¥ 4 V2
F Fz.=Cz. S. 21
] 2

21) %;2
. a
% Fx.=Cx. S.
2 g. :
unde Cz si Cx sunt denumiti coeficienti unitari de por-
tantd si de rezistentd la inaintare, deci:

Kz - Kx
Cg= — s1 Cx = =
a : a
2 g 2 Q.
L. 1 . 7
luandu-se in mediu: e .
2 g 16

Si in acest caz valorile Iui Kz si Kx. Din tabelul
No. 4 sunt inlocuite cu Cx si Cz.

Pentru a intelege insd mai usor variatia valorilor
lui Cz si Cx si deci pentru a gasi maximum primului
si minimum celuilalt, s’a convenit a reprezenta grafic
variatia lui Cz in functie de Cx, adica intr’'un sistem
de axe rectangulare, se ia pe axa ordonatelor valorile
lui Cz sl pe axa absciselor valorile lui Cx (fig. 23).

Ce
Vo744
—— /aa
@) ) ?
o \\/30° /I Cr
\ /
\\ // ~
”~
3 \\\——’/\/
Fig. 23

“Acest grafic intocmit pentru un plan al carui un-
ghiu de atac variaza dela o® pana la 7800 si apoi dela
180° la ;60° (un tur complect) se numeste polari.
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Pe el se vede maximum lui Cz, care ar fi cam in
Jurul punctului corespunzitor unghiului de atac de 20°
apoi minimum lui Cx pentru i=o0° 780° si 360° si
maximum lui Cx pentru i=g0° s: 270° Portiunea
punctatad a curbei corespunde portanfei negativd, care
nu intereseazi sustentatia dinamici, si de care nu ne
vom ocupa deloc deocamdata.

Si aici, ca si la rezistenta ortogonala, viscozitatea,
compresibilitatea s\ frecdrile 131 manifesta aceleasi efecte,
deci nu voiu mai reveni.

Am studiat si determinat pand aci numai mdrimea
rezistentel aerului, cdci odata Cz si Cx cunoscuti
vom avea: ‘

22) F=\F:+Fa =2igs.v.2\/ Ci+C;

Dar trebue si mai determindm inci senswul, directia
si punctul de aplicatie al rezistentel aerulul.

%

Sensul va fi acelas ca al curentului de aer.

Directia. S’ar parea deodata ca forta / ar fi per-
pendiculara planului A4 B (fig. 21), totusi minutioase
experiente au dovedit ci pentru < 70° forta F este
putin plecata maiinapoiu fata de directia perpendicularei,
iar pentru i>70° forta /' este putin plecatd mai inaite.
Insa pentru a evita orice inpreciziune, s’a convenit a
.se denumi directia fortei / prin unghiul B ce aceasti
forta face cu directia lui #z, care este totdeauna perpen-
diculara la axul de miscare al planului. Ori in acest

-CazZ avem: y;
o \_‘;f"‘ A

' Fx €x
23) 18 b= "TFz=Cs

Iar pentru a studia wvariatia lui Zgp sau cs; sa
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construit graficul din fig. 24, luandu-se variatia lu oz

in functie de :. In eazul portantelor pozitive,
minimum lui -g—;c (adica atunci cand F are o directie

cat mai aproplata de Fz) corespunde unui unghiu de
L de atac z, numit
unghin de atac
optimum, care
pentru plan va-
riaza in jurul lui
oL

In sfarsit, punc-
tul de aplicatie
al rezistentei ae-
rului  se deter-
mind numai prin
numeroase si mi-
ticuloase tatonari, el este totdeauna pe axul de simetrie al
planului, insa se deplaseaza pe acest ax dupa cum variaza
unghlul de atac. Astfel, daca am lua un plan AB si
l-am determina punctul de A
aplicatie al rezistentei aeru- & , c:'i'é-

lui, cand inclinarea lui variaza ! - |
{ ‘I| & /m T
1
A Y
'Y
\
\
\
\
\
Y
N
~

é

dela go° (pozitie ortogonali),
pana la o°, atunci locul geo-
metric al tuturorpunctelor de

aplicatie va fi pe o curba “So
analoaga uneispirale (fig. 25). o .%u: wtu@
Cu aceasta am determinat L g

- complect rezistenta aerului . \\‘\@—

pe cale experimentala (mij- Fig. 25

loace mecanice), asupra unui plan inclinat de grosime
nu]a (subtire).
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Una din aplicativnile celé mai interesante ale stu-
diului rezistentei aerului asupra unui plan inclinat, o
gasim, prin excelenta, la sustentatia smeului.

Problema Nr. 1. Indltandu-se un smen dreptunghiviar de 6o cm.
indltime si 40 cm. litime, céruia i se di o inclinare asa incat si obtinem
VC: +CI=0,9 (cam 20°) Jati de directia vintului, care sufld cu

10 ™isec.; se intreabd la ce tractiune ar trebui si resiste sfoara lui?
Dupi formula 22 avem :

a 2 2
==aa C.+C
F 28 SE Vo V 2+ C5
unde in cazul problemei de maj sus avem:
S=0,6x0,4=0,24 m2; V=710m|cc,

\/ C:+ C; =o0,96 jari T Iy
deci: 2¢ 16
Wesij'= % X 0,24 X 10® X 0,96 =1,44 kg.

Prin urmare sfoara ar trebui sj reziste cam la 1,5 kgr., netinand
seami de coeficientul de siguranta. : .

Presiuni si depresiuni -
Daca prin ajutorul unor tuburi de masurat presiy-
nile $i depresiunile, vom proceda analog ca in cazul
unui plan asezat ortogonal, construind graticul presiu-
nilor si depresiunilor (fig. 26), atunci vom avea si aicl
o relatiune de forma: =




24) F=Sp--Sd=q. (Sa+Sp)

Si deci inca o posibilitate de a de determina, ori
verifica valorile rezistentei aerului.

Spectrul aerodinamic

Fotogratiind, precum am aratat la cazul rezistentei
ortogonale, spectrul aerodinamic al unui plan inclinat
(fig. 27), observam ca reginnea turbillionara se micso-
reazi, fata de regiunea turbillionard a unui plan asezat
ortogonal, fapt ce explica micsorarea rezistentei la ina-
intare; iar daca si aci am ciuta si suprimam regiunile
turbillionare, am obtine o forma curioasd, care in rea-
litate nu constitue altceva decat profilul de aripd, pe
care il vom studia mal in urma, si care prezinta un
minimum de rezistenta la inaintare si o partantd maximd.

‘&’@7//& o s risare

Fig. 27
Se observa apoi ci, dupa ce suvitele de aer au
conturnat planul, ele nu-si mai reiau mersul paralel axu-
lui de miscare xx’, ci iau o directie ee fac in mediu
-un unghiu ¢ cu axul de miscare, care unghiu se nu-
meste de deflectiune, si este cu atat mai mare, cu cat
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unghiul de atac este mai mare. Valoarea Iui determi-
nata pe calea teoretica si experimentala, ne va mteresa
la studiul rezistentei aerului asupra unui avion sau hidr-
avicn complect.

3. REZISTENTA AERULUI PE SUPRAFETE
CURBE

Generalitati.

~Am vazut mai sus—Ja planul : 1nclmat—cum pentru
prima oara apare o compozanti verticala Fz, menita
sa realizeze sborul dinamic. Odat4 aceasta compozanta
gasita, a inceput o abundentd cercetare in scopul de
a gasi un corp capabil sa dea un Fz cat mai mare,
pentru un Fx cat mai mic. Si natural era ca in seria
experientelor, sa se treaca dela plan la.incerciari cu
diferite suprafete curbe. ~Astfel s’a luat un plan si s’a
indoit, asa in cat sectionat langitudinal prin axul lui
de simetrie, se prezintd ca in fig. 28. In acest caz
unghiul de atac al unei asttel de suprafete curbe, va fi
masurat fati de coarda 4 B a lui.

Ef"‘“F

Fig. 28

Procedand analog ca pentru planul inciinat, ajungem
mai intai la tormulele:

[Fz=rﬁ—CzS.V2
1 28

rr
=
|
@
=
wn
=
[\
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unde S reprezinta suprafata planului coarda (care con-
tine pe A B). :

Iar variatia lui Cz si Cx se tace tot cu ajutorul
graficului denumit polard, care insa pentru suprafetele
curbe se reprezinta putin diferita de polara planului
inclinat ' (fig. 29). In adevar, se observa lesne cs pentru
i=0° (unghiu de atac nul), suprafata curba prezinta o

Cey

Cr

\ﬁ/

————— J‘ﬂ/afo’r‘@/e /o/owo;
——— ~#=  cords

Fig. 29
rezistentd la inaintare oarecare, cact curentului de aer

1 se opun un solid a caruri sectiune dreapts ar fi planul
sdgeatd « 8 al suprafetei (fig. 30).

v %
Yol e ;
X———Z — D= =X
— A P B
Fig. 30

Daca marim apoi unghiul de atac, vom obtine
coeficienti de portantd mai mari decat in cazul planului
inclinat, si aceasta se datoreste faptului ca suprafata
este curba (cazul sferei asezata concav fata de un disc,
vazut la rezistenta ortogonala), In sfarsit tn cazul cand

-
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i=90° avem un C,,. mai mare ca in cazul unui
plan. Apoi centinuand rotatia, gdsim o ramura simetrici
a curbei, insid cu portante negative, iar peste 780°
obtinem polara suprafetei, asezata insa pe spate fatd de
curentul de aer (fig. 31), care ne intereseaza maj putin
din cauza portantelor mici. '

Comparand acum po-

J e A
lara unei suprafete curbe \
. 1 r —a
Cu aceta a planului N
T — —X
coarda (acelas .S), ob-
=y B

servam usor ca, pentru
un acelas coeficient de
rezistenfa la inaintare Cx,, vom avea un coeficient de
portanta C'., mai mare in cazul suprafetel curbe, decat
C.y al unui plan de aceiasi forma periferici si de
aceiasi suprafata, insi sifigura 30 ne arats ca C'5;>C,,.

Odata polara suprafetei curbe determinata, inseamnz
ca mdrimea rezistentei aerului este determinata, caci
sl in cazul planului avem:

Fig. 31

a S 2' 2
d . 26) F=_2ESV2 \/Cz+ G

Sensul este acelas ca al curentului de aer.
Directia—ca si In cazul planului—este data prin‘
determinarea unghiului 8, adica:

Fx Cx
27) =5, =C

Iar din studiul variatiei raportului Tz SC gdseste—

dupa un grafic analog fig 24—unghiul de atac optim i,

Punctul de aplicatie al rezistentei aerului se deter-
mind—ca si in cazul planului inclinat—printr’o serie de
tatonari, iar locul lor, cand 7 variaza dela 9o° pani la

L



0° nu mai este o spirala, ci o curba deosebita (curba:
punctata din fig. 32), unde se remarca usor cd, pentru .
i > 12° aproximativ, punctul de aplicatie se apropie pe
coarda de A4, aproape pani la !/; din coarda, apon

(fig- 32)

pentru : < 12° se departeaza din nou, pani la 1/, din
coarda. Acest fapt intereseaza in mod deosebit—prin curio-
sitatea lui—la studiul stabilitatei unui avion sau hidr-
avion, care ar avea aripile curbe, unde variatia punc-

tului de aplicatie al rezistentei aerului, trebue perfect
acordata cu celelalte forte aplicate lui.

Presiuni si depresiuni

Stabilind si in cazul suprafetelor curbe graficul
pesiunilor si depresiunilor, observam ca, in comparatie
cu acela al planului coarda 4 B, presiunile si depre-
siunile suprafetei” curbe sunt mult mai mari, ceiace ex-
plica portantele superioare planului.



Deasemenea si aici o relatiune anologa formulei
24 se poate stabili. '

Spectru aerodinamic

Spetrul aerodinamic al unei suprafete curbe este
aproape cam acelas ca si la plane, (lig. 34), totusl

LS x?
) o5 i
=TT R
=
%44/2/ Obe e smsc

/ol

Grghia & o:m\

Fig. 34
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aliura suvitelor de aer este mai regulata in cazul sup
rafetelor curbe si mai departe aruncate in spatele sup-
rafetei, dar mai progresiv, iar nu brusc cum sunt asvar-
lite suvitele de aer in cazu!l planelor.

Si aici observam acelas unghin de deflectiune al
suvitelor de aer.

4. PROFILE DE ARIPI
Generalitati.

Dorinta de a gasi corpuri cari, incercate aerodi-
namic, sa dea porfante cit mai mari pe deoparte si
vezistente lainaintare cat mai mici pe de alta parte, a facut
pe cercetdtorl sa tot incerce diferite corpuri, resultate
din combinatia mai multor suprafete curbe si astfel au
ajuns la un profil bizar ca forma, dar capabil de por-
tante mari i rezistente la inaintare wmici ; lar pentru
faptul ca actualmente numai aceste protile sunt utilizate
pentru constructiile aripilor de avion si hidravion, ele
au fost atunci denumite: profile de aripi.

Un profil de aripa este compus din cornbinarea
comvenabila a douid sau trei suprafete curbe: marginea
de atac (care poate sa fie un punct), Jala exterioard sau
extra-dosul si fafa inferioard sau intra-dosul, ultimele
doud unindu-se sub un unghiu diedru cat mai ascutit,
denumit margine de Juga. Dupi torma extra sl intra-
dosului, profilul de arlpa poate sa fie de mai multe
feluri (tig. 35):

1) profil concav cu simpla curburd (1), unde avem:

AB marginea de atac, B C extra-dosul, CA in-
tradosul si 4 C coarda profllulul

ginea de fuga.

2) Profil concav cu dubla curburé (I), unde mar-

ginea de fuga este in C' si deci coarda profilului va
fi AC.

lar in C avem mar-
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3) Profil biconvex (II) unde intradosul este convex.
4) Profil simetric (1)
unde extra-dosul siintra-.
dosul sunt simetrice fata
de coarda, iar marginea
© de atac se reduce la un
‘punct, deci punctele 4
si B sunt confundat.
Protilele de aripi se
mai impart—din punct
de vedere al constructiei
avioanelor—in trei clase :
subtiri, semi groase si
groase. ' . M fig. 35

Deducerea profilelor

Pe cale teoreticd, un profil deriva printr'o trans-
Jormare conforma dintr’un contur circular. Dar pentru
a face aceasta transformare conforma a cercului in
profil, se ‘intrebuinteaza o functiuneg de transformare,
care trebue si satisfaci unor conditiuni matematice.
Calculul respectiv transformarilor se face cu ajutorul
variabilelor complexe?).

1) Dupd Von Mises, iatd in rezumat cateva principii elementare
pentru constructia teoreticd a profilelor:

Fie O & v planul cercului generatof cu centrul in M (fig. 36). Orice
punct P’ de coordonat § si % din 2cest plan, va fl reprezentat prin varia-
bila complexa: 3

'§=€+i.n=p.eie§tind cip=0P

S4 ludm acum planul O x 3; orice punct P de coordonate # si ¥ in
-acest plan, va fi reprezentat prin variabila complexi:

Z=x+4i.y=r.e? ¥ stiind ca » = OP



Pe cale experimentald, diieritele profile de aripa
sunt deduse prin numeroase tatonari asupra diverselor
modele. Dar se poate deduce un profil si din studiul
spectrului aerodinamic asupra unui plan inclinat, caci
daca am cauta sa eliminim regiunea: turbillionara din

Functiunea de transformare cea mai generald, pentru a face trans-
formarea conforma a cercului in planul §, in profil in planul 2, este:

Z=g 4Nl 4 X2
il G

Forma si caracteristicele aerodinamice ale profilului astfel ol.aht!mut,
depinde de numirul de termeni ai, acestei functiuni- si de parametrii: X,

Fig. 36.
%2y -wew Xm, cari—in cazul general—sunt cantititi complexe. In particular,
primul parametru x, poate si fie scris sub forma::

X=c*. 7 2%

asa in cat semi argumentul { caracterizeaza directia axei a doua a pro-
filului, adicd directia vantului relativ, pentru care rezultanta aerodinamici
trece prin centrul M, al cercului generator, cand-se_suprapun planele { si
Z fdcand sid coincidid axele O € m cu O x .

In mod practic, parametrii i, Xgy «-e.- X» sunt determinati astfel:
Se dau radédcinile (—2), A, Ay e An cari anuleaza derivata: (j’f si

) | Sk
atunci avem egalitatea:

oS s X K e K g
et I T2 e T
A A A A

= (I +—§_) (I—?l) (I—-"“—;) ..... (I——gﬁ)

De unde prin identificarea celor doud desvoltiri rezults:
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spectrul aerodinamic, al unui plan inclinat, atunci ar
trebui sa lipim pe ambele fete ale planului niste forme
nascute, in spectru acrodinamic, de curba carve circum-

3
f (’——“\\ oA ” 10 —£—
T A S

Fig. 37

scrie vegiunea turbillionard. Este usor de inteles ca-
aceasta curba depinde de viteza curentului si de unghiul
de atac, ceiace inseamna ca forma profilului unei aripr
este ideald numai pentru o anumitd vitezd a avionului
si pentru un anumit unghin de atac, tapt important si
de care ar trebui sa se tie mult seama In constructia
avioanelor ?).

Determinarea rezistentei aerului.
Polara generala
Procedand ca si in celelalte. cazuri, mdrimea rezis-
tentei aerului se determina tot cu ajutorul unor formule
de forma: '

apoi :
! s b n
= el L= A ARy
i 1
! n n
) ; b
[2x=—A 3 Ai Aj+ Shidj Xk
| I I
l3x3= .......

Raiddacinile (—2), &5, Ay, oueee- An sunt in general cantitiiti complexe.

De obiceiu insi ridicina (—2) se orienteazd dupd axa OF si mirimea sa
se alege arbitrar, cici ea caracterizeazi scara desenului profilului.

1) Constructorii tin seama, dar se servesc mai mult de date practice
restranse la numdr si deci menite sd intarzie inca progresele aerodinamice.
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1[ Fz=§—Cz .S . Ve
28 { |

i a

I Fx=—Cx .S . V2

| 28

unde (fig. 38):

lar variatia valorilor lui Cz si Cx, deduse la tu-
nelul aerodinamic, sireprezentate grafic, dau ocurba de
forma celei din fig. 39, Ve
de unde se obsearvi
usor proprietatea pro-
filelor de aripa, cari sunt
capabile, pentru o ace-
lasi suprafata S, maisu-
ratd pe planul coardx Fig. 38
al profilului, de o portantd mult mai mare ca acelea ale

planului sau supratetelor curbe si de o rezistentd la
inaintare foarle micsorald.

e

T~

<x

Fig. 39

Polara profilului de aripi din fig. 39 este astfel
construita: N
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* Variind inclinarea profilului dela 0° la go° obtinem,
ramura 4B (D a curbei pana la un Cx mas. Conti-
nuand apoi rotatia profilului, atunci el se va prezenta cu-
rentului de aer cu hzargz'n‘ea‘ de fugd inainte (fig. 40) si
deci portanta, ca si rezistenta la inaintare va scade, si
vom obtine ramura 4’ B C D. Portiunile negative,
In special ramura cuprinsa intre ~punctele 4 D,
intereseaza numai cazul sborului pe spate.

Sensul si directia
rezultantei £ se vy AT
determina ca si in
cazul suprafetelor
curbe sau planuri-
lor, si in adevir avem:

' Fx Cx
39) P 2 G ;

Variatia lui Co are aceiasi forma ca si in cazul

planului (fig. 24).

Punctul de aplicatie al rezultantei este determinat
tot prin tatonari, iar locul geometric al tuturor puncte-
lor de aplicatie, in cazul cand unghiul de atac variaza
dela 0° la 9o°, este o curba analoaga celei gasite la
suprafetele curbe (lig. 32).

Mai jos vom arita o alta metods pentru deducerea
punctelor de intersectie ale rezultantei / cu coarda
profilului.

Polara obisnuitd sau propriu zisi

In sborurile obisnuite ale unui avion sau hidravion, s’a
observat ca maximum intervalului in care variaza unghiu-
rile de atac, este cuprins intre — z5° si +20° deci vom
studia in detaliu rezistenta aerului, sau mai precis po-
lara profilului, cuprinsa in acest interval.



lor vafi aceiasi. Daci insd avem

~ dimensiuni diferite), atunci ar

- 46 —

In adevar, In intervalul de variatie al unghlulm de

‘atac intre —15% sl -+ 20°, Varlatla gratica a lui Cz in
functie de Cx se prezinta ca in fig. 41; iar in cazul

unui unghiu de atac ¢, directia rezultantei F, fata de

normala la axul de miscare, va fi data de unghiul B,

determinat de axa ordonatelor

& pe polara si de dreapta ce uneste
origina axelor cu punctul de pe

L fe curba unde avem unghiul .
Curba Cz in functie de Cx se
o T - (r obtine prin determinarea la tune-

Fig. 41 "~ lul aerodinamic a valorilor lui
Cz si Cx, pentru un profil de dimensiuni date, adica intro-
ducandu-se la tunel o machetd-profil, ale carei dimensiuni
principale sunt: largimea sav anvergura L (fig. 42)

L 4 .
si profunziunea [, iar raportul A= 7,sau mai precis
L=g, unde S este suprafata machetei, este denumit

alungire.

Importanta alungirer rezulta din faptul ca doua
aripi pot avea dimensiuni diferite, insd din moment ce
au profile asemenea si aceleasi
alungiri, atunci polara profilului

doua aripi cu profile asemenea,
insa cu alungiri diferite (adica cu

urma sa se facd pentru fiecare e _

in parte cate o incercare la tunelul aerodinamic,
spre a le stabili polara, caci ele nu vor mai avea
acelasi polara, ceiace ar costa si timp si bani. Dar
pentru faptul ca ambele aripi au profile asemenea, deci
nu difera decat prin alungirile lor, s’a cautat sa se lege
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rezultatul obtinut pentru un profil de o alungire data,
printr’o formula matematic4, de rezultatul obtinut de
un acelas profil, dar de o alungire diferita. Si-in adevar,
s’a gasit ca daca Cx o Cx ar reprezenta valorile coeticien
tu1u1 de resistenta la inaintare al unui profil de anvergura
infinit de mare (L= o0 deci A = o), obtinute la tunelu-
aerodinamic (dacad experienta ar fi posibfla), atunci coefi-
cientul Cx, al aceluiasi profil, insia de anvergura finita
(deci de o alungire finita x,), va fi:

2 I)

31) Cx1 Cxoo—l—C

T Ay

unde Cz reprezinti coeficientul de portanta al pro-
filului de alungire 1,, care este acelas cu al profilului
“de alungire infinita, adici:

32 NCz ==z 00

1) Numai calea teoretici a rezolvirei problemei rezistentei aerului
a condus la stabilirea acestei formule, care desi are de bazi cateva ipo-
teze aproximative, totusi rezu]tatele practlce sunt suficient de exacte. lata
deci 51 o schitd teoretlcé a solutlel

Fie K un ‘profil al ari-

pei aflatd intr’un curent I
de aer, care se miscad cu -
vitesa Vo la infinit, inte-
legandu-se viteza suvitei

Vo

——l

de aer care este cat mat
depértats de profil si care . V/i
nu este deci turburatd de S

prezenta lui. Profilul X : VA
influenteaza zona din ju- >

rul siu prin socul produs %) : Al
asupra moleculelor de *} : X
aer, prin urmare va da L

nastere unei zone de tur- - kigNa3

burare, limitatd aproxi- v '

mativ de curba C (fig 43), asa in cat vom putea divide planul — in

prima aproximatie — in dou4 regiuni: una de aer care se miscd cu o
viteza Vo in sensul- axului Owx, exterioari curbei Csi alta interioara curbei
C, greu de definit. Acest contrast de doud regiuni, mex1stente in realitate,
de oarece tranzitia bruscd nu ar fi, nu poate subzista decat in cazul unei



Admitand acum acelas profil -dar de alungire %,
vom avea: A
Csz,

7?12

45) Cxp=Cxoo+

Apoi cum:

ipdteze cd se naste o circulatie T dealungul couturului C (mai ales in
cazul unui fluid ca aerul, care are viscozitate si compresibilitate), cu
o vitezd V. In aceste conditiuni Kutta si Joucowski au demonstrat ci rezis-
tenta la inaintare Fx si portanta Fz au valorile.:

{ Fx=0 (in directia axei O x) °

3\ Fs=S.Vo.T(, , O 2)

Punctul de aplicatie al lui Fz depinzand de circulatia T'.

Aceastd teorie nu este insd valabild decat numai in cazul inexiscen-
tei unor viteze veriticale, adicd in cazul cand profilul are marginea de
atac ascutitd si atunci se vor naste doud viteze J); deasupra si V. dede-
subtul profilului, iar proectia lor pe axa Oz di o rezultanti neglijabila..

Daca insd marginea de atac nu este ascutits, atunci proectia I a
celor doud viteze nu va mai fi neglijabildi si in acest caz, teorema lui
Kutta si Joucowski ne aratd ci:

I3 = 5 W I
34){ Fz=2.V .T
Totusi dacd eroarea care se face, admitand cid aerul este incompre-
sibil, nu depiseste 1°/y, (,La mecanique des profiles davirtion” par Witosz-
inscki), apoi eroarea ce se face prin a nu admite wiscozifatea lui este mare.
In adevar, se stie cid daci t este rezistenta la inaintare unitard tangen-
tiald, datoritd viscozititei, atunci rezistenta totald va fi:

35) Ta= S

T.dx
K

in cazul cand suvitele de aer conturneazi profilul fira deslipire.

Oar in cazul unei deslipiri, inainte de conturnarea complectd a
profilului (fig. 44), atunci avem:

218)) (g = S Pt
K—arc AOB
in care elementul de arc
AOB ar fi greu de determi-
nat;iar in acest caz fenomenul
s’ar complica si cu depre-
siunea ce se naste pe ele
mentul de arc AOB.
In realitate insa fenomenul Fi ;
este si maicomplicatdeoarece . B

scurgerea se face printr’o serie de deslipiri si reveniri (fig

.‘x'

AN 0

S

A

45) datoritd unei
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Si scazand relatia 44) dm 45), tinand seami de
46), obtinem: J
= ‘Cz1 | e da?
47 Cx=Cx + [1—2—1—1}
relatiune care ne inlesneste si calculam pe Cux, in
functie de Cz, si Cx,, fara sa se mai faca alte incer-
carl la tunel, snmphflcand astfel mult cercetirile.
In. acelas fel se arata ca:

48)

scurgeri, turbillionare ce se angajeazd pe conturul profilului si cdruia D-I
Prandtl it did numele de turbillion aderent.

2)

l‘)

7////1///

Fig. 45
D-l. Prandil insumeazi toate rezistentele la inaintare si le noteazi
cu Faeo, denumindu-le rezisfentd induitd a profilului de anvergurs infinit#
rezistenta care creste cu 7 si K.
* Dacd insd se alege forma pro:ilului si o suprafati de asa natura in
cat scurgerea si fie fard turbillioane, atunci in urma profilului va rdmane
o ddrd, care insd se va transforma intr’un turbiliion (cand nu avem desli-

pire) si de aceia D-l1 Prandf/ inlocueste un asemepea profil, cu un tur-
billion (fig. 46).

Fig. 46

Trecand acum dela un profil la un clement de aripa cu dimensiuni
laterale (fig. 47), atunci conform celor de maisus avem :




=0 —
unde i ar fi unghiul de atac—exprimat in radiant:
(1°=57,3 radianti)--pentru un profil de alungire infinita,
iar 7, pentru acelas profil, dar de alungire 2,.
Scriind apoi iaridsi o relatiune analoga pentru un
acelas profil dar de alungire 2,, atunci se poate obtine :

T l )\2 )\1

4! b
Fx:B.‘S W.T.dy — 2. W.T.dy
(o)

a b
Fz:B.V.SA I.dy — 3. V. j I.dy
L o o

Apoi intre circulatia T' si viteza }¥, avem relatia:

{
!
77) {I
{

7
38 T= | W.dy
G

Admitand insd o repartitie eliptica a pestantei, atunm avem :

. 2
=, -4
3 39) o \/ ie
unde e=bz ",  (semi—anvergura).

Apoi punand :

atunci:
40) T=T, cos ¢ :
inlocuind deci pe T in 38) si eliminand. pe /¥ din 37) si 38), obfinem :

- (T
A o gt e d ST 2 =
41) ity — Lo — EER A e ==
4 ‘) =z 8
si
/L,
+3
42) Fs=3V ’ T dy SVI,Lx
- 4
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Astfel, reprezentand pe un acelas grafic doui curbe

)
(Cz in functie de Cx), pentru un acelas profil, insi de
alungiri 2, sid, stiind ci 2, <7k, avem fig. 48. Obser-

Dar relatiunile 28) ne arati cd :

J0sa— 2 Cx SOV 0 a 8
3 AV
e — ;Cz SIEVE 2ETEIE
si prin urmare:
TURRIIC £ o
Cx =Cxeo 4 — : 2
43) = L p024 PR
cs =57 SV
‘unde am adiugat :
Fx,
C_x :._;o
44) o A
Eliminand J” gasim ca » . IR
2 L‘?.
unde R:@

Cor = G —]—Vﬁ

ceiace demonstreazd formula 31)

Dl. Befz a dat insd o demonstratie mai simpl4, considerand ci dacid ¢
ar fi unghiul format de viteza reald in vecindtatea profilului, cu viteza la
infinit si C'x, C’s, coeficientii fatd de viteza langs profil, atunci :

Cax=Cxcos ¢+ Czsine :
Cz=C’z cos ¢ 4 Cxsiny
Cum ¢ este foarte mic si egal cu arcig 7’ il putem inlocui cu 74

W V.Cz . .
=7, iarcum W=— 5 atunci obtinem

si admitand apoicos ¢ =1 sisiv g
relatiunile date, unde bine inteles Cz = Czyp i Cx = Cxg

unei viteze verticale I/ (cum am vizut la

2) In cazul existentei
cazul demonstratiei formuiei 31), avem
w

—_ w
i=igp -4 arctg. 7 fo+ Y
i oo fiind unghiul de atac, pentru I#—=0, adica nexistenta unei viteze verticale.
wx L T,

deci :
i=i 00ty a
& (&G0 B Gl
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. EXriat :
vandu-se apoi ca raportul =, adica inversul tangenter

unghiului ce’l face F cu Fz, reprezinta mult inte-
res si mai ales va-
loarea maxima a lui,
atunci cunoscandu-se —
cum am vazut mai sus —

" Czsi Cx, s'a reprezeatat
grafic si variatia acelui
raport sau mai precis va-
riatia lul Cz in functie de -

z : :
C, Geoarece o asemenea reprezentare pare a fi mai

; : 75
comoda (fig. 49). Maximum raportului C—i corespunzand

unghiului o minim sau unghiului de atac io, denumit
i sl unghin de atac optim,

@ 10) care nu este altul decat
acelas unghiu obtinut in

cazul studiului variatiei

(2

sului <2 in fanctie d
Cz/¢, Tapor Uiy, T A unctie de

0

¢, unghiul de atac si care
e - .

Fig. 40 - - corespunde lui C, Minim.

Obtinem astfel pe graficul din fig. 49 doua curbe, (1) a lul

Cz in functie de Cx si (2) a lui Cz in tunctie de

Z ' ;
T trasand astfel o a doua scara de gradati pe axa
absciselor.

In sfarsit, am aratat mai sus ci in cazul profilelor
de aripi, in locul pu.ctului de aplicatie al rezistentel
aerului I, se determina intersectia lui # cu coarda pro-

Milului dupa metoda lui Eiffel, deoarece ne da valori
e — '



mai precise. In adevir, se corsidera protilul articulat in
A si atunci introducand sistemul la tunelul aerodinamic,
rezistenta / va tinde sid roteascd protilul in jurul punc-
tului A4 si deci vom avea (fig. 50):

500 M=FXxAC

unde M este momen- m ;rf =
tul de rotatie, 4 C=: —
e o f h\\ e

este distanta intersec o
fiei lui £ cu coarda 4 @ e
A B. . /3- s ) ‘b

Pe de altd parte se > -
admit ca: ' Fig. 50

51) M= i, Cm.[.S. Ve
28

unde Cm este un coeficient fiard dimensiuni, numit
coeficient de moment. Valorile acestui coeficient de
moment sunt determinat: la tunelul aerodinamic, prin
intermediul contra echilibrului tinut in B, cu ajutorul
unei greufa’gi G si atunci:

M = 16 X1t
prin urmare:
M
) Al e =
2.5 V2
28

Or1 din relatiunile s50) si 51) deducem ca:

Cm

x
SR : =
_ » \/ Cx + Cz




si asttel pozitia punctutui C, de pe coarda 4B a pro-
filului, este determinati fatd de marginea de atac a
profilului.

.Valorlle lui Cm) det?r s @
minate la tunel, sunt in- @
scrise intr’un tabel nume-
ric, sau sunt transpuse

sub forma grafica (fig. 51), [ C Y

unde se reprezinta, tot pe N r
. : e/ Cr

graficul polarei, Cz in J :

functie de Gz, adica se Fig. 51

ia pe axa absciselor valorile lui Cwz sl atunci obtinem
a treia curba (3) pe graticul polarei. Cu aceasta graficul
polarei este complect, cici ne da tot ce trebue si cunoas-
tem despre rezistenta aerului asupra profilului. Un astfel
de grafic compus din cele trei curbe (1), (2) sl (3) cum
.se vede In fig. 51 se numeste polara profilului.

La paginele 55 si 56 se dau dous exemple de po-
lare de profil (fig. 52 si 53).

Presiuni si depresiuni

Graticul de presiuni si despresiuni al unui profil de
aripa, construit asa cum am vazut si in cazul planuiui
sau supratetel curbe, ne arata niste zone de presiuni
st depresiuni mai mari si variabile fatdi de unghiul de

1) DI. Toussaint dg relatiunea:

' 54) Cm = Cano + o,é; 1 €5
S
4

unde Cmo = LY. f filnd sigeata maxima ‘a profilului. (Teoretice§te-

Cmo = 3,14. Ll)

DI. Margoulis di relatiunna:

54 bis) Cm =172« -+ 0,25 Cz.

a fiind unghiul format de coardd cu bisectrit

ta. unghiului ktangentelor la
extrados si intrados in marginea de fugs. '
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atac. Astfel ridicandu-se prin perechi de puncte, situate
la aceiasi distanta de marginea de atac, unul pe ex- _
trados si altul pe intrados apoi insumémdu se alg‘

bric presiunilor si

£ V2 pentru a le

l

+3

% L ELE
24 Ll 1‘.
Tl ;.

face 1ndependente

2 b
de V, a si g, sau .,
luat pe axa ordona- -
telor acele wvalori

gasite, iar pe axa +4/ |
(&

abciselor distanta
pand la marginea
de atac. Se'obtine
astfel un grafic (fig. @
54) unde pentru un
unghiu de atac dat,
avem o curba, care
limiteaza o supra- _5
fata, ce reprezinta ,
incarcitura unitaré _ Fig. 54.

pe profil. Fig. 54 - :

reprezinta un ‘asttel de grahc construit ‘pentru profilul
389 ,,Gottingen*, avand urmatoarele date numerice :

"TABEL Nr. 5

/ Coqua.\ Pro{d.ul\.i B

Cur b av 7 _ a b/ c d
Unghiu de atac —-4%6 | 192 | 4%2 | 10°
Cz | 3 42,5 Wikes 102

- Cm i 8,8 | 21 27,6 39;6 :

2/ . _ 2,93 6,495 10,438 0{390
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Rezultatele de mai sus sunt in general am-cea
leasi pentru profilele obisnuite. 1)

Spectru aerodinamic

Spectrul aerodinamic al unui. profil de aripa se
stabileste in acelas fel ca si celelalte spectre vizute mai

Fig s55.
sus. Tata in fig. 55 spectru unui profil pentru =40

E

unde se remarca o scurgere regulata a suvitelor de
aer, iar in fig. 356 pentru :=20° se remarci o zona

Fig. 56

turbillionare pronuntata, prelungindu-se inapeiu cu o
valtoare a suvitelor de aer.

Din studiul spectrelor aerodinamice s’a nascut ideia
admiterei unei circulatii tn Jurul profilelor si in adevar
O explorare a vitezelor suvitelor de aer, cari trec in

¥) In cazul constructiei nervurilor de avioane, se admite in calcul o
repartitie triunghiulara, deduss din rezultatele de maj sus.



== OUR=2 |
vecindtatea profilului, ne arata ca vitezele relative ale
suvitelor de aer cresc in zona depresiunilor si descresc
in zona presiunilor, astfel in fig. 57 avem:

V==V,

Vp <V,

V., # V,

Ori aceasts diferenta
intre vitezele relative
dau nastere, prin comp-
unere, acelei circulatii Fig. 57.
menitd si dea portanta j
caracteristica profilelor. Dar masurandu-se si presiunile
de cari sunt capabile suvitele de aer, s’a gasit o lega-
turd intre viteze si presiune si atunci s’a nascut ideea
cercetarei, in zona influentatd de profil, a wvifezelor si
presiunilor. : ‘

Una din metodele experimentale, destul de practica,
este acela propusa de d-1 Lapresle (inca din 1912)Y),
care determind cu ajutorul unei sonde aerodinamice
(sonda simpld sau *sondd dubld), cdmpul aerodinamic
in jurul unei profil, spre exemplu: liniille de aceiasi presiune,

1) Principiul metodei propusi de d-l1 Lapresle, rezumat dupé , Bulletin
Technique® No. 43 al S. T. I. Aé. francez, se sprijind pe proprietitile unei
simplu tub indoit in unghiu drept, zis si tub a lui Pitot.

Un astfel de tub pus in curentul de aer in un’punct unde presiunea
statici este psi viteza ¢, ficand fata curentului, (fig. 58 No. 1), transmite—
dupd cum se stie—o presiune:

a
— 2
P4 A. 28" v
unde A este un coeficient determinat pe cale experimentald foarte aproape

de 1.
Un acelas tub intors de 180° (fig. 58 No. 2). _transmite 0 presiune :

a
P - '—ZE".\”

w fiind iar un coeficient determinat pe cale experimentald, a cérui
valoare este in mediu o,2. 2
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aceiast vitezd S\ unghiul de defectiune alsuvitelorde aer.
Toate acestea servind la studiul iuferactiune: dintre doua
aripi sau mai multe, dintre aripisi elice, precumsi celelalte
parti ale avionului sau hidravionului, la fixarea si po-
zitia lor in raport cu axul -de miscare.

5. ARIPI DE AVION SAU HIDRAVION
MONOPLANE | '

Polara T =

Mai sus am studiat profilul aripilor de avion, con-
siderandu-le de o anvergura intinit de mare si lund
numai o sectiune. Acum vom ciduta si stabilim forma
ce trebue s’o aibd o aripa de avion, asa in cat -sa
obtinem ,maximumn de portantd si minimum de rezis-
tenta la inaintare™

Dar — odata profilul cunoscut — normal era ca si

se confectioneze aripi de diferite forme: dreptunghiulare,
trapezoidale, eliptice, cu colturi rotuujite, etc... si s’au
introdusla tunelul aerodinamic, spre expiermentare. Astfel
Dl Prandtl a luat sase forme de aripi: 7, 2, 3, 4, 5, 6,
(fig. 59) si le-a construit polarele (curba 1 numai), toate
aripile avand alungirea A=s. Calculand apoi si valorile

Metoda este insi susceptibild de erori in urmitoarele cazuri:
1) Cand miscarea este permanents, cand -ar fi—cu altele cuvinte—
e insotitda de turbillioane, cum ar fi cazul
2= profilelor de aripi cu mari unghiuride atac,
— 2) Determinarea coeficientilor A si
prin tararea aparatului intr’un curent de pre-
2 1 siune si vitezd cunoscute, este foarte delicat.
L L 3) Efectul interacfiunei dintre sondi
; si suprafata de experimentare, este greu de
Fig. 58. perceput si in acest scop se mésoara valoarea
. — presiunilor locale pe suprafats, practicandu-se
niste gduri puse in contact cu un manometru sl atunci se constati ca, pla-

sénd sonda in dreptul unor astfel de gduri, variatia presiunei, datorits
interactiunei, este aproape nul,

4) In fine, o ultim4 ereare ar proveni din aprecierea distantei intre
sondd si suprafat, operatiune delicatd, care se face prin taraj.
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raportulul {C—} max., adica maximum curbel a doua

dela polard, am gasit valorile din tabloul No. 6:

Tabel No. 6.
Aripa | 2hey || s
C .
{éyz_c]] mav.] I8 22 20

Examinand acum curbele 1 din (fig. 59), precumsi
valorile numeri ce din tabloul No. 6, deducem usor ca
formele cele mai bune sunt 2, 3, sl 4. Asa dar calea

A=5
Cz l L-|Bste
-~ AR
L ///' .
o 7
7/
///
/9
60 ',’,
4
| i
40 ? :
¢
2e fi
T
1\
o ;
RN
Y ’;5&“’\21
S % g {0
Fig. 59.

experimentala si-a spus cuvantul. Calea teoretica, dupa
cum vom vedea mai jos, gaseste ca forma cea mai buna
este 2, apol ¢ si pe urma forma 3, asa in cat rezulta-
tele sunt verificate 1). :

1) De altfel si calea experimentald indica aceiasi ordine de prefermta
a celor trei ferme de aripi, ca si calea teoretica.
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Din punct de vedere al constructiei aripilor,
ordinea de preferinta, in realizarea lor, este: 4, ;
sl apo! 2. cu alte cu alte cuvinte practica prefera forma
4, care se poate mai usor realiza, apoi pe 7 si pe
urma pe 2. ‘

Forma cea mai rea ar fi 6, desi polara ei este
aproape aceiasi ca forma 5, insa pentru 2 obtine
0 suprafata S, ar trebui o anvergurd foarte mare
In adevar, daca /, ar fi baza comuna celor doui tri-
unghiuri ale aripei 6 sau ale frapezelor aripet § si /,
bazele extreme ale trapezelor aripei g, atuncicele doua
.anvergurl au valorile :

2S [ 25
i e Ty < Ty

adica:
HIL e {I ==

. - L ' ) A
‘Ori admitand A inseamna ca pentru o .aceiast
fy :

suprafata S, anvergura aripe 6 ar {i odatd si jumdtate
cat a aripei y, ceiace nu ar ti comod pentru constructia
avioanelor. Deasemenea forma 6 nu ar permite nici rea-
lizarea unor aripioare eficace.

In concluzie dar, am aratat cele mai bune si cele
mai rele forme de aripi, constructorul isi poate alege
deci, dupa caz, forma care ii convine mai mult.

Trecand acum la stabilirea precisa a polarel unei
aripi de avion, volu studia in parte fiecare coeficient:
Cx, Czsi Cm

Coeficientul Cx.

In privinta rezistentei la inaintare, am vazul mai
sus ca teoria, de comun acord Cu experienta, arata ca,
pentru un acelas profil si un acelas unghin de atac,
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rezistenta la inaintarve este cu atdt mai micd cu cit
anvergura este mai mave. )

In consecinta faptul c4 anvergura este limitata,

atrage dupd sine o marire a rezistentei la inaintare.
Sa vedem atunci din ce cauzi?

Analiza fenomenului este simpld, caci am vazut
cum la un profil se nasc niste depresiuni pe extrados,
ori limitand anvergura, adicd in loc sa avem o anver-
gurd Infinit de mare, asa cum am presupus, se intelege
usor ca aerul aflat in zona de suprapresiune (sub
intrados), va cauta si se reverse in zona depre-
siunel (pe extrados) si atunci se nasc doud #urbillioane
marginale (fig. 60), carl vor mari rezistenta la inaintare
§1 cu cat anvergura - ' ==
va fi mai mica,gsau 0 m
mai precis, cu cat

: L2
alungirea 1 = &

va fi mai mici, cu (Fig. 60.)
atat cele doua tur-
billioane vor jena mai mult, marind rezistenta aerului.
Rezumand deci, vedem ca rezistenta la inaintare
a unei aripi de avion este compusa din doua parti:
1. Una Cx o a unei aripi de anvergurd infinit de
mare si care se datoreste profilului.
2. Alta Cx, datorita celor dond turbillioane mar-
ginale si prin urmare datorita atat limitarei anvergurei,
cat si formei aripi, numita rezistenfa induita.

Asa dar vom avea:
55) Cx = Cx o + Cx;

1) Formula 31) spune c:

C2
Cx=Cuxoo+4 =2
AT

2

unde l=—§, ori pentru A= 9 deci L = 9, avem:

Cx min. = Cx 00
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unde dupa formula 31) avem : Cx; T,
1 te CR
sau mal exac o e =

unde K este un coeficient care depinde de forma in
plan a aripei, asa cum vom vedea mai jos.

De asemenea si unghiul de atac poate—prin ana-
logie ca mai sus—sa fie compus din doux parti;

1. Una iy, pe care I'ar avea o aripa de o anver-
gura infinita si, ,

2. Alta ¢; numita corectia induitd, datorita limita-
rei anvergurei si formei aripei.

Si prin urmare: - 57) =i + i,
unde conform formulei 48) avem:
O
i; =
. ~ )\
sau mai exact : ) Cz
5O PR IN=N i

TN
K' fiind deasemenea un coeficient care depinde de

forma in plan a aripei si care Je obiceiu este egal cu K.

Pentru determmarea coeficientului X (cosiderand si K = K), este

evoe si se cunoasci distributia suslentatiei dealungul anvergurei unei aripi,

Ori s’au propus trei rnodum de distributii: rectangulard dupd

dreapta R R, elipticd dupa curba E EE si teoreiwa—conform curbei luj
Betz)— B B B (fig. 61). 3

(O

4

a8

0bl% £

04
02

e L, o]

Fig. 6r1.

1) Bets 1dm1te, in stabilirea distributiei teoretice,

urméitoarea formuls
a czrcn/m‘zez . '

59) ‘T=T,.a/1 — (2X\2 A 2% 4]
59) o\l 1 (L" [r—}—m(_f}
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Ori distributia care di orezistentd induitd minim4, este acea eliptici
si in acest caz iatd — dupi Betz — cateva valori ale lui K in functie de
alun01r1

- TABEL No. 7.
A 1 Z 3 4 5 6 7 8 9 10
K I 1,011 1,022} 1,032] 1,041 1,052 1,060 1,071 1,082| 1,002

Pentru profile de curburi relative, variind intre o si 0,07 d-1 Tous-
saint di urmétoarea formuld?):

e e e
60} Cxloy, G SRS T T) ( 1 -} 0,05 C.z) -+ 0,152 (T) 2—_|—- 0,037 (7)
unde ¢ este depidrtarea maximi intre extrados si intrados, iar f sigeta
curbei medii a extradosului si intradosului fati de coardi. Raportul

(Le) se mai numeste si grosime relativd maxim4, iar (—jl:) curbura relativa
maximaé.
Coeficientul Cz .
In privinta portanfe;, pe cale experimentala se
constata usor ca, pentru o aripidde forma dreptunghiu-
lara, de dimensiuni: .S =L X/, portanta totald nu este:

(gl g b S Ao
~ 2

ci este ceva mai micd. Ori observand fenomenul scur-
gerilor suvitelor de aer, cu ajutorul spectrului aerodina-
mic, s’a gasit ci, din cauza turbillioanelor marginale, o
micd portiune din extremitatile laterale ale aripei nu
mai concurd la sustentatie si atunci se chiami ca avem
niste pierder: marginale. In adevar, in loc de Czo vom
avea un alt coeficient de portantdi Cz, mai mic decat
Czoosi o alta supratata S', mai mica decat S, asa in
rat pierderile marginale se traduc in calcul si prin o

1) Formula stabilitd aci nu tine seami de cazul deslipirilor duble ale
suvitilor de aer, cari s’ar produce, fie in cazul profilelor prea curbe, fie in
cazul unghiurilor de atatc prea mari. Necunoscandu-se inci legea dupi
care se fac deslipirile, urmeazs cd polara stabilitd in conditiunile de mai

sus, este o polard optimi.
5
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- micsorare a coeficientului de portanta si prin o micso-
rare a suprafetei. j
Atuncl vom avea:

Cz=sn@=%

N=7"E =0 e

unde ¢ este un coeficient care depinde si de alungire
si de forma sivariaza in jurul lui 0,95, 1ar ¢ un coe-

ficient care depinde mai mult de alungire si variaza in
Jurul lui 0,98.

61)

T I y q ) . .
q:'— —————— pentru forme rectangulare st distributie

Teorsticeste d. Toussaint si Carafoli au gisit ci:
4 ) W rey
n— eliptica.
e v
i

4 Bl
)] |
I 9= = 4  pentru forme eliptice si distributie eliptica
l i-larn I

a fiind raza cercului generator al profilului (median in cazul formei
eliptici)?).

Dl Toussaint mai d4 ins# formula:

o Al
63) 1\ Ch gy 2095 AGF )
A+ 1,73

unde a este unghiul ficut de coarda profilului.cu bisectrita unghiului celor
doud tangente, la extrados si intrados, in marginea de fugs.

Coeficientul Cmn

Atat teoreticeste cat si pe cale experimentala, se
demonstreaza ca valorile lui Cr, pentru o aripa de
anvergurad infinitz siuna finita, raman aproape aceleasi,
Cimn fiind deci o caracteristica a profilului. ‘

In general valorile lui Cr, pentru aripi de anver-
guri finite, sunt putin diferite de acele cu anverguri in-
finita, si aceasta se|datoreste mai mult divergentei dintre
scurgerea teoreticad, admisa in cazul aripei de anvergura

infinita, si scurgerea reala a suvitelor de aer, in cazul ari-

1) Caci teoreticeste profilul este dedus printc’o fransformar.: conformi
dintr’un cerc.
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pilor de anvergura finita. Astfel, formula analitics a
lui Cm poate fi urmatoarea:

.64) Cm=Cmy 4 0,25.Cz

unde Cn, este coeficientul de moment in cazul portantei
nule, dedus de la tunelul aerodinamic ).

De obiceiu insa valorile lui Cm sunt deduse ex-
perimental pentru fiecare caz in parte.

*
*® %

* Servindu-ne de valorile coeficientelor Cx, Cz si
Cim, stabilite precum’am vazut mai sus, putem construi
polara aripei, care in comparatie cu polara profilulyi,
se prezinta ca in figura ¢,
62, unde se reprezinti
cu linie plind polara ari-
pei si cu linie intrerupta
polara profilului.

Astfel se rezolva si pro- ZCI/C
blema rezistentei aerului 0 o 4
asupra unel aripi de G

avion. ' Fig. 62.

ARIPI MONOPLANE SPECIALE

In scopul de a obtine portante cat mai mari si rezistente la inaintare
cat mai mici, s’au imaginat si experimentat diverse aripi speciale, cari au
insd desavantajul unei grele realiziri in prastici.

Astfel pentru a mari porianta se poate proceda in trei feluri :

I. Mérind coeficientul de portanta Cs,

1) Am aritat la formula 53) ca Dl Toussaint da Cn, = 1,9-j7, Vi

fiind sigeata maximé a profilului, iar DI. Margoulis dx Cmo = 1,3, a fiind
unghiul definit deja mai sus.
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2. Mérind suprafata aripei S, si
e~ 1) & Marmd ambele deodati.

7 T~ Vom da numai un scurt rezumat :
a ~ 5
N 1. Aripi cu portantd variabila
Fig. 63 -~ . In doud moduri se poate realiza :

a) Variind curbura (fig. 63).
b) Printr’un adaos (fig. 64) ce poartd numele de aripioare.
Realizarea lor' practicd constitue un detaliu ce priveste tehnica cons-
tructiei avioanelor, totusi tin si adaug ca al doilea mod, desi este mai
putin eficace ca primul, este mai usor realizabil.

2. Aripi cu suprafata variabila A’

Trei moduri de realizare : ) B3
a) Profil dllatabll in anvergurd si profun- Fig. 64 =
= e My . ziune (fig. 63), cari deSudeal totusi
e —
7 A este irealizabil in practicd pand in
3 o g HE T e — prezent. Figura reprezintd‘numai
_~— - 1 —_ 3 - 3
dilatarea in profil.
Fig. 65 &) Profil culisant (Fig. 66),

unde la drept vorbind se modititd
putin si curbura, prin alunecarea ina-

inte a pdrtei 7 si inapoi a pjrtei 3, iar &\\
partea z rdmane fixid. Deasemenea cu- :
lisarea poate fi realizate si in sensul
anvergurei,

¢j Prin detasare (Fig. 67), unde

T T A

Fig. 66

E

profilul este compus din douid aripi
iipite; cari detasate apoi, dau nastere
la dou# aripi.

Si aici curbura este modificati
putin, odatd cu variatia suprafetei.

- e =

- -
- e e wn -

\
]

/

Fig. 67 3. Aripi cu portan{a si suprafata
3 . variabila

S’ar putea imagina diverse combinatiuni din cele de mai sus, totusi
nu vom cita decat pe acele realizabile, si anume prin culisarea marginei

ém‘
i LA
-~

Fig. 68

de fugd, sprijinindu-se pe restul profilului, deci modificand deodaté si
suprafata si curbura (Fig. 68).
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4. Aripi cu fante multiple

Sprljlnltl pe proprietatea ci, portanta va fi cat mai mare si rezis-
tenta'la inaintare cat mai mics, cand alungirile vor fi cat mai mari, sau

imagihat aripi compuse din o serie de ari-
pioare, in felul jaluzelelor (Fig. 69), unde
se vede profilul #nfdsurdtor, profil cu o
fantd sau cu trei fante. ;
Deasemenea in Fig. 7o se’vede com-
paratia spectrele unui profil infasuritor si
ale unui profil cu patru fante, pentru un un-
ghiu de atac /=25° (care depaseste mult un-
ghiul de portanta maximé) se vede zona de
deslipire mare si deci posibilitatea formirei
de turbilicane in primnl spectru si zona
redusd in spectrul profilului cu fante. Se

(__\

remarcd in special o pronuntata deflectiune asuvitelor de aer, ceiace arati

mdrirea bustentatel

Fig. 7o.

; 5. Aripi prevazute cu cilindri rotativi.

ol v ) ] LU UL
S’au imaginat aripi a cdror margine de atac este .constxtulfe dintr’un
cilindru ce se invarteste (fig. 71) si care mo-

' difica circulatia fluidului in jurul profilului si
§ g% prin urmare di posibilitatea mérirei portantei

si micsordrei rezistentei la inaintare. Dup4 for-

Fig. 71. mulele 44) avem :



in care T, reprezinta circulatia ce se naste in jurul profilului, ori gasindu-se
prosiblitatea — prin diverse artificii, asa cum ar ti cel de mai sus— sar
mari Ty si deci s’ar mari Cz, dar s’ar
mdri si Cx, totusi avantajul mdrirei
portantei, ar acoperi suficient deza-
vantajul cauzat de mérirea rezistentel
la inaintare.
Fig. 72. Unul din cele mai eficace mij-
| loace de modificare, dupd vointd, a lui
‘ Ty, ar fi realizarea unui profil de aripi cu intradosul si extradosul mobil
intr’un sens oarecare, fié pentru a modifica pe T,, fie a inlitura frecarile.

MULTIPLANE
Generalitati

Desavantajul monoplanelor este acela de a nu putea
realiza o mare suprafatid purtitoare, pentru o alungire
data (cat mai mare, cu atat mai bine), fara a nu mar
peste masurd anvengura aripei si deci a construi un
avion sau hidravion, cu- dimensiuni ttansversale prea
mari, cu totul impractic. Atunci s’a nascut idea
realizarei multiplanelor, sau mai bine zis avioanelor cu
mai multe aripi. Asttel se mentine aripilor o alungire
cat mai mare, se obtine o mare suprafata purtatoare.
sl se realizeazi si avioane cu dimensiuni transversale
micl, deci destul de manevrabile sl maniabile. -

Multiplanele pot fi realizate in dous moduri:

1. — Cu aripile dispuse in tandem, adici una dupa
cealalti.

2. — Cu aripile suprapuse. _

Primul mod de a dispune aripile a cizut odats cu
studiul spectrelor aerodinamice, deoarece am vizut cum
Inapoia unei aripi suvitele de aer sufer o deflectiune st
o turburare turbillionars, asa incat o alt aripa asezata
dupa ea, ar ataca o atmosfers turbure, incapabila de a
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da nastere unei circulatii regulate si deci unei sustentatii
sigure. Ramane deci numai al doilea mod de dispunere,
acela al aripilor suprapuse.

S’au realizat biplane (cu doua aripl egale sau
imegale), triplane si quadriplane, dar acele cari au dat
rezultate demne de studiat au fost numai biplanele,
asa In cat, in cele ce urmeazi, de ele ma voiu ocupa
in special. :

Celula biplani
Presupunand ca trebuz sia realizim un avion a
carei supratata purtitoare sa fie Sm? si alungire 2, atunci
m cazul unui monoplan, comform formulei:

=g de unde L=\/A.S

anvergura va fi L metri. In cazul unui biplan, anvergura
va fi insa L, =L—/,, unde se ia L, > L,.

Dar tdind o aripa in doui (sau mai multe parti in
cazul multlplanelor) Inseamnd cd vom avea patru
extremitati de aripa in loc -de doua ca la monoplan si
deci patru funbillioane marginale si patra pierderi margi-
- nale, celace inseamni o mdrire a rezistentei la inaintare
sl 0 micgorare a portantel.

Deasemenea, daci interplanul, adica intervalul
dintre cele doua aripi, nu este suficient de mare, atunci
—reamintindu-ne, atat zonele de presiuni si depresiuni,
cat si spectrele aerodinamice —ar insemna ‘ci suvitele
de aer dintre cele doua aripi sd se.incalece, jenand
circulatia ce s’ar naste in jurul celor doud aripi in
parte, sau chiar zona de suprapresiune a - intradosului
aripei superioare, si innece, si se reverse in zona de
depresiune a extradosului aripel inferioare, neutralizan-
du-se astfel reciproc si ne mai procurand sustentatia
la care ne-am astepta. Acest fenomen de influenta
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reciproca nefavorabilid, se numeste interactiune, iar
efectul ei, sporit de turbillioanele si pierderile margi-
nale, se manifesta prin mirirea rezistentei la inaintare
sl micsorarea portantei, asa cum am vidzut mai sus.
Pentru a micsora efectul interactiunel, se mareste
wnterplanul, se decaleazd aripile si se dau aripilor un-

ghiuri de atac diferite sau egale —dupi caz —asa cum vom
- vedea mal jos.

Interplanul
Fiind distanta dintre planuri, se deduce pe cale ex-
perimentald, din studiul spectrelor si diagramelor de pre-
siuni si depresiuni al fiecdrei aripi in parte; apoi aripile
sunt astfel dispuse in cat spectrele si nu se influenteze
reciproc sau diagramele sa nu se incalece.

Asttel daca /% este interplanul (tig. 73), atunci se
admite :

Decalajul.

Prin decalaj se intelege departarea intre verticalele

marginelor de atac ale celor doux aripi. Valoarea A
a decalajului se poate conditiona astfe] :
lx _i_ 12

66) O$A<T



Decalajul se zice ,inainte“ cand aripa supzrioara
este inainte, contrar se zice ,inapoi‘. :

Decalajul se face inainte sau inapoi, iar valoarea
lui se ia mai mare sau mai mic4, in limitele de mai
sus, dupa cum ne .indicd spectrele aerodinamice si dia-
gramele de presiuni ale celor doua aripi.

Decalajul mai este insd functie si-de necesitatea
de a da pilotului sau observatorului si chiar pasagerilor,
o vizibilitate bunia, in anumite directii, creind unghiuri
moarte cat mai mici, mai ales pentru avioanele de

rasboiu.
Intevinclinarea.

Interinclinarea aripilor este diferenta intre cele
doua unghiuri de atac:

di = 1, — 1,

Valoarea interinclinarei, care este de obiceiu pozi-
tiva, adica 7, > i,, se deduce tot din dispunerea spec-
trelor sau diagramelor, asa In cat sa nu fie_influenta
raciprocd. (In mediu di= 20) 7).

Polara celulei biplane.

Coeficientul Cx.

Rezistenta la inaintare a unei celule formata din
dou aripi este:

67) Fa = Fx, + Fx, + Fx,. + Fx,,

unde Fx, si Fx, reprezinta rezistentele la inaintare ale
aripilor superioare si inferioare, Fux,, si Fx,. repre-
sinta rezistenta la inaintare datoritd inferactiunei aripel
7 asupra lui 2 si a aripei 2 asupra lui 1. Atunci:

!Fx _ 2Cx.S,.V?
2g |

~

eyt

! a
- \ a
|Fx, = —Cx.5,.V?2
2 20 2
| 28 ’
1. La stabilirea inferplanului, decalajului si inferinclindrei se pot
utiliza si diagramele curbelor de egald vitezi, stablhte cu ajutorul sondelor
aerodinamice.

-
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25 Rl SR E
68) Fx,, + Fx,, T2 b L
28

unde s este un coeficient de auto —inductie, dedus pe
cale experimentala (tabloul No.8.), iar Fz, si Fz, por-
tantele celor doua aripi de anverguri B STl L o Ll T

: +L,
bloul valorilor lui ¢ se ia L = IT

TABEL No. 8
Pentru valorile lui o

0,4 0,6 | 0,8 I

o 0,40 | 0,60 | 0,80 | 1,00

9,3 0,27 | 933 | 9,37 | 9,39

0,4 0,24 | 0,28 | 031 | 0,32

0,5 0,23 | 0,26 | 0,27 0,27

Pentru un biplan perfect (aripi 1dentlce si identic.
dispuse, fara decalaj) avem:

69) Aol =Fx2,

Asa dar coeficientul de rezistenté la inaintare al
celulez va fi:

1) Demonstra;ia fiind lun

gé silaborios, recomand celor interesati si
consulte: ,Sur la Theorte de s

trjaces portante” par M. Roy pag. 8o.



— 75 —

’ ShhasCe, Comib g
70) Cx = Cx,. S—[—C —;S*_L;-_L_z
unde S = S,+S,, reprezinta suprafata totala.

Coeficientul Cs.
Deasemenea si in acest caz avem:
7I) FZ = :[{2’1 . F.Zl "I"" KI,Z' F.Zz I
unde Fz, si Fz, reprezinta portantele celor doui aripi
luate izolat, iar K,; si K;, coeficientul de auto-inductie,
a cdror valoari, in cazul unei scurgeri fara deslipire,
In regim permanent, sunt egale cu 7, dar experimental
se deduce ci:
:[{2'1 == 7 Si KI,2= 0)85
Asa dar: '
: NSy : S
72 R E SIS R o G S =
72) LS -+ 0,85 g
Unghiul de atac ce se ia pentru polara celulei, este
dedus din relatia: ‘
- - Sl . 52
l==1; .— SR =
73) 1” S —i- 2 S

valabila pentru aripi de acele@ profil si aceias alungire?).

1) Teoreticeste avem:

X > sz]
11:zw1+ﬁl
. |
C S S
zz_zmg—l—ni I}apoiCz———Czl.?l—l—Czl.?2
o S 0P & '
i =i +—HJ

Prin urmare deducem:
i.xCz. S =i % .C% .S iy 2-C2 .Syt (in. 2. Co.S—in1 Ay Co S,
— et oo C2 . 50)
Ori in cazul cand avem acelas profil si aceiasi alimgire, atunci:
A=A = A
io = feg1 = fope
si cum_'S = S, - S, obtinem formula 73).



Coeficientul Cm.

Coeficientul de. moment al unei celule biplane se
deduce, de obiceiu, pe cale experimentals, dar se poate
calcula si din formula: ’

Cwny Com, .

G 26,

L+l

N S G

unde: ' : , )
C=\CG+C, G=\CG+C;, CoyCutcy
iar Comn, si Cm, sunt coeficientii de moment ai aripelor,
luate izolat. ! '

Daca insa unim punctele O, si O,, unde rezisten-
tele aerului 7, si 7, tae cele doua coarde ale bipla-
nului (in planul de simetrie), atunci punctul O, unde

rezultanta /7 tae dreapta O, O,, se gaseste la distanta
@, de punctul O,, data de formula:

C2.S, (——
75) a1=010=_c_52\//12+A2

unde / este interplanul si A decélajul L3

) Demonstratia formulelor 74 Si 75) este urméitoarea:

Urmarind figura 74, facem deocamdata ipoteza ci cele doui rezis-
tente F, si F,, luate separat, ar fi paralele (de altfel unghiul lor este
df =B, — B, care este destul de mic), apoi cum avem :

4 &
= Cmn * Jﬁ
= & o
2 z y
S SLnGo
unde deasemenea presupunem cu aproximatie ci:
_-7"1+W2
si T e
i -~ L4
=

Facand substitutia :

cz\/c:+ cz

si tinand seam# ci:




6. AVIOANE SAU HIDRAVIOANE COMPLECTE
Generalititi

Dupa cele ce am spus mai sus si in special dupa
problema generali a resistentei aerului (varianta a
doua), avionul sauw hidravionul este, prin  excelenla,
corpul capabil de un maximum de portantd si de un
miinimune de rezistenfd la inaintare.

Sa vedem atunci din ce este alcatuit un asemenea
corp.

Din punct de vedere aerodinamic, un avion sau
hidravion se compune din doud categorii de organe:

— de sustentatie,
1. Organe active ] —de stabilitate si manevra,
| —de propulsiune.

Cm, . Cin,
i C, §1x2=lg.——c—2——
avem:
- Cwmny Cry
q6) Cm _ L LGy +h- G,
C L0

Facand apoi aproximatia suficientd ca:
C=Csz,C, =Cz si C, = Cz
atunci dim de o formuld mai simpld.
Deasemenea distanta O;O se deduce -din considerentul cid F; este
paralel cu F,, si atunci avem:

F,X0,0=F,X0,0

‘Luund 0,0=q, si O, 02=\/ h? - A2
adici O, O, egal eproximativ cu A; A, atunci avem :
C;:.Se - 2 A2 ‘
TR = e Gy

Ficandu-se si aici substitutia C=Cz, dim peste o formuld mai

simplé.



[‘ —de legatura si amenajamente,
, . | —de sustinere pe teren sau apa,
2. Organe paswe | 4. el

| —diverse.

Le vom studia mai intdi pe fiecare in parte, apoi
le vom studia in ansamblul. lor.

ORGANE ACTIVE

De sustentatie.

Singurele organe active de sustentatie sunt celulele
monoplane sau multiplane, asa cum am vazut mai sus.

Rare ori fuzelajul este purtator si atunci are for-
me speciale 1)

De stabilitate si manevra.

Organele active de stabilitate si manevra sunt
compuse din ampenaje de profunziune si directie,- asi-
gurand stabilitatea si manevra longitudinala si in direc-
tie, dupa cum vom vedea la studiu ,sfabilitdfei®, si din
‘aripioare, asigurand stabilitatea laterala.

Profundorul

Unul sau mai multe (douﬁ) pentru un avion sau
hidravion, esta ampenajul orizontal, destinat s pro-
duca reactiuni verticale pozitive (in sus) sau negativ
(in jos). In consecinta profilul cel mai nimerit este
ybiconvex simetric“. In cea ce priveste forma lui in
plan, se rationeaza la fel ca pentru aripa.

In general insi el se compune din doux part:,
una fixa denumita ,planul fix“ sau stabilizator sl alta

1) Cum este la avioanele de genul ,De Monge“ si ,Dyle Bacalan®.



mobild denumita ,planul mobil“ sau profundor propriu
zis (tig. 75).

Plan (th Ploin mobil
R =gt
,_.4 ! L <
Fig. 75

~Fatad de directia cureutnlui de aer, profundorul

poate si aiba un unghi de atac ¢, pozitiv sau negativ
dupd caz, iar planul fix poate face un unghiu g denu-
mit ,de bracaj“, in scopul de a produce acea reactiune
verticala, pozitivd sau negativa, de care am pomenit
mai sus.

Coeficientul unitar de rezistenti la inaintare al
profundorului variaza dupa o lege de forme:

78) Cxp = Cxy, + a.p

unde Cxo este coeficientul unitar, in cazul cand g=o,
lar @ un coeficient dedus experimental si care variaza
in jurul lul 0,0003.

Coeficientul unitar de portanta:

79) Czg = Cz, [ 140 z—i—]

unde deasemenea & este un coeficient ce se deduce
experimental st variaza in jurul lui o,7.
In sfarsit, coeficientul unitar de moment:
80) Cmp=o025Cz + ¢ g
unde ¢ este un coeficient dedus experimental si variaza
in jurul lui 0,008. :

Directia

Sau ampenajele verticale, menite sa produci reac-
tiuni la dreapta sau la stanga, in planul orizontal; are
in general aceleasi caracteristice si particularititi ca si
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profundorul, cu singura deosebire ci in pozitia normala
avem : .
ta—=0 Sl B =0
Directia se compune dintr’un-,plan fix“ numit derivd
si un ,plan mobil“ numit directie propriu zisa.
| Aripioarele ,
Menite sa asigure manevra si stabilitatea literals,
fac parte din corpul aripei (fig. 76) si in pozitia normala
: lau parte, in ansamblul

aripei, la rolul ei. Cand
| insa o reactiune laterald

[ este necesard, atunci

TN

e e

‘prin inclinarea lor se

modificd curbura semi-

aripilor, schimband late-
Fig. 76

ral punctul de aplicatie al rezistentei aerului.

Organe active de propulsiune
Vor face obiectul unui capitol separat al wbropul-
Stuner’ ¢e se va studia mai jos.

ORGANE PASIVE

Aceste organe nu sunt capabile—dupa cum am
mai spus — decat de rezistente la inaintare, ‘portanta

lor fiind nul4, insa n nici un caz nu trebue sa fie ne-
gatlva. A R K

Luate izolat, ele prezintd urmatoarele rezistente
la inaintare:

Rezistenta opusi de fuzelaj

. Rezistenta la inaintare opusa de fuselaj este da-
tor1td :

— sectiunei maxime Sf a fuselajului,

— formei lui (cerc, patrat, dreptunghiu, etc...),
-- alungirei lui si carenarei,

A
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- par—brizului si sprijinitoarei de cap pentru pilot,

— radiatoarelor de apa si ulei.

In cele ce urmeaza voitt da numai niste cifre medii,
spre a face o idee sumara despre variatia lor din punct
de vedere aerodinamic; cifrele exacte ramanand a fi
date de cursul special al , Constructiunilor de avioane®~

Astfel daca Cf reprezinta coeficientul unitar de
rezistenta la inaintare, valorile lui pentru diferite forme
de fuselaj, prevazate sau nu cu par-brize (p. b.) sicu
sprijinitoare de cap (s. ¢), sunt in mediu date pentru
o alungire egald cu ¢ in tabelul No. 9 (valorile nume-
rice deduse dupa , L’ Aviation actuelle® a d-lui Toussaint).

TABEL No. 9
Pentru valorile lui Cf {alungire = 6)
cu p.bsis.c fard p.b| cu p.b
Caae Simplu | cu s.c | fard s.c
e (carenat)| Motor | motor | motor motor
carenat jnecarenat! carenat | carenat
Cerc 0,045 0,162 0,191 0,191 | o,110
Patrat
asezat 0,050 c,168 | 0,158 0,197 o115 §
diept ;
Patrat
asezat 0,051 0,169 0,198 0,197 0,115
diagonal
Dreptun- ’ V
ghin 0,056 0,173 0,202 0,202 0,121
{
R T e 3

Pentru radiatoare se admite in mediu:
077 <))

O formuld empirica, dedusa dupa D-1 Toussaint, care ne da rezis-

tenta la inaintare a f{uselajului ca radiator Cf, 7 (coeficient unitar); este:
~ — Cand radiatorul este ajezat in capul fuzelajului :

Cf+ 0,56.Cf. {—%}} +0,44.Cr. {—%}
8y Cf,r= L
L

SRS
S/+°’6leJ

unde Sr este sectiunea dreapti opuséd de radiator.



ROk =

— In cazul cand radiatorul este in afara fuzelajului, atunci:

Sr]
SfJ

Coeficientul de rezistentd totala va h:
83) Rf,r=Cf,7XSf

82) Cf,r=Cf-10,66. {

Rezistenta opusd de trenul de aterisay

Trenul de aterisaj se compune din ,V*“-uri - profi-
late, osie (profilatd), diagonale si roti. Pentru partile
profilate se 1a coeficientii unitari de rezistenta la inain-
tare, asa cum am vazut la ,rezistenta aerulul asupra
catorva forme particulare, se imulteste cu lungimea si
largimea partilor profilate si atunci obtinem coeficientul
de rezistenta totala.

Pentru roti se ia, in cazul cand ele sunt inpanzite,
in mediu :

CR = 0,4

Asttel vom obtine penrtu intreg trenui, un coe-

ticient de rezistenta totala :

84) Rt = Ct.St+ Cr.Sg
unde C/ este coeficientul unitar al partilor profilate dir

tren (inclusiv axa), iar Sg sectiunea dreapta; Cr si Sgr
fiind acealas lucru pentru roti.

Rezistenta opusd de coca sau plutitoare.

De obiceiu coeficientul R¢ de rezisteta totala se
deduce pe cale experimentala, tinand seama ca:
85) Re = Cc.Sc

unde Cc este coeficientul unitar si S¢ sectiunea maxima
dreapta.

In mediu valorile Iui Cc pentru coca sau plutltor
variaza in jurul lui 00)’



Resistenta opusd de armdturd

Armditura este compusa in general din montanti,
cabluri si hobane.

Pentru montanti se admite in mediu Cm = 0,08,
pentru cabluri se ia in mediu Ccb = 0,7, lar pentru
hobane C/% = 0,4.

Dacia Sm va fi sectiunea dreaptd a montantilor si
Scb si Sh a cablurilor si hobanelor, atunci coeficien-
tul de rezistenta totald al armaturei si hobanajului va fi:

86) Ra = Cm. Sm -+ Ccb. Scb+ Ch. Sh

Rezistenta opusa de ampenaje
(Cogsiderate fixe si fard unghiu de atac)

De obiceiu, ampenajele sunt constituite, dupa cum
am vazut, din suprafete de profile biconvexe simetrice.
’ . € 5 L
Tar daca grosimea relativa —, Vvariaza, atunci va-
riaza si rezistenta. Dupa DI Toussaint avem urmaitoa-
rele valori pentru Cawme.

TABEL No. 10

e

7 | 333 55 85 12,5 19,7

Cam 0,672 0,186 0,127 0,096 0,078

Asa dar profilele biconvexe simetrice sunt avan-
tajoase cand grosimex relativa creste. ‘

Pentru un ampenaj total,” de suprafata Sp pentru
profundor si Sd pentru directie, coeficientul total de
rezistentda la inaintare este:

87) Ram r C{lh‘lp . Sp ‘f' Camd.
Rezistente diverse

Diversele sunt datorite :
_— turelelor si mitralierelor,
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—genefatoarelor electrice,

—fare de aterisaj sau amerisaj,

—antend, etc. etc.

Rezistenta la inaintare opusa ‘este evaluata pria
comparatie cu cele cunoscute, sau deduse direct pe
cale experimentali.

In starsit, am putea adaoga, anticipand cele ce
vom studia mai tarziu, ca elicea nu produce rezistenta
la inaintare decat atunci cand nu ‘merge motorul si
acest franaj se evaluiaza dupa formula :

88) Re=§K.D2.V2

unde D este diametrul elicei, iar

K = 0,030 pentru V = 200 lem|ora
Kai=No. 020t Y =22300723502 1%
K== ey 45 V = 4o0—500

Apol motorul nu opune rezistenta la inaintare de-
cat prin radiatoarele lui, sau in cazul multimotoarelor,
cand este carenat special si atunci resistenta lui este
minima. ’ ‘

Interactiunea organelor

Celula — fuzelaj.

In cazul unei celule monoplana, asezata deasupra
fuzelajului (parasol); cand intre aripa si fuzclaj este o
distanta mai mare sau egald cu profunziunea aripei,
s’a dedus pe cale experimentald ci valoarea interac-

tiunei este aproape nula.

In cazul unei aripi asezate sub fuzelaj (lipita de
fuzelaj) atunci s’a dedus ca efectul interactiunei se ma.
nifesta, modificand polara ansamblului, in bine ori in
+au, dupa forma tuzelajului si valoarea unghiului de atac.
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Astfel polarele unor ansamble: 7 si 2 din fig. 77
sunt diferite, precum se vede in fig. 78 (dupa D-nul
‘Tounssint), prezentand si avantaje si dezavantaje, dupa
regimul de zbor.

S’ar parea deci c#, in cazul aripilor asezate sub-
fuzelaj, cazul fuzelajului cu 4

pereti plani (No. 1) EStCa(d WQ\ 7 5 .

mai avantajos.
Celuld-armatura - @'@
Pentru celulele mono- =5 W s
‘plane, intre aripi si mati, Fig. 77
—daci sunt—se naste o usoari interactiune, marind rezis-
tenta la inaintare.

< e ! Pentru celulele biplane
1 insa, interactiunea ce se naste
2 intre celuld si mati este mai

~mare. D1 Toussaint traduce

aceastd interactiune printr’o
- marire fictivd a lungimel ma-
0 \ \ ¢, tilor, care s’ar putea deduce
dupa formula empirica:

Fig. 78
89) Ah=0,475.Cz.%
unde A/ este marirea fictiva in raport de interplanul
h. Asa dar rezistenta la inaintare se socoteste atunci
ppentru lungimea: ’ .
n.(h-t+Ah)
unde 7 este numirul matilor perpendiculari la celula.

In cazul matilor oblici, mteractlunea poate deveni
dublad celel de mai sus. :

Celula — fuzelaj—tren de
atevisay saw plutitor de amerisaj

Intre celula (aripa de jos la biplane), fuselaj si
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,Vé.urile trenului, interactiunea se judeca ca si in ca-
zurile de mai sus.

Intre rotile trenului, sau plutitoarele hidravionulu
si celula, se naste o interactiune slaba din cauza depar-
tarei lor, totusi suficient de mare uneori. Valoarea e,

care se traduce printr’o marire a rezistentel la inain-
tare, se deduce in general pe cale experimentala.

Celuld — fuzelaj — ampenaj
Complexul celula — fuzelaj — ampenaj se mai nu-
meste si planor, ori in studiul experimental al lui se
observa doua fenomene:

1. Unul este datorit ddre: (zona turbillionara) lasata
de celuld, care creste cu unghiul de-atac.

2. Altul datorit unei deflectiuni a suvitelor de aer,
produsa de celula (fig. 79), a carei valoare ¢ depinde

Fig. 70.
de forma si dimensiunile planorului (in special ale
celulel), dar care nu intrece niciodata 70

Teoreticeste valoarea lui ¢ ar ti (dupa Prandtl):
Cz el i

90) ¢

T

dar in realitate ¢ depinde si de diStanta la care se

mésoard, fatd de margine de atac, si de departarea
pana la axul de miscare ).

D-1 Toussaint di formula:
' Cz g
)T === Lfy s delE £y
o1) % (437335 =643 )
unde d este depirtarea la marginea de fugd si y la axul de miscare.
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Valoarea exactid a detlectiunei se deduce din spectrul
aerodinamic al machetei, introdusa la tunelul aerodina-
mic.

Construind experimental si comparand polarele unui
planor cu ampenaj si fara ampenaj (fig. 80), se observa
influenta ampenajului, in special asupra curbei momen-
telor.

Curba in linie 'intrerup'ta, este a planorului fara
ampenaj si curba continuid a planorului ‘cu ampenaj.

Plasor—elice C—z

Interactiunea intre
planor si elice se ma-
nifesta diferit, dupa
diversele pozitiuni ce
ocupa elicea sau eli-
~cele fatd de planor.

: Efectul elicei, lu- A
ata izolat, se mani-
festa sub trei forme:
1. Printr’o ma-
rire a vitezei suvitelor de aer, cari au traversat cercul
maturat de elice. Astfel, daca V' este viteza de tran-
slatie a planorului si Ve viteza suvitelor de aer, cari
au traversat cercul maturat de elice, atunci se demon-
streazd usor (dupa cum vom vedea mal jos) céi:

[Ve] ik
J_I+204 VzDz

92)

7 fiind tractiunea si D diametrul elicei.

Aceasta ar antrena deci o marire a portantei si
rezistentei la inaintare, - care realmente se produce, Fx
marindu-se in mediu cu 72%,, iar Fz cu 6%,.

Printr’o deflectiune a suvitelor de aer, a cire
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valoare este:

I} v E ..

93) ={I = "v—e} (T + 1)
G find inclinarea axului de tractiune fati de axul de
miscare. . i _

In consecinta bracajul profundorului va trebui sa
tie (B+v). ,

3. In starsit, printr’o torsiune elicoidala a suvitelor
de aer deflectionate (fig. 81). :

Influenta acestei torsiuni a suvitelor de aer, in drep-
tul cercului maturat de elice, se manifesta in special
asupra ampenajelor, producand reactiuni in sensul tor-

siunei si deci torsionand

i3 ‘,f}" S 7 X
x'_\?;/’ (\_h\’ . _y¥larandul lor insasi tuze-
AT Y lajul (se nasc vibratiuni).
: * AR
~__ 9 Efectele tuturor
Fig. 81 acestor cauze se neu-
Fig.

. tralizeaza facandu-se
corectiile mentionate si modificarile necesare, ce se de-
duc de obiceiu din experimentarea machetelor L8

Efeetele elicei asupra planorului le-am vizut deci
cari sunt, totusi pe cale expirmentala s’a constatat ca
o elice tractiva, asezati la partea  anterioara a fuse-
lajului, are un etect mai bun (interactiuui mici), fata de

o elice propulsiva, asezata Inapola celulei (in special

la hidravioane) si fata de mai mult elici asezate dea-
lungul anvergurei. ' :
Deasemenea doua elici agezate in tandem (hidr-

avion in special si in general multi- motoarele), au o
interactiune destul de mare, ' :

1) Teoreticeste, inclinarea

aer, fatd de planul cerculuj elicei, este :
o O
gk —Cz

e oSy
unde Cx st Cs fiind coeflmengu unitari ai elicei.

(dupa tangenti) a torsionirei suvitelor de ~

3
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POLARA UNUI AVION SAU HIDRAVION COMPLECT

Polara teoretici

Polara teoretici ar putea fi numita mai bine po'
lara semi-teoretica, caci are multi tactorl determmatl pe
cale experimentala. ‘

Constructia ei consti din evaluarea coeficientilor

Cx, Cz si Cm.
Coeficientul Cx

In cazul unui avion sau hidravion, rezistenta la
inaintare este compusa din rezistenta celulei sau rezis-
tenfa activa si rezistentele pasive, datorita diverselor
organe, luate izolat si a interactiuneiin ansamblu.

Astfel avem:

94) C i — Cotcernia 4= Cxpnsz’vér
unde pentru avioane:

Rf,» + R¢+ Ra+Ram+Rda + Ri
95) Cxpasive =1 S

1ar pentru hidravioane:

R/f,7 -+ Rc -+ Ra+Ram 4+ Rda+Ri
96) Cxpasz’ve = / - S

insemnand cu R: rezistentele la 1na1ntare datorite infer-
«achiune. -

Dupa silueta ce o are planorul, Cxpasiy. este mai
mare sau mai mic, impdirtind astfel siluetele tuturor
planoarelor in trei grupe:
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I)/Si[uez‘e grele (fig. 82), unde in mediu:
Cﬁfpasive = 0,040
2) Siluete medii (fig. 83), unde in mediu:
_ Cxpsaini—0,025
3. Siluete usoare (fig. 84) unde in mediu:
Cx pasive=0,010

Coeficientul Csz

Atat teoreticerte cat si experimental, se demon-
streazda cd avem:

. 97) E avion — Czce!ulﬁ
ore N mi\ : 2 :
G A
i i |

Fig. 82

S 74
Fig. 84 Fig. 83
in special pentru siluetele usoare.

Cand insa fuzelajul sau profundorul este purtitor,
atuneis €z, go > Cz celuld.

Coeficientil Cm

Variatia lui Cm cu Cx este aproape inexistenta, 7)
de aceia se ia:

98) Cm I ] celula-

v\ Polara experimentala

Am vazut mai sus modul cum se poate obtine
polara teoretico — experimentald a unui avion.

1) Se stie cd Cm=Cm, -}-0,25 Cz
deci Cm nu este functie de Cx deoarece Cmo = const. S
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Pe cale experimentald numai, se poate deaseme-
nea obtine polara unui avion, prin incercari asupra
unui model redlus.capqmo r

Asttel, daca
s’ar construl un mo-
del al avionulu ce
ne propunem a rea-
liza, in mediu redus
la 1/,,, prevazut cu
toate organele Csp |
existente pe .avio- Fig. 8s.
nul real, din lemn, si s’ar lustrui perfect, atunci introdus.

Polara c@mpﬁedd av. Potez 25

-

400 C;
ZE
. 4207
1004 -
%0
. 60
401

201

. v
100 Cy

O 2R O 8 0 A2 44 ‘o 48

Ly

40 20 30
Fig. 86.
la tunelul aerodinamic, ne-ar da valorile Cx, Cz si Cm. .

40 400 Cfm;



Polara planorulu: si polara celulei

Construind polara unui planor in comparatie cu a
celulel fig. 85, unde curba intrerupti reprezintd polara
celulei, iar curba continud polara planorului, atunci
observam ci rezultd urmitoarea regula:

Pentru a construi. polara unui planor din polara

Asionuf MPster 245

400 C2

p—

4401 ‘ Rezs). h:qlu!td éroyd
120+ ‘
1801
30
401

40

201

6 8 S OSSN RN W s 10 6

Fig: 87.
celulei, se ia axa ordonatelor si curba momentelor si se
misca translativ spre stanga, cu o cantitate egala cu

©F; ;% apol se modifica abscisele curbei [—CE]I spre
stanga' cu cantitatea: [Cx)
CEACx i Cz Cz

98) T —C
‘ Cxcel.itl(i'cxp[anor' Cxceluld : Cxpl(mor
Fig. 86 si 87 reprezinta polara unui avion biplan
Potez 25, care are o siluetd medie.

Aripa Pvion compled
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LEGEA DE SIMILITUDINE

Am pomenit mereu, mai sus, de incerciri asupra modelelor reduse la
scard, in tunelul aérodinamic. Aceste incercéri sunt insid capabile de erori sau
de rezultate, cari nu seamina dela un tunel la altul, astfel tunelul cu pereti
inchisi (Saint-Cyr) di rezultate mai bune, in timp ce tunelul cu vana
libera (Eiffel), d4 rezultate mai inferioare. Apoi influenta suportului mode-
lului asupra rezultatelor este uneori mare, astfel daca modelul are suportul
dedesupt (Saint-Cyr) sau deasupra, rezultatele sunt mai favorabile. La
tunelul -din Géttingen, modelele sunt suspendate cu fire de dimensiunl
foarte mici, spre a se elimina influenta suportului.

Ori pentru ca rezuitatele incercirilor pe modele, si fie aplicabie
aparatelor reale, trebue ca s fie respectata conditiunca de similitudiner

" adica cele doua numere a lui Reynolds, ale modelului la tunel §i aparatu-

lui in atmosferd, si fie egale, sau si avem egalitatea:

VA Y
OO s T

unde V7 este viteza curentului de aer la tunel iar I, viteza aparatului in
atmosferd; /, este profuziune? maximi a modelului (lungimea maxims
masurati in sensul vitezei), iar /, pentru aparatul real; v, coeficientul de
viscozitate cinematicd a fluidului la tunel si v, a aerului atmosferic.

Dar cum insi fluidul dela tunel este tot aer, se cautd a avea v, = ¥,
pentru simplificare si atunci regula devine:

100) e I = Y%

. - R
Jar dacd. se ia — ca deobicei — 4 = — /, atunci:

V,=10.V,

Cu alte cuvinte viteza curentului de aer la tunel, ar trebui si fie de
sece ori mai mare ca a aparatului in aer, ceiace este irealizabil inca.

Asa dar toats incercarile ficute, in special pentru organele de sus-
tinere, nu sunt reale. Din aceste motive teoria a ‘pétruns adanc in stiin-
tele aerodinamice, dar o teorie verificatd mereu de experients, fie lalabo-
rator, fiein realitate. Astfel incercirile machetelor la tunel dau numai vagi
indicatiuni, ramanand ca apoi valorile exacte sid fie gasite prin calcul.

Actualment doua solutiuni par a rezolva imposibilitatea aritati mai
sus si anume:

1) Realizarea sufleriilor cu aer comprmmt (in America), numite si
funel cu densitate variabild, cari comprimi aerul pani la zo de amosfere.

In aceste conditiuni v, #‘12, si dacd revenim iardsi la relatia 99), atunci admi-
tand cd: !

v, == 1,318 . 10--® la presiunea ordinara
si v, == 0,65 . 10--7 la presiunea de 20 atmosfere

cdcl viscozitatea cinematicd a unui fluid descreste repede cu presiunea,
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T I
-atunci pentru l; ety *l,, vom avea:

1

= /A L
V. 104 SRS WVae /8
6,65.1c-*  1,318.10--°
de unde:
1
V= = V,

adicd, daca viteza in realitate ar {i 70 1 /sec., atunci la tunel ar trebui si
fie 35 m/sec. ceiace se obtine cu usurinta.

2) Realizarea unui formidabil tunel, in care. si se introducd mode-
lele in marime naturald, ceiace este vorba si se facid in America.

In Franta s’a construit o suflerie mare de rooo cai-putere, avand o
" camera di ex;;ierienge de 7 m. diametru si putand realiza un curent de
-8o mfsec (300 km. ora). S’ar putea experimenta modele de avion de 1,50 m.
-anvergurd (la scara /s — 1/,,), fuselaje la scara 1/, — 1/, si elici la scara ;.

Cateva date asupra‘ planoarelor
actuale ;

Daca in afard de notatiunile obisnuite: S, L, /, mai presupunem ci:
Pp este greutate planorului, :
4, lungimea fuzelajului,
L’, anvergura unei aripioare,
2, profuziunea aripioarelor,
3, suprafata totald a profundorului; s, suprafata partei mobile,
¥, suprafata totald a directiei si §’, suprafata pirtei mobile,
d, distanta ampenajelor la centrul de greutate al avionului si
A, départare intre roatele trenului,
-atunci s’a observat ci in mediu avem relatiunile : ;

{%220, 5,426
L =
o) { N | E T BSOS 8
{ S A
e %8s 5 I =0o15

-dandu-ne suticiente idei despre proportiile unui planor.

CALCULUL GREUTATII UNUI AVION SAU HIDRAVION

Daca P este greutatea ‘to ala, Pp greutatea Planorului, Pw greu-
tatea grupului motopropulsor, P¢ greutatea combustibilului si P« greu-
tatea utils, avem :

102) P =Pp -+ Pw 4 Pc -+ Pu
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unde :

12

?v = 4—17 (celuly)

>
?f: 0,5—1I (fuzelaj)

Pa
55 —at (ampenaje)

P/
P = 001—0,05 (tren)

Pp = Po+ P/ + Paf Pt

Pw =K. W; unde K < 2, iar }¥/ este puterea in cai a motoarelor.

Pc = 0,275. W.#; n fiind numdrul maxim al orelor de sbor.

Pz = Personal--- Accesorii (Armament, Bagaj, etc...)4+-Amenajamente. -

In cazul hidravionului diferd numai greutatea P# in cazul celor cu
plutitoare si P¢+ Pf in cazul celor cu cocd.

Primele caracteristici ale avioanelor si hidravioanelor
actuale

~ Actualmente avioanele si hidravioanele sunt im-
partite in doud mari categorii: civile si militare, astfel:

—sport
—civile | —comerciale { Syl T
— transport postal

—speciale (recorduri)

——

[ —vanatoare
— militare] —recunoastere si observatie
l —bombardament

In tabelul Nr. 11 se dau'primele caracteristice

B wRaliCz

pentru avioane, adica g, 3 9 ter ]J maximum si felul

siluete. Cu alte cuvinte se da: greutatea pe metru patrat,
greutatea pe cal putere si maximum inversului finetei.

Cx
(Raportul Cz numindu-se finete).

Iar in tabelul Nr. 12 pentru hidravioane:
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= TABEL No. 11

Cateva caracteristici de avioane

|
AVIOANE - & | & |SILUETA
R
Civile Comerciale 30—80[ 3—5 7—10! :g},iile
Speciale <& Izoi < 10|9—12 .} glsgslreé
| 2
Vanitoare 50—70] 3—5 |10—I2 —usoar
| i "
AT Recunoastere i i —usoara
Mii Tl atre si observatie 40_6Oi 4—6 , 9_115 —medie
z ! —medie
Bombardament 20—50] 5—7 i 7=9 i i
TABEL No. 12
Cateva caracteristici de hidravioane
; !
P P Czal .
HIDRAVIOANE = <3 = SUCIONTTIRA,
S W G
Sport — = = ; L
i
ivi i: = = i  —medle
Civile Comerciale 30—50 3—5 L=z ; —grea
| d
Moy , — ¢y —usoari
Speciale <{go|<C10| 8 : II! Mty
=, T
Vanitoare 40—60| 3—5 9—11]‘; _?:ggfea
R i Recunoastere | i
Militare | |- si observ atie  [30—30| 3—6 | 8—10, [ g
Recunoastele ] R | ¥ i || i :glriile
- 1 indepartata SN i 7= ‘

7. PROPULSIUNEA
Generalititi

s

Am vazut cum Sustentafic unui avion sau hidra-
vion este reprezentata analiticeste prin formula simpla :

Foe ‘= S
245
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Fiind deci direct proportionals cu patratul vitezei
Inseamna ca sustentatia va creste foarte repede cand
viteza creste, asa In cat asigurand avionului sau hidra-
vionului o vitezd de translatie in aer, sustentatia va
fi asigurata, catd vreme ceilalti factori — cari intra in
formula sustentatie —sunt mai mari ca zero.

Ori factorul care asigurg avionului sau hidravio-
nului o viteza de translatie (pe timpul sborului), se

numeste propulsor, iar fenomenul poarti numele de
propulszmze

Mijloacele de propulsiune sunt urmatoarele:

k. —oscilante (pasari),

I) Aripi batante {—~ miscare C(];)ntinua (turbiné sau
' roti).

2) Insurubare — elicea,

3) Recul sau scurgeri de gaze (principiul rachetei).

Natural era ca prima idee de propulsiune si se
fi nascut din imitatia pasarilor, construindu-se aripi cat
mal apropiate de acelea ale pasarilor, dar fira sanse
de isbanda. !) S’au mai incercat probabil si roti pre-
vazute cu aripi (cum sunt la unele vapoare), cari insi
larasi n’au fost capabile de vreun succes.

Cel mai eficace mijloc de propulsiune, pana azi,
este insa acela bazat pe principiul insurubérei, realizat
cu ajutorul elice:.

Un alt mijloc, care nu are nimic comun cu aerul,
deci cu ,Aerodinamica®, pare a fi bazat pe scurgerea
unui tluid, realizat pana in prezent la rachete.

ELICEA

Elicea emprici
Intrebuintarea elicei la morile de vant se face din

;

1) Fard a merge cu gandul la legenda lui licar, noi Roman' am

putea si mentiondm legenda mesterului Manole, cari se pare ci ar fi
fost victima unei incercari de a sbura cu aripi fdcute din sindril4.
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cele mai vechi timpuri, unde se transforma miscarea
de translatie a unui curent de- aer, intr’o miscare de
rotatie, Odata acest fenomen mecanic realizat, natural
era si se incerce si reversibilitatea lui, adica sia se
producd un curent de aer, din transformarea unei mis-
cari de rotatie. Apoi reversibilitatea aceasta fiind rea-
lizata, s'a incercat o a doua variantad a ei, adici s’a
incercat a se transforma o miscare de rotatie in una
de ’trans]agie; prin insurubare, considerand aerul ne-
miscat, intocmai cum piulita este pentru un surub, sau
lemnul pentru un holt — surub, care se implanta cand il
- Invartim. ,

Primele elici erau construite din doui sau mai multe
pale plane, asezate inclinat dealungul spitelor unei roti
(diametral opuse), asa incat miscandu-se circular (fig. 88)

sa prezinte directiei de miscare un
unghiu de atac ¢ si atunci doud com-
__pozante ale rezistenti aerului se nasc
£ 7 (ca si la planul inclinat), una Fx,
care tinde si franeze rotatia si alta

Fz, care da palelor o miscare de

' Fig" e tra.nslatie, in .sensul axului lor de ro-

' tatie (o tractiune).

Dar s’a observat mai in urma ca aceasta elice nu
dadea rezultate prea faimoase, deoarece pala nu ‘era
decat un plan, avand pe intreaga lungime 2 ei un acelas
unghiu de atac, pe cand viteza de rotatie varia dea-
lungul palei, fiind 27, unde @ este viteza unghiulara de
rotatie a elicei, iar » raza unui punct de pe pald. Asa
dar pentru un element de pala de lungime d# si de
latime /, compozanta d Fz pe acest element ar fi:

a

103) d Fz= T Cz. (X dy). @ »)2

unde elementul de pala presupus, ar avea o suprafata
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dS=1[Xdr". Insa in cazul unei elici propulswe (cari
are sl o miscare de translatie de viteza 1), unghiul de
atac ¢ este dat de compozanta vitezei de rotatie
Q 7 s1 vitezel de translatie 7 (fig. 89)2) cu planul, adica
‘notand cu ¢ inclinarea si cum:

R
I04) tgo= Qr
atunci: '
105) i={—¢
Or1 ¢ este constant, insa o este variabil dealungul
palei, fiind invers proportional cu raza elementului res-
pectiv de pala (V find {V j— —— — — u
presupus constant) . si
deci va varia si z, ceiace
va atrage dupd sine si
variatia lui Cz.- Cum Q
citre centrul de rotatie : Fig. 89
al palel, » este mic, ¢ va fi mare si deci va fi mic;
lar catre extremitatea palei, ¢ va fi mic ‘(» fiind
mare), deci ¢ va fi mare. Cu alte cuvinte 7 este o0°

la centru si creste atingand maximum la extremita-
tea palel.

1) Integrand pentru o pala gisim:

P Y Gl W 8
' 5=5 o €l 207, daca = cons

Fz—- Ci K 92 daca I=K.r

2) In acest caz formula 103) devine:

dFz =2”—g. Cs. (IXdr). U?

unde : .
U2 = V2492 4

si prin urmare integrarea ficutd in nota 1), nu mai este posibili deca
décd exprimdm pe V7 in functie de 7, ceiace vom face mai jos.



SOV

In_aceste conditiuni si Cz va i minim catre centru
si va creste dealungul palel, catre extremitate. Asa
dar acest fapt nu este imbucurator deoarece pro-
fitul, dela o astfel de elice, nu este dintre cele mai
mari. .

Cautand cu orice pret ca ¢ si fie constant, cand ¢
variaza, ar trebui sa facem sa varieze si ¢ (odati cu o),
asa fel ca diterenta lor sa fie constanta. Aceasta ar
insemna ca pala elicei sa nu mai fie constituiti dintr’un
plan inclinat de un unghiu ¢, fatd de planul cercului
descris de pald, ci ar trebui ca pala si fie tosrionata
de asanatura, in cat ¢ sa fie mare (9o chiar) la centru
si sa se micsoreze catre extremitate (fig. 9o).

. “Astfel s’a niscut
: q * ideia construirei elicoidu- -
%[ﬂi geometric. .
v : Ay =
’ : . J' Elicoidul geometric -
‘Fig. go

Daca pe un drept-
unghiu de hartie. de dimensiuni L si #, (dreptunghiu
. ABCD din fig. o1) ducem cu creionul o diagonala
CHB si daca in- o' A . B
doim hartia in F

formade ¢ilindry, .{

cu bazele circu- J2 ;
Jarcis de /e 12 {
: r

7'=51—47~t,atuncidia- S - \C V ; E=e L B
gonala trasata se AT
transforma intr’o curba stramba, numita elice.

Daca acum tdem cu o forfeca cilindrul in dous,
dupd curba numiti elice, operatiune care s’ar putea
face mai usor taind dreptunghiu  ABCD dupa diago-
nala C5, apoi oprim numai triunghiul  dreptunghic
CBD si infasurandul cilindric, vom obtine acelas
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lucru;” miscand apoi un creion, sau o dreapti re
zemata fund pe axa O O (materializata intr'un fel
‘oarecare), pe marginea - taiata, insa asa fel in cat
~creionul sa faca cu axa cilindrului OO un unghiu
de 9o0° cu alte cuvinte sa ramae mereu perpendicular
pe axad, atunci in miscarea lui va descrie 0 suprafata
stramba (fig. 92) numitd elicoid }). Daca din acest
elicoid tiem o fasie abed, atunci obtinem tocmai pala .
de elice, cu inclinarea ¢ variabila.

Observam insa'ca: | =

H H 0

2117 L

106) tg ¢ =

//

unde / se mai numeste si pasul elicei,
adica departarea intre doua puncte (=3
consecutive, unde elicea (curba geome:-

0

tricd) atinge aceiasi generatice a cilin-
drului. Ori se vede lesne ca ¢ variaza Fig. 92 *
invers proportional - cu » ca sl v, totusi

realizarea unghiu de atac constant inca nu s’a obtinut,

deoarece ar . trebur si avem:

! tg¢= 277
z=¢—-<p=const; 1ar\i v
. ltg‘p=9 P

1) Cand dreapta care descrie elicoidul rimane perpendiculard pe axa
cilindrului, atunci suprafata descrisé se numeste elicoid drept. In cazul insa
cand face un unOhlv diferit de 90° atunci se ‘chiami elicoid oblic.

Ecuatiunile analitice ale elicei, in functie de raza cilindrului si de

un unghiu la centru 8, misurat pe baza c111ndrulu1, sunt:
x=vcos®; g=rsin® si z2=0.%

« fiind un coeficient constant, cand pasul elicei este constant, céci:

y H
K =36
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Aplicand insa tangenta diferentei, adic4 luiz, atuncr
ar trebui ca sa avem:

H V
) tge Rl B conéz‘am‘
I0 g1= - : =
7 > 2 V H ‘
2 r L [ Yy

De unde presupunand pe i constant si scotand pe
H i functie de », avem: :

‘108) Eledendy o

. V ol

e tg z
conditie foarte complicata, mal ales pentru reallzarea

practica a elicilor propulsive. )

Studiind insa variatiunea lui & in functie de v
atunci curba se prezmta ca in flg 93; cand » variaza
’ - dela 0 la + o;
unde se vede ca
E are o disconti-
‘ Y nuitate pentru:’

2

\

[
V= ——

¥

~
S
4'4.
(o)
N
|
=

apoi dincolo de

axa af, are un

~ minim in punc

“Fig. g3. < tul de abscisi:
i V 1-4sin;

: SR cos 7

dupa care curba se confunda aproape cu dreapta Oy
(pentru 7, <<r<< 3 metri). -

Facandu-se diferite ipoteze pentru calculul lui 7,
s’a gasit ca aproape intodeauna (pentru elicile actuale)

w»
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avem:
7, 20,4 -metri.-l).

Aceasta ultimd remarca, datorita faptului cu pentru
7 cuprins intre o,4 m. si 3m, curba se confundi cu
dreapta Oy, ne face sa inlocuim ecuatia curbei A, in
acest interyal, prin ecuatia dreptei Or, cari ar fi:~

Iog) H=2m. r=m. D

unde mz 1a denumirea de wodul al elicei, D fiind dia-
metrul ei. . I e

“Atunci putem zice cd: i va fi constant citd vreme
m va fi constant si astfel s’a gisit solutia si acestei
dificultati realizand unghinl de atac constant
dealungul palei, a carei lungime pentru elicele actuale
este cuprinsi Intre 0,4 m, si 3 m. (elicele actuale de-
pasind rare ori 7 m. in diametru). ' :

Elicea propriu zisi
Daca o prima imbunitatire a elicilor s’a realizat,
construindu-se dupa un elicoid geometric, asa cum am
vazut mai sus, apoi lucrurile nu s’au oprit inca aici ci,
s'a cidutat a se mari valorile Iui Czsi mai mult, adop-
tandu-se in locul profilului plan al-elicei, un profil ana-

1) In adevdr, maximum Iui }J” pentru avioanele actuale este 70 mfsec

2L
=0 iar: @ — = === mirul de ture
(256 kmj/ord) dar : = 30 N, unde N este nun t pe
minut al elicei, in mediu cam z800-pentru motoarele actuale. In sfarsit ¢
este foarte mic, ne depisind aproape niciodatd 70% deci:

V  1-sin; . 70 g Lo 0 =221 0}.44 777

- _™ 1800 E
30

s YoSaia cosz
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log profilelor de aripi (fig. 94) si asttel pentru un ele-
ment de protil de elice, de lungime dr si de latime /,
se obtine compozantele elementare :

™5 Fx—zi,. Cx. dS. U?
110)

.Cz. dS. U2

Fig. 94
In realitatate insi avem (fig. 93) :

d'Q = d Fx\ cos'o - d Ex sin o reactiunea opusi de ele-
5 ] il i L * | mentul elicei in rotatie

s
' o _ [ elementul de tractiune,
dT=dFz coseo —dFxsing ! de care este capabil
R acest element de eilce.
Alegandu-se profilul
elicei astfel in cat sa
avem un Cz cat mai mare
si un-Cx cat mai mic,
Inseamna ca vom avea
dela o asttel de elice ma-
ximum de protit.
Deasemenea forma
palelor a fost stabilita asa
fel, in cat pierderile marginale sa fie cat mai midi,
imitandu-se formele aripilor, deci forme rotunjite

Fig. o5
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(fig. 96). Dar aici a mai intervenit—ca si la stabilirea
profilului, de altfel —si necesitatea nnei rezistente me-
canice bune, deoarece dupi cum vom vedea mai
jos, reactiunea elicel, fracfiunea s\ forta centrifugald ar
rupe-o sau ar deforma-o, scotandu-o repede din uz.

In sfarsit, numarul palelor unei elice a fost astfel
stabilit, in raportde viteza de rotatie, in cat palele sa
nu se influenteze reciproc, cu alte cuvinte pala 4 a
unei elice (fig. 96), sa lase in urmid o zona turbillio-
nare suficient de mica, asa incat aerul sa-si reia echilibrul
lai static normal, cand vine paia B. Dar zona tur

Pets
Fig. g6

billionara depinde de unghiul de atac si de viteza
palei, nu o putem micsora decat micsorand vi-
teza si prinurmare, pentru viteze de rotatic mici (pana
la 1000 ture pe minut), se pot admite elici cu patru
pale, cand insi viteza de rotatie este mai mare, atunci
zona turbillionara e mare si deci nu se poate admite
decat elici cu doua pale.

Numarul de pale poate fi ori patru, .ori doud, si
nu s’a admis trei sau alt numdr nesot, deoarece palele
nu ar mai fi diametral opuse si deci nu s’ar mai face
echilibrul fo;tel‘ér centrifugale, slabindu-le astfel foarte
mult rezistenta mecanic. :

S’au imaginat elici cu pasul variabil, palele putan-
du-se roti in jurul axului lor longitudinal, asa incat si
se acordeze, in fiecare moment, pasul cu viteza de ro-
tatie a palei, dar aceastd solutiune a ramas mal mult
in domeniul teoriei decat in acel al practicel.
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Asa dar natural este ca viitorul' si mai aduci si
alte imbunatatiri, atata vreme cat acest mijloc de propul-
siune va rdmane inca cel mai bun. ' :

CARACTERISTICILE AERODINAMICE ALE
ELICILOR ANl

Prin caracteristici aerodinamice ale unei elici, se
inteleg determinarea formulelor de bazi, cari servesc '
la calculul adaptarei unei elici oarecare, pertru un
avion dat. "] : ‘

In adevar, caracteristicile ce trebuesc: cunoscute
sunt : A

1. Viteza de translatie de care este capabild o
elice, V, cici voind si realizam un avion sau hidravion:
care si aiba aceasta viteza, atunci vom sti ce elice i
itrebae. M , :

2. Tractiunea T de care este capabila o elice, asa
incat la studiul echilibrului unui avion sau  hidravion,
cand vom avea nevoe de 0 asemenea tractiune, vom sti
ce elice i trebue. 13 _ '

3. Puterea propulsiva I, pe care trebue s’o con-
sume o elice, pentru a da o viteza ¥ si o tractiune 7,

spre a-i procura motorul capabil sa-1 furnizeze aceasta
putere. ' i

Determinarea experimentald a caracteristicilor

Montandu-se elici de forme, inclinari st diametre

diferite, pe axul unui motor fix (fig. 97) si variind tu-
Efce
*

rajul V (in ture pe minut) al mo-
N’f | torului, (vom putea masura viteza
- D¥am- . i V' a curentului de aer produs

de elice (cu ajutorul unui vitezome-
tru), tractiunea 7, (cu ajutorul unui
dinamometru, intercalat intre elice s1 ‘motor), si puterea
W, pe care o dezvolta motorul in fiecare moment. Se

Fig. 97
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gasesc atunci niste formule (datorite de fapt colone-
lului Renard) de forma urmatoare:
11r1) V=1 N.D
112) T = Nz D* :
e WA ek Nkl OF ‘
unde 1, «, X sunt niste parametri specifici unei elicl si
a caror valoare numerica este determinata pe cale ex-
perimentala, iar variatia lor grafica este ca in figura 98.
Dacid voim si determinam acum si randamentul
‘elicei, care este egal cu raportul dintre puterea utila
IV a ellcel si puterea fotala VW adica:
et bin gk
I14) m = —Fr_

Inlocuind insa aceste
valori, cu echivalentele:
lor, din formulele de;
mal sus, gasim ca:

1 RO
LS = =
- ( w

sireprezentandu-i pe gra-
ficul din fig. g9 obti-
nem curba intrerupta Ori aceasta curbd are un. maxim in
punctul M, ce reprezinta maximum randamentului unei
ellc1 corespunzator Tut g, /respectlv lui % St X, sl prin
urmare ideal ar fi ca adaptarea elicei, $a se facd pentru
aceste valori, asigurand deci un randament maxim.

Curbele «_ six sunt aceleasi pentru elici ce sunt geo-
metriceste asemenea si au aceleas modul. Daca insd
médulul difera, atunci si curbele «si x difera, prin urmare
va diferi si curbele de randament asa dar unel va-
lori date a modului #, ii corespunde o serie de curbe
%, %, W, Sl atunci se zice ca avem o0 Jamilie de elict
pentru un modul dat. j

Fig. o8
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Laboratoarele aerodinamice au stabilit si stabilesc
curbele «, 9, x, pentrd un mare numdr de familii de elici
(diferite valori a lui m, incepand dela 0,3 pana
la 7,5 in mediu), .car! insa nu difera intre ele numai
prin valorile modului, ci st prin forma si numarul pa-
lelor. Insd s’a observat ca pentru elici asemenea geo-
metriceste, dar de-diferite module, randamentul maxim
maximorum pare a corespunde lui m=1,2; iar tra-

Fig. 90. -

sand curbele de randament pentru diferite valori a lu
m (fig. 99), si ducand apoi infdsurdtoarea acestei curbe
(curba punctata de pe grafic) atunci obtinem curba
de randamente optime?).

Aceasts curba este absolut necesard in adaptarea
celei mai bune elici, pe un avion sau hidravion dat.

Cu elicile construite pana azi, s’au putut obtine
randamente, cari variaza intre 0,75 si 0,8o. Un maxi-
mum maximorum al randamentului unei elici de modul

m=1,2 pare a fi o0,85. In Italia facandu-se incercarl s'a
ajuns chiar pana la o,9;.

1) Aceastd curbid poate fi determinati cu oarecare aproxxmatle de

formula : }
. 4
To=0,545 %/ 1007



LA Gyt - )

DETERMINAREA TEORETICA A CARACTERISTICELOR

Am vazut mai sus.ci:

unde: 3
e :%N; r:% sio=w—z
iar ' tg 9= :I—D = %, ap01 i = constant.
.prin urmare:
116) V——%. tg ». N.D
Apoi am mai' vizut ca
d Q = dFx. cos @--d Fa. sin o =d Fu. S—IBSE%?;—B)
| cos (p+§)

d T =dFz cos o—dFx.sin 9=d Fa.— g

Inlocuind pe d Fx si d Fz _cu valorile din 110), lar pe dS=1Ll dr
unde admitem cd » =X./, X fiind alungirea palei, adici :

s o
atunci obtinem: ¢
a 2
: dQ‘W[Cx—I—Cthcp]O 3. dr
117
" | aT=o5— [—Cr g9+ Cs). 2% r% dr

28 A coscp

Integrand pentru o elice cu doud pale, déla o la 7, obginem:

pussiad Nk, s
QA_—TS.g X .cos ¢ JCx+-Ce.tg o] Q2.7
118) l

_8 St NS o el Cx—tgcp—I—Cz] Q2 y4

il =

ot " s B,

Dar puterea totals absorbitd de elice in timpul rotatiel este:

3 = ]
119) WzQ.E&.r:‘W[Cx—I—(?z.l‘:gcp] Q345

Inlocuind acum pe @ si 7, gisim:

gaATy [— Cx.tg - Ce]N2. DA

! & T 4.900.16.£. A COSP

120) 4 b '~c3
W e {Cx-L Cztg ] N2.D°
[ A 27000 32.4.AC0S®
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Deci cei trei parametri vor fi:

\ i
i =56 89 ‘
= Aol —Cx.tgeo--Cs
) § 2 4.900.16.3‘.l.cos¢[ S
= £ U [Cx1+Cz.tge
ASF 4.27000.32.8.A.COS @ '

Iar. randamentul : . . .
a.7  [—Cx.tgetCz].tgo

122} »7):) ya i Cx+Cz tgo
Insi facand substitutia: tgf= Cz » gésim: |
tgo

=) 1= g le + )

Aceastd formula, gisitd aci pe alti cale, apartine lui Drziwicki, si se
vede perfect cum randamentul este maxim pentru § minim, Astfel dacid pe
polara profilului elicei, ludm in dreptul lui Bo minim, unghiul de atac
respectiv, acela va fi tocmai unghiul de atac optim o si atunci:

( tg (v — %)
P POy = —t_g (0 — 70 4 Bo)

unde stim ca:

-
®=arctg. —_—

Observatiune. Teoria de mai sus este exacti peniru o pald de elice
avand o miscare de translatie, iar nu de rotatie, ceiace nu se realizeazé
cu rigurozitate la o elice. .

Prandtl, Bairstaw, Ratean, Froude, etc... au dezvoltat diferite teorii
asupra elici propulsive, bazandu-se fie pe teoria turbillioanelor, fie pe mis-
cérile comunicate aerului, din cauza rotafiei elici. Insa nici una nu a ajuns
sd determine cu toatd rigoarea carasteristicile elici si de aceia am dat aci
numai teoria de mai sus, deoarece rezolvd problema elici ideale.

Sprijinindu-m4 insi pe teorema lui Kufa-Joucowski, aplicatd unu ]
element de pals, observ cs : : '

dFx=8 W.4T
125) \ 4Fs=2.V.dT

unde I este proectia vitezelor de circulatie, pe o axi perpendiculars cor-
zei profilului si ¥ proectia pe o ax4 paralela, iar T ‘circulatia In juruy)
palei.

Atunci :

¥2i) {dT:B.[Vcoscp—Wsincp].dI‘
&t dQ=2[W cos ¢+ Vsin gl dr- .
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Dar tinand seamdi de 125), se deduce ci:

_dFx_w
=g r:=V

urmeazi ci:

dT—=p, 58+d o o
2 in (49
PRRTR- i ©
dQ=2. — g - Vdl
Apoi cum:
: dW =Q.r.dQ
randamentul va fi: :
et L TEE®

29) T=TGW Tig Gt
stiind ci: V= Q. » tg o, adicd aéeia§ expresiune gdsitd ca si la prima
teorie. = ‘

Spectrul aerodinamic al unei elici

Daca privim, fotografiem sau cinematografiem
un spectru aerodinamic al unei elici, atunci se observa
cum suvitele de aer a, 1% la,
converg catre cercul \ | E=
descris de elice (fig. 100), '
apoi la periferia cercu-
lui elicei se naste un inel
turbillionar, care in re-
alitate nu este decat
turbillonul marginal al
palelor; niscut—ca si la
aripa — de extremita-
tea lor. ) ' Fig. 100. ~
' Apoi suvitele de aer sunt gatuite, torsionate in
sensul unei elicoid cu pasul crescand, jar valoarea un-

ghiului de torsiune este teoreticeste §, ltg b= E daca

viscozitatea ar fi neglijabila. De obiceiu insi, imediat
inapoia cercului elicei, unghiul este putin mai
mic ca B. '
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Deasemenea se va observa ci, dacd I/ ar fi viteza
normala a curentului de aer, atunci imediat in apropi-
erea cercului elicei (intre a, b, si a, &,) viteza suvitelor
de aer devine /;, mai mare ca V.

Deasemenea imediat inapoia cercului elicel (intre
a, b, si a, b,) viteza suvitelor de aer devine F;, mati

mare la randul ei, ca V.. Froude, arata ca?t):
VI =V (1 +a)
I

30) V=V (1 4+ a)

unde a este o fractiune pozitivd, ce depinde de elice,
dar care este mai mare ca o,15.
In aceste conditiuni se scrie cid randamentul este:

el T
TR KT Tk A st

i) In adevir daci: -
_ Vi=V(+a)si V.=V (1} a b)
atunci in unitate de timp, massa de aer influentats, de elice este:
m=2.8.V (1-4-a)

fiind suprafata cercului elici. -

Atunci cantitatea de miscare a acestei masse, in susul elicei va fi:
m V=25.S.V2 (1 qa)
Dupid traversarea cercului elicei, aceastd cantitate de miscare devine
m V{4-+ab)=2S.V2(114a) (1+ ad)
Ori dupé teorema ‘cantitatilor de miscare:

T=m.Vi+ab)— m.V
=38. 8. V2. ab (14 a)
Tar lucrul total al elicei este:

X
2

T.V.i4a)=

m V(1 + ab)*—V?) v
de unde se obtine, inlocuind cu valorile de mai sus :
=

Aceastd teorie a lui Froude neglijeazi insi frecirile si formatiunile
de turbillioane. - ]
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Aceastd teorie conduce la calculul suflului elicei
si al deﬂ'ec,z‘iunei suvitelor de aer, asa cum am vazut
la un alt capitol mai sus. ‘

- Deformatia elicilor

Modificarea pasului sau unghiului de atac al unei
elici, ar atrage dupa sine micsorarea considerabili a
randamentului, de aceia trebue cu strictete’ suprave-
ghiat} aceste modificari, orl cari ar fi cauza si inlocuita
imediat elicea care a suferit asemenea deformatiuni.

Cauzele care produc deformatiunile elici sunt pu-
tine, dar serioase si anume: _

I. Stocajul in conditiuni rele, mai ales pentru elici
de lemn cari, sub influenta variatiunilor de temperatura
st umiditate, se deformeaza cu siguranti. O asemenea
deformatie la o elici este de obiceiu disimetrica,

2. Forfa centrifugd, carc se naste dealungul palei
In timpul rotatiei, si care este uneori considerabila, asa
in cat tinde si smulgid pala, sau sia o torsioneze 3

1) In adevir, daci ludm un element de pald abcd (fig. 101), si
dacd deoparte si dealta a axului longitudinal al palei XX* luim doud fasii
elementare 7 si z, simetrice, atunci in timpul rotatic se va naste in
aceste fasii, cite o fortd centrifugald elementard f; si /, egale st ovientate
in sensul fasielor. Descom- %»“A %1

7

punand aceste forte paralel
la axa si perpendicular la
coarda profilului, atunci
vom svea fortele f; si /%
dirijate in acelag sens si
cari la olaltd insumate, dau
nastere fortei centrifugale
Fr a palei, adici:
Fe=2f: 3 Fig. 101

Apoi alte compozante f’; si f”, dirijate in sens contrar, au drept
efect torsionarea elementului de pals, asa cum se vede pe figurd.
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3. Forta de tractune ﬂemoneaza palele (tig. 102),
caci tractiunea 7, nascuta de elice, este repartizata

pe ambele pale (cate; pe fiecare o pald). Atunci prin

™ flexioanare, palele deformandu-se, isi mic-
%’]\ \ soreaza pasul si unghiul de atac.
i i [n scopul de a se evita riscul ruperei pa-
/ lelor, sub efortul de tractiune al fortei cen-
4T : - ,
3 trifugala si riscul de a se deforma palele
Fig. 102. prin flexiune, sub efortul de tractiune propriu

zisa, s’au imaginat elici numite compensate, ale caror pale
sunt oblice, avand directia rezultantei fortelor centri-
fugala si de tractiune (fig. 103). Dar nu s’au putut re-
aliza incd in practica asemenea elici, F TE’

capabile de un 7 prea mare, cici impre- !
und cu Fe, care la randul lui ar fifoarte %7

mare, ar da o rezultantia /' = \/E T24-Fc2
4

foarte mare, la care pala nu ar rezista si :
ar fi smulsad din moyeu (butuc). La elicile Fig. 103.
drepte, palele sunt in prelungire, deci nu sunt incastrate

in moyeu, cum ar fi cazul la cele compensate si prin
urmare sunt mult mai rezistente.

Verificarea elicilor ‘

Elicile noi sunt —bine inteles — receptionate dupa
un’,caet de sarcini“, special intocmit; insi pentru elicile
stocate un timp oarecare, sau chiar pentru elicile in
curs de utilizare, trebuesc aranjate verificari periodice,
in scopul de a le supraveghea deformatiunile s1 a le
scoate din serviciu, inainte ca ele si produca accidente.

Verificarea elicilor se face din urmatoarele puncte
de vedere:

1. Al simetriei, cici o elice care nu este in mod
absolut simetrica, produce ,trepidatiuni“ cu certitudine,
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ceace ar atrage deteriorarea avionului si motorului si
periclitarea sborului.

Simetria in forma si dimensiuni a unei elici, se veri-

fica cu ajutorul unor gabarite speciale, elicea fiind ase-
zatd pe un ,banc de verificare”.

Simetria in greutate, se verifici fdacandu-se ,echi-
librajul“ elicei la un aparat special, unde nu trebue si se
constate nici o diferenta de greutate intre cele doua pale.

2. Al greutdfei, elicea avand totdeauna o greutate
mai micd sau egala cu una data. '

3. Al rezistenter, elicea find iIncercata la ,punct
fix“, la un turaj mai mare decat turajul maxim, la care

ar fi chemati si lucreze, adica la {Nmax.—{—%]\/'max.}

Nmax. find turajul maxim la care ar lucra elicea in
mod obisnuit.

4. Al tractiunei, veriticandu-se la ,punct fix“ cu aju-
torul unui ,dinamometru“, unde trebue si se constate
0 tractiune egala cu %——I% din greutatea totala a avio-
nului sau hidravionului. Dar de obiceiu tractiunea se
verifica insbor, veriticandu-se fie , viteza desbor orizontal ,
fie ,timpul de urcare“ la o altitudine data, fie ambele.

In privinta elicilor montate deja pe avioane sau
hidravioane, verificarea lor se poate tace si astfel:

1. Simetria, prin trepidatiunile ce le produce si cari
difera mult de acelea ale motorului.

2. Tractiunea, se verifici, in prima aproximatie,
prin ,turajul care trebue si-l dea elicea. Astfel daca
la punct fix ,turajul maxim¢ dat de elice, este mai mare
(sau mai mic uneori) decat turajul maxim al unei elici
verificate, atunci cu siguranta ca tractiunea va fi mai
mica si in aceste cazuri numai, se va demonta elicea
pentru verificarea detaliata, sau i se va verifica trac-
fiunea ca mal sus.




II.

EVOLUTIUNILE AVIONULUI
SI HIDRAVIONULUI

1. PROBLEMA GENERALA A EVOLUTIUNILOR
SI CLASIFICAREA LOR :

Enuntul problemei. -

Problema sborului dinamic se enunta astfel :

» Cunoscand::-se fortele aplicate unui avion sau hidra-
vion pe timpul sborvului (in mdrime, directie, sens Si
punct de aplicatie), s@ se determine conditiunile de echi-
libru, pentru o traectorie dati*.

Aceasta problemsa, desi are un enunt recent totusi,
a fost deja solutionata odata cu sborul primelor avioane,
insa numal pe cale practici.

wMecanica Rationald“ studiaza miscarea unui corp
oarecare, despartind-o in doud misciri deosebite: mis-
carea centrului de greutate si miscarea in jurul centrului
de greutate; dar in cazul unui avion lucrurile nu se
petrec la fel, deoarece nu se studiaza decat miscarea
centrului de greutute, pe cand in jurul centrului de
greutate, avionul nu trebue sid aibd nici o miscare. Din
contra, se cere ca pozitia lul sa rdmand riguros con-
stanta, pentru un regim de sbor dat, fata de traectoria
centrului de greutate, altfel sborul avionului nu va fi

posibil.
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. Asa pusd problema, s’ar pirea cd ar fi o imposi-
bilitate, caci diferitele forte aplicate unui avion in
miscare, nu trec toate prin centrul de greutate al lui
si prin urmare ele vor da nastere la diferite cupluri de
rotatie. Dar daca se tine seama ca avionul este per-
fect centrat, cu alte cuvinte suma tuturor cuplurilor de
rotatie sa fie nuld, pentru un regim dat de shor si ca
la bordul avionului se gaseste in permanentd un pilot,
‘al carui rol este de a mentine pozitia avionului constant,
adica sa anuleze, — prin intermediul carmelor de directie,
profunziune si aripioarelor — orice =cauza exterioard sau
interioara, care ar descentra avionul. Atunci problema
sborului dinamic nu numai c# devine posibila, dar chiar
se simplifica mult. In adevir, fortele aplicate unui avion,
pe timpul unui regim de sbor oarecare, sunt:

— Greutatea, care trece prin centrul de greutate.

— Portanfa, sau componenta verticald a rezisten-
tei aerului. '

— Rezistenta la inaintare, sau componenta orizon-
tala a rezistentei aerului. '

— Tractiunea moto-propulsorului.

— Inerfia avionului (numai atunci cand regimul
de sbor variaza). '

— O jortd centrifugald, in cazul cand traectoria
nu este rectilini 1),

Apoi cum suma tuturor cuplurilor de rotatie este
nuld, urmeaza ci toate fortele pot fi considerate ca
trecand jprin centrul de greutate al avionului si In
acest caz, problema se reduce la gasirea conditiunei de
echilibru a mai multor forte concurente.

S’ar putea totusi intampla ca, o cauzi exteorioars
oarecare sa strice pozitia de echilibru a avionului, cu

1) Ar mai putea fi si alte forte datoritd unor cauze exterioare, cum
ar fi cazul unei atmosfere care nu se gdseste In repaus (vant, ploae, etc...)..
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toate masurile riguroase de centrare si cu toatd vigi-
legnta pilotului si in acest caz, avionul ar suferi dife-
rite oscilatiuni dezagreabile si chiar periculoase.. Studiul
si deci inlaturarea acestor oscilatiuni, constitue un caz
particular al problemei generale si se numeste: proalema
stabilitater pe timpul sborului.

Cu toate greutatile intamplate in rezolvarea acestel
probleme, totusi s’a clasificat toate evolutiunile, pe cari
le face un avion pe timpul sborului, si s’a ajuns Ia so-
lutionarea aproape detinitivd a conditiunilor de echilibru,

Diversele evolutiuni sunt clasificate dupa pozma de
echilibru dinamic a avionului si anume:

Evolutiuni normale, avionul avand echilibrid di-
namic stabil, carl sunt:

— sborul orlzontal,

— sborul 1n urcare,

— sborul in coborare,

— virajul,

— spirala,

decolajul si :

— aterisajul la avioane si amerisajul la hidra-
vioane. '

Evolutiuni exceptionale, avionul avand un eclulibiu
dinamic instabil, sau asa numitele ,acrobatil”;

a) in plmml vertical de simetrie: :

— picajul si angajarea

—- redresarea din picaj sau resursa,

— urcarea la verticald,

— sborul pe spate,

— loopingul {pormal

invers

— alunecarea pe coada.

b) lateral saw disimetric:

— alunecarea pe aripa,
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— rasturnarea si

-— dubla rasturnare. '

Mai sunt in acest gen de evolutiuni si evolutiunile
mixte, adica compuse din evolutiuni simetrice si disi-

metrice, cum ar fi spre exemplu ranversarea, imermanul,
cita)

Evolutiuni nepermise, avionul avand wn echilibru
dinamic indiferent :

— vria sau sfredelul.

2. EVOLUTIUNILE NORMALE ALE AVIONULUI
~ Aceasta categorie de evolutiuni, constituesc in ge-
neral evolutiunile obisnuite ale avionului. Studiindu-le
voiu da un deosebit interes conditiunile de echilibru ce
ar trebui satisfacute, pentru a evita orice risc de acci-
dent, cu alte cuvinte, le voiu studia numai din punct
de vedere al sigurantei de echilibru, iar nici decum
din punct de vedere al rezistenteli mecanice, intrucat
eforturile la cari este f&
supus avionul, pe tim-
pul acestor evolutiuni,
sunt mici.

Sborul orizontal
rectiliniu.

Fortele aplicate
unui avion pe timpul -
sborului orizontal rec- : v~
tiliniu sunt (fig. 104): Fig. 104

P greutatea totala a avionului, 7° tractiunea moto-
propulsorului, Fz portanta, Fx rezistenta la inaintare si,
Fi forta de inertie in cazul variatiunei de viteza,
 dar pe care o vom neglija, deoarece variatiunile de
viteza sunt prea mici pe timpul sborului orizontal, pentru
un avionperfect centrat, cu pilotul Ia bord. Atunci inseamna
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«cd suma momentelor de rotatie

este nulda, iar orice

tendinta de rotatie, adicd orice cauzad cari ar schimba
stabilitatea avionului, este imediat inlaturata prin inter-
mediul ampenajului, (rolul cozei unei sageti) si al ari-
pioarelor. $i fn acest caz putem admite c4 cele patru forte
_sunt concurente si trec prin centrul de greutate al avionuy-
“ui. Prinurmare avem (fig 105) patru forte concurente, doua
cate doua, opuse pe directiuni rectangulare.

Si deci conditia de echilibru este extrem de simpla :

a
- ! T=Fi+=Rx.V2.5 unde sz%.Cx.S

J
{P=F3=R2.V2.8 i

\ P

le’

Fig. 105

a ~

Avionul sburand
la altitudinea a carei
densitate a aerului
este é&.

Dar din aceste
relatiuni de echilibru
trebue dedus, pentru
pilot, ce anume tre-
bue* sa. faca, atunei
cand avionul sboara
orizontal, pentru a

- satisface conditiunilor

de echilibru.

In adevar, impartind ambele relatiuni avem:

Rx

133) T"—‘P'R—z

De unde se vede ca tractiunea minimd va fi:

P.

134 T min. = Rz]
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Dar tractiunea moto-propulsorului poate fi expri-
matd, pentru o elice data, mn functie de turajul moto-
rului 1) si atunci numai tractiunei minime va corespunde
un turaj minim, pentru motor. Deci daca se va spune
pilotului sa mentie indicatorul compt-turului 1a un turajmai
mare, sau cel putin egal cu turajul minim, pentru un regim
dat una din conditiunile sborului orizontal va f asigurata.

Remarca. Privind polarele mai multor avioane, se
poate deodata observa cd, avionul care va avea, pe
polara, curba 2 (fig. 106) mal spre dreapta, va avea
nevoe, in sbor orizon- , @ ‘
tal, de o tractiune mai
mic4, admitand ca elicile
sunt aceleasi. Cum ar
fi cazul acestor doua
polare, avionul cu po-
lara trasatd continu, va

Rz 7 v \\ Cx

avea un g L1 T

M, mai mare ca celadlalt in /',

O a doua conditie de echilibru in sbor orizontal, se
deduce din a doua relatie a ecautiunilor 132) unde re-
zolvand pe V, gasim vifeza minimd de sustentatie, adica :

135) sz'n.': \,/ ~——P——
_ , AR e
Asa in cat, un pilot pastrand, pe timpul sborului
orizontal, indicatorui de viteza la o indicatie mai mare
sau cel putin egald cu aceastd viteza minimd de sus-
tentatie, isi asigura si a dova conditie de sbor orizontal.

1) Stim ca: T=o«.N2,D*

unde « este un coeficient al elicei, / numsrul de ture pe minut si D dia-.
metru elicei. )
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Remarcd. Daca am privi polara in linie intrerupta
(1" sl 2) ar avea un R2,,.. mal mare si deci ar fi ca-
pabil de o vitezd minima de sustentatie mal mica.

De fapt ambele conditiuni cautd sa evite un singur
risc de accidente, acela al pierderei de viteza, dar se
recomanda ambele, pentru a méri siguranta, deoarece
in cazul defectirei uneia, mai rdmane celalalt.

Problema No. 2.

Un: avion Potes XXV A, sboard la 2000 m. aititudine, intr’un plan
orizontal. Stiind cd :
— Greutatea lui : P = 1960 kg. si
— Suprafafe totald: S =46 m*
Iar pe polara avionului se cifeste :
: . TCs
Czmax. = i,25 St 'C; max. = 8,4

Se cere: tractiunea minima ce ar frebui S'o aibd elicea §i viteza mi--
nlma de suslentatie a avionuli.
1) Pentru #ractinnea minimd se aplicd formula 134) unde se observa

Re il
Rx § max. AN 84

a . Al
Rz:g.Cz/.S si Rx:zg AGTHIS

deoarece :

Prin urmaré avem :

~ 1960
Tomin = T = 233,3 kg.

2) Pentru vifeza minimd de sustentatle, se aplicid formula 135) unde
stiind cé:
— la zooo m. altitudine densitatea aerului & =0,823

. - a I
— apoi admitand: - = ;72 avem:
¥ 28 16

I
Rzmax. =_Ig- X 1,25 P4 46 = 3,6
deci :

Vinin. = __19_60—‘:2, m — gz kn/orx
#1i1. (2000} VO,823><3,6 515 /s_ec (o} for
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Sborul in urcarea rectilini. ‘
Fortele cari actioneaza asupra unui avion in urcare,

~ sunt aceleasi ca si in cazul sborului orizontal, numai
dispunerea lor difera (fig. 107).

Fig. 107. |

Dar admitand, ca si 1a sborul orizontal, ca pi-
totul anuleazd momentele de rotatie, iar ampenejul
al aripioarele mentine avionu. Iy; o buna stabilitate,
atunci se poate admite '
ca fortele sunt concu-
rente sitrec prin centru
de greutate (fig. 108)
In acest caz conditiunile
de echilibru se deduc
foarte usor, proectand
tortele peaxele xx” si zz,
sl anume :

T = Fﬁc"—{—P‘.sinw
136) {P.’cos(o = Fz

Prin comparatie cu séo-
rul orizontal rectilin, se Fig. 108

vedelesne ca aici, pentru mentinerea echilibrului, va fi ne-
voe de un exces de tractiune, exces egal cu P. sin o si
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prin urmare :
137) T min. wicare) = T min. (oriz) - P .sin o
lar viteza minima de sustentatie in urcare va fi:

138) V MiN. (urcare) = /P_'COS o

SRy

Dar in cazul urcirei obisnuiti a avioanelor avem un o
toarte mic, deci:

= V min. (oriz.) X \/cos o

\/cos w == aproape 7z

Deci conditiunile de echilibru devin mai grele, caci
turajul minim se maireste, desi viteza minima ‘de sus-
tentatie se mentine aceiasi aproape, ca si in sbor ori
zontal. ;

Remarca : In cazul unui sbor in urcare, unde
se mentine viteza constants, traectoria nu mai este
rectilinie, ci este o curbid cu concavitatea in jos, devine
tangenta la planul orizontal al platonului. In acest caz
conditia a doua a formulelor 136, devine:

do
Wt
Avand insi in vedere ci variatiile Iui o sunt foar-

te mici putem admite

(i}] o g 9
7 = O deci studiul

' P
139) P.cosw = FZ—}—E'V

revine la ceace am f3-
cut mai sus. Dar s’ar
putea imparti curba
: intr’o serie de traec-
_ Fig 109. toril rectiline (fig. 109),
unde valoarea lui » se micsoreaza, pe masura ce alti-
“tudin creste, adici avem: '

Vg >0y >0 > =0
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Sborul in coboraire rectilina.

Fortele cari actioneaza asupra unui avion in co-
borare, sunt aceleasi ca in sborul orizontal, de obiceiu
ins% motorul merge in ralanti si in acest caz fractiu-
nea devine neglijabila. Dispunerea tortelor va fi (fig. 110)

Fig. 110

diferita, dar considerand si aici anularea momentelor
-de rotatie de catre pllot sl mentinerea stabilititel gra-
tie ampenejelor siarl-
pioarelor, fortele pot
fi considerate ca fiind
concurente (fig. 111)
si prin urmare condi-
tiunile de echilibru
vor fi:
2.6 { g sin w = Fa
. .Cosw = Fz
Admitand, precum am
Fig. r11. spusmaisus,ca: T=o.
.Dar, dupa  cum se vede, pe timpul coborarei,
‘pericolul poate fi' ori datorit unei pierderi de vi-
‘teza cand panta o de coborare este prea mica, ori
‘unel angajari prea rapide, cand panta o este prea
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mare. In conse cinta determinarea pantei minime se
impune si aceasta se face usor, cici impdartind ambele
ecuatiuni din 140, gasim :
Rx
_ 141) 2w = R>
Ori panta minimd va fi:
1
142) tg O ypin. — _W
lR_xJ max.

care se mai numeste Si pantd de p?amzj.

Panta minimd se poate controla de citre pilot, fie
cu ajutorul clinometrului longitudinal, fie cu ajutorul
vitezometrului, mentinandu-l la o viteza egald cu: ).

2 /P . COS O ypip-
142 bis) V; = \/—B—szo

(R

unde Rz, corespunde lut [R—fc} o (g IT2).

o~

yor Dar se observa ca ¢
se mdreste pe masura ce
altitudinea descreste, prin
urmare viteza JV, se va mic-
sora. Daca s’ar mentine vi-
b ! teza constantd, atunci traec-
21 ia nu va mai fi rectilind
7 N ek t?rla ( ]
ci va avea o forma inverss,

Col 2 ==y

Fig. 112.
ca la sborulin urcare. . .
In orice caz, viteza in coborare poate h‘marlta
pana la viteza maxima, pe care o poate lu'a ayxonul in
‘sbor orizontal si prin urmare pilotul are latitudinea de a

varia inclinarea, astfel in cat vitezometrul si arate o

1) Viteza exactd de planaj este:

{ P 1
Ve \/ \J/_be—l— R®
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viteza V/, care si satisfaca cdnditiunei;
Vo £V V.

in care scop se marcheaza de obiceiu si pe clinometru
unghiurile de inclinare maxime si minime. .
Raza maxima de planare x, se deduce tinand seama

ca (hg. 113).

o ,
= tg W z205 . : i
deci : = -
Rz
I S ==y l—] Fig. 113.
leJ max.

=z fiind altitudinea la care sboara avionul. Privind dar
polara mai multor avioane, se remarci usor ci avi-
onul a carei polara va avea curba 2 cat mai in
spre dreapta, va avea o raza de planare cat mai mare.
Virajul

Prin viraj se inteleg
/¢ schimbarea de directie a
avionului intr'un plan
orizontal, cu alte cuvinte
studiul conditiunilor de
echilibru- ale unui avion,
¢  care descrie o traectorie
curbilinie, intr’'un plan
orizontal (fig. 114). In
acest caz, afara de fortele
dela sborul orizontal, mai actioneaza asupra avionulul
st forta centrifugald, normala curbei, pe tot timpul cat

avionul descrie traectoria, iar valoarea ei este:

144) Fc=£. i
¢4 - 103

_unde 7 este raza de curburd instantanee,

Fig. 114
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In acest caz conditia de echilibru, intre tractiune
. sl rezistenta la Inaintare, ramane aceias ca la sborul
orizontal. Luand insa planul fortelor P, Fz Fe, vom
avea (tig. 115), tnainte de a tface virajul, fortele P si
Fz verticale si de sens contrar, iar in momentul vira-
jului se naste forta laterala Zc. Ori pentru echilibrarea
acestor forte, este nevoe de o schimbare 2 pozitiei avi-
onului, altfel ar fi imposibil. Si in adevar, compunand

?%%. /%\?';: £ cu Fec obtinem rezultanta
, [, oriin acest caz inclinand

\\ > ~ avionul din pozitia A B m
pozitia A" B’, de un unghiu «

A N B egal cu unghiul format de

F ferta P curezultanta P’, atunci
/ Sepoate crea o portanta [’z
N\ ' egala si opusa fortei P s

L prin urmare conditiuniie de
f\r NP echilibru vor deveni:

Fig. 115 - T AN
145) {P'-—— Fs
DR - V4
unde: P’=\‘/PZ+F‘ =P \/ It s
2

iar: Fa=Rx.V2.5 si Fz=Rz.V2. 5 admitand:
ca viteza' nu s’a micsorat.

Facand apoi acelas rationament ca in cazul sho-
rului orizontal rectiliniu, obtinem:
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sl prin urmare:
P

[[Rz)2 P>
\/ (R'x Jmax — g2.72

) ST e

148) me (viraj) = / P2
Rsmcm 17

g2 7/-‘..’
Dar se observia lesne ci trebue si avem:

Tmz'n (viraj > Tmz'n (rectilin)
me (viraj) = vmm. (rectllm)

Inclinarea avionului pe timpul v1raJu1u1 g=ice i)
Ve

149) tgf‘ T

lar raza virajului:

150) 7=

¥
R'x
[R'z]2 o
%lex]

l\')l l\')

1) Dese ori se obisnueste expresiunea ,viraj la verticald” cand « ar
fi go® ori teoreticeste un astfel de viraj nu este posibil decat daca
V=00 sau » =0, ceiace nici un caz nu se poate in realitate. Dar pentru
faptul ca » este foarte mic si « aproape 90° atunci se zice ci virajul se
Jace la verticald.

Acest viraj zis ,la verticald“ este periculos prin faptul cd se naste
asupra aripilor un efort de flexiune destul de mare, a cidrei valoare ar f

E=-% Cimax..S.V?
20
& ,
unde Cxmax. corespunde unui i=g¢0° in mediu (vezi polara complectd din
fig. 39).

Ori acest efort ar putea provoca o rupturi a planurilor, de aceia

un asemenea viraj nu trebue executat decit la rigoare si numai cu avioane
sigure de o bund rezistents.
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. 2
Neglijand insa pe { e %} fatda de R';.32, formula
devine mai simpl4 :

rfares
158 7 SRR

SiIn dcest caz, raza minima de viraj, sub care nu se poate
trece, fard a risca un accident (intrarea in vrie), este :

e e
IR e

Asa dar totdeauna trebue si avem » > o

Introducand insa pe » din 151) in 149) gisim ci:

5§.Rz.V2
i S R == SO DA

adica gasim expresiunea inclindrei avionului, pe timpul
virajului, sub o alta forma.

Daca inclinarea reala a avionului pe timpul vira-
jului -este mai micd decat « (dat de formule), atunci
avionul derapeaza catre exterior, iar daca este mai
mare, atunci avionul @/umecd catre interior, riscand ca
-avionul sa intre in vrie, precum vom vedea mai jos.

Problema No. 3.

Se cere tracfiunea minima, viteza minima, s/ inclinarea avionului
-ain , Problema No. 2“ pe, timpul un viraj ce se face pe o razd de roo m. Este
-corect acest viraj fdcut pe o razd de oo m?

Aplicand formulele 147) si 148) in care:

R’z
P = 1960 kg.; m) e 8,4; R’z max.= 3,6

L= 9,805 m.fsec.? sl 7 = 100 m.

gasim:
T min. (viraj) = 240 kg. (T min. (rectilin) = 233 km.)

-V min, (viraj) = 25,2 M- [sec. = 93> km./ory (V min. (vectilin) = 92 km./qr5)
Inclinarea avionului in cazul vitezei minime de 25,2z #:[scc. este, dupa

formula 149): =
tg « = 0,64 deci « = 32°—33°
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Pentru a verifica dacd pentru » = oo m. virajul este corect, vedem
ca dupi formula 152), raza minima de viraj este: :
T min. = 55,3 metri

ori r = 100 > r min. =55,3 deci virajul este corect.
Spirala

Spirala este evolutiunea care are de scop o schim-
bare de directie in timpul urcareisau coborarei. Pe timpul
urcdrei rareori se fac spirale stranse, ele fiind totdeauna
foarte largi, altfel s’ar risca usor pierderile de viteza.
Pe timpul coborirei insa, spirala este o evolutiune co-
moda si usoard, cata vreme nu este prea stransa sau
panta de coborire prea repede (spre a risca vria).

Spirala ideald in coborare este atunci cand avionul
planeazad si in acest caz ecuatiunile de echilibru a for-
telor sunt:

{ P.sinw=Rx. V2.5 1)
154) | P'.coswo=Rz. V2.5
unde :

Py ST
P=\/ P24 FC=P.\/I+W

1) Ecuatiunile de echilibru ale unei spirale oarecari sunt:
T+P sinw—=—Rux. V% &
P’.cosw =Rz V2.5

sl in acest caz raza spiralei va fi:

0V P'™—(T—Rx V2 o)
=% N ([ReLRs) Vi. 2°— P+ T (T — 2 Rx VE. 0)
Pentru 7= O si eliminand pe V, gédsim:
R , cosS ® .

r:S o \/ 2 E [ in2 ’
5.8V R2LR? [I__ sin®f .
\' sin? ®

P : . A - b S
unde insd se admite cu aproximatie suficientd: cos w =1 si LR

sinfo &
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admitandu-se ca viteza 7 ramane constanta dealungul
anvergurei avionului. :
Astfel se deduce ci:

T
155) tg o=tg B-\/ T sy 5502
S

v

sl raza spiralei:

.
D36) s 75 sw e g
5.&\ R:+R:
.decl raza minimd a spiralei va fi:

p
g\ R:+R),..

Inclinarea laterala a avionului pe timpul spiralei
.este aceias ca si la viraj. '
Este bine sa facem remarca urmatoare:

157) 7"5 wiin,

v spiralc <V viraj
adica pentru un avion care sboara cu aceias viteza,
raza de viraj esle mai mare ca in spirala, de unde in-
vatamantul ca: dacd se executi un viraj prea strans,
spre a evita alunecarea in interior, sa se picheze putin
cu avionul, spre a executa o spirald si in acest caz se
evita orice risc de accident.

Decolajul

Decolajul unui avion, ca si aterisajul de altfel —
- dupa cum vom vedea mai jos—este mai mult o evo-
lutiune mixta, caci o parte se petrece in contact cu
terenul, iar alta parte inimediata apropiere a terenului.
Decolajul este evolutiunea cu care se incepe orice evo-
lutie aeriana a avionului.

Examinand in deaproape evolutiunea decolajului,
se observa ci ea are doud faze bine distincte si anume:
rularea pe fteren si decolarea propriu 2isd.
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Rularea pe teren

In aceasta tazd, avionul sprijinindu-se inca pe
teren, echilibrul fortelor verticale nu ne intereseaza,
ramanand numai echilibrul fortelor orizontale. De fapt
insd, din aceastid ecuatie, ceiace ne va interesa va fi
‘numai distanfa de rulave, caci o rulare prea lunga nu
este deloc preferabila si de aceia vom cauta sa reducem
distanta de rulare, la decolaj, cat mai mult.
. Rularea unui avion la decolare are si ea doua
faze, intai rularea cu bechia pe teren si apoi rularea
numai pe roate (avionul fiind in linie de sbor).

In aceste conditiuni, fortele orizontale aplicate unui
avion in faza rulidrei la decolare sunt:

— Tractiunea T a propulsorului.

— Inertia Fi a avionului, de sens contrar tractiunei.

— Frecarea pe fteren, ¥f din cauza rularei, de
aceias sens ca si inertia. :

- — Rezistenta  la  inaintare Fx a avionului, de
acelas sens cu inertia si frecarea. _
Ecuatia de echilibru dinamic a acestor forte va fi:
158) T=F:+F/f-+ Fx

- Expresiunile fortelor fiind:

dV
Fz'=m.;,7; Ff=x (P=Rz.V?y; Fx=Rx . V2

~

m tiind massa avionului, iar A un coeficient de trecare.
Expresiunea distantei de rulare la decolaj, dedusa.
cu ajutorul ecuatiei de mai sus, este:

£

(T

159) Xd =K.
Zg.RZ. lF—R}

unde K, este un coeficient dedus pe cale experimentala..
care este aproape egal cu 1.
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Demonstratla formulei 150) este urmdtoarea :
Ecuatia 158) se mai poate scrie :

daVv h
160) m. = T—RzxV? -4 (P-Rz VY
=T+ (Re. A= Rx) V2—2.P

Si dacd presupunem cd x este distanta de rulare in momentul ¢
atunci :
d x
di

Eliminand apoi in ecuatiile 160) si 161) pe df, vom ob;me o ecuatie
diferentiald de ordinul 7 de forma :

e gl

d #w. V.dV
P STER Y. VX (P—Rz. V)

Dar pentru simplificarea rationamentului, vom impdrti studiul in
doua semifaze distincte: prima ar fi rularea cu bechia pe ferem, a doua
rularea numai pe roate, cu un unghiu de atac dat 7,.

162)

Rularea cu bechia pe teren..

Deocamdata avionul trebu. si demarez’, ori aceastd conditie se
traduce prin :

iy =R

unde T, este tractiunea la punct fix si A, coeficientul de frecare cu bechia
pe teren.
Apoi in aceastd parte a ruldrei, viteza fiind destul de mici, fortele
Fx si Iz sunt neglijabile si deci ecuatia 162) devine:
A= m.V.dV
B Wl — INE

In aceastd ecuatie, 7 se micsoreazid parabolic, cand viteza creste,
dupid o lege de forma:

T :Tm—oc. \]2

T fiind #fractinnea maximd(la punct fix) Dar « fiind un coeficiant fracti-
onar foarte rr;ic, micsorarea lui 7 fatd de vitezd este foarte micd, catd
vreme viteza nu este superioarsd vitezei maxime de sbor orizontal.
Deasemenea A, se mlcsoreaza pe mdsurd ce viteza creste, insd toarte
putin, asa incat putem con51dera, cu aproximatie suficientd, cd dlferenga
(T—X. P) rdmane in realitate constantd.
Integrand deci ecuatia dela V=0, pandla }["=J; gdsim ca:

5 S e
4 7 2g("1“‘—7\1)
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unde V; este viteza minimi de sustentatie a am

penajului (plannlui pro-
fundor) adici:

vis\| Z

iar p este greutatea pértei din avion ce revine bechiei, si rs coeficien-
tul total de portants al profundorului.

Rularea numai pe roate

In aceastd semi-fazi avionul ruland numai pe roate, are un unghiu
de atac 7, asa fel ales, in cat acceleratia vitezei si fie maximai, pentru
cd viteza lui sd atings viteza necesara sustentatiei, cat mai repede. Ori
aceastd valoare a unghiului de atac 4, trebue astfel aleasi in cat expresiunea
(A; . Rz~ Ru) s4 fie in mod continu maximi, cdci — dupid cum se vede

. 3 ke M A ; 3 .
in ecuatia 159) — acceleratia vitezei [W] va fi maximi; 2, fiind coefi-

cientul de frecare firi bechie,

Integrand deci ecuatia 162) dela V.= I} pand la V=V, unde V,

. - ] : : Rx
este viteza minimd de sustentatie a avionului, avem pentru A, = iRet
e I
P T;—MF (Rxr—2,.R2) V,2

194) Xd, =

L.
Rx— 4,.Re T :
< (s lt] PN —; (Rx — %,.Rs) V2

: Rax
St in cazul cand A, = R
V 2N V 2
S s T,
P

Coeficientul A, < %, deoarece rularea se face numai pe roate.
Atunci distanta totals de rulare va fi;
166) Xd = X1+ X
Ins# in mediu aplicand numai formula 165), avem mai intotdeauna :
- rs =Ras, p=0,15.P si 3 =‘1,5'. Xy

deci formula 166) devine :

P A—1,. PT
) Xom Do An P
28 Rz(p‘—lz) PL5 A
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in mod practic verificand am gésit ca:
2 4!

2 g Rae. (g— ).2)

unde K este aproape egal cu 1, dar variazd pentru fiecare avion.

168) Xa=K

Asa dar, rularea la decolare va fi cu atat mai
micd cu cat:

—greutatea P va fi mics,

—tractiunea 1" va 11 mare,

— portanta Rz va fi mare.

Cum insa:
Rz=——-CzS
2558
.atunci formula 159) se mai poate scrie:
oo Bal - T

lP J
unde ese in evidenta importanta la decolare a greu-
tatei pe metru patrat (greutatea unitara a avionului).

*
* *

Factorii cari pot varia pe timpul decolajului si in
special in faza rularei pe teren sunt: fractiunea, por-

1) Tractiunea 7 poate fi mdsuratd si dupi relatia:
W
T=2= .15

unde 7 este randamentul propulsorului, I puterea motorului in cai si V
viteza avionului.

Valorile lui %, variazd de obiceiu astfel;

X, = 0,03 pentru o pistd foarte buna

A, = 0,08 M dmiedie

Ty =HB}TIE) s » » rudimentara.

T | ol
Pentru MZ Fdecolajul nu mai este posibil.
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tanta si rezistenfa la inaintare (anghiul de atac) si fre-
carea la rulare; greutatea ramanand mereu constanta 1)..

Asa dar, dacid in aceasta faza ,motopropulsorul®
ar inceta si mai tunctioneze, sau daca unghiul de atac
s’ar miri ori micsora (o rafala, o manevra gresitd),
sau in fine, daca un obstacol pe teren ar mari brusc
valoarea lui %, atunci o cauza de accident este sigura,
deoacece ecuatia de echilibru nu mai este satisfacuta.

Pentru a rezuma varjatiunea normala a diferitilor-

tactori, vom da mai jos (fig. 116) graficul variatiunei,
‘unde observam ci:

Fi=ab
< T
i . A
§ 5¢o0
l \ /I\J/"‘ ]B c
T s '
by Ay : :
A — TR~ R !
Fe] Vi Vo A4

Fig. 116

apol 7 variazi parabolic, descrescand usor cu viteza.
Fx prezinta punctele caracteristice 4, unde coada
avionului paridseste ~terenul si B unde avionul intreg
paraseste terenul. Curba frecarilor prezintd caracteris-
tice in punctele: 3/, unde bechia parasind terenul, A se-
micsoreaza, Insid greutatea intreagd a avionului trecand
numai asupra rotilor, o clipi pare ca i se mareste, asa
incat curba este aproape continua in M/, apoi in B,
unde rotile parasind terenul, frecarea devine nuli.

1) Unul din cei ce au incercat sd varieze si greufatea in timpul de
colajului a fost cdpitanul Fonk, care a desprins trenul, largandul in mo- -
mentul decoldrei.
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Asa dar, dupa grafic:

I
j V2=\// R = vileza mimimda de sustentatie.
S max.

Indata insid ce una din curbele de variatiune nu-sr
mai mentine aliura din grafic, pericolul de dezechilibru
se manifestd, insa nu devine periculos cata vreme curba
rezultanti O N B C, ramane sub curba tractiunei.

Decolarea propriu zisa

In aceastd fazia avionul trebuind sa pdradseasca
terenul, traectoria lui nu va mai fi rectilina (paralela
cu terenul) ci va trebui sa fie curbilina, ori in acest
caz o fortd centrifugd va
lua nastere (fig. 117), nor-
mala traectoriei, asa in-
cat asupra avionului A4 se
vor gasi aplicate fortele: 7,
P. sin v si Fx dealungul tan-
gentei la traectorie, si Fz, P. cos o siFc¢ dealungul
normalei la traectorie. Dar unghiul o adica panta de
urcare, este foarte mic si chiar trebue si fie foarte
mic, atunci size poate fi considerat zero, 1ar cosw.
egal cu 7, deci ecuatiunile de decolare propriu zisa
vor fi:

Fig. 117

, T=Fx
Lk { P Fc=Fz
Cum:
V2
Fe=m.=—
P

unde 2 este masa avionului si p raza de curbura a
traectoriei, urmeaza ca Fc¢ va fi cu atat mai mic, cu
cat p va fi mai mare, adicd traectoria mai dreapta.
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In consecinta decolarea propriu zisa trebue facuta
pe o traectorie cat mai putin curbd, dar dacd anume
obstacole pe terén ne obligd sa marim panta de deco-
lare, atunci ea va fi de scurtia duratd, micsorand-o
imediat dupa ce avionul si-a luat o inaltime superioars
-obstacolelor, facand apoi un palier pana ce viteza avio-
nului iar creste (caci daca am mentine panta mereu
mare, atunci viteza descreste incetul cu incetul, riscand
p,pierderea vitezel“) suficient, se face iarasi o urcare
usoara, apol lar un palier, etc... pani ce se castiga
suticienta altitudine (fig. 118), cand se incepe evoluti-
‘unea aeriana voita.

palier T

Fig. 118

In mod riguros studiat decolajul propriu zis, se gdseste cd ecuatiu-
nile de echilibru sunt:

av
m.WzT— Rx.V2Psinw
171) do
m.V.Tl--:Rz.V2—Pc05w

Incd din momentul cand decolarea propriu zisi incepe si pana ce
b b 4L g 3 =L s Rt a L d

avionul isi ia o altitudine suficients, cantititile (W) si (a’—;’) suferd o se-
rie de oscilatluni secundare, crescand si descrescand prin ampleitudini din
ce In ce mai mici, ce tind citre zero. Ele nu devin periculoase decat in
cazul cand ia valori pozitive prea mari, provocate fie de un decolaj brusc
a 'americain), un viraj in momentul decolajului sau un vant contrar, o ra-
fald, un gol, etc... 2

In rezumat, decolajul propriu zis este una dintre
cele mai delicate evolutiuni normale, deci respectarea
regulelor de sbor, prevazute in acest caz, se impune
‘cu toata rigoarea, altfel se risca sigur un accident.

Odata ,decolarea propriu zisa“ terminata, adica
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avionul luandu-si altitudine suficienta (peste 100 m.)
spre a evita obstacolele terestre din apropiere, incepe
,urcarea“, care se executa dupa regulele “sborului in
urcare rectilina“.

Totusi deoarece aci urcare se face in imediata
,apropiere a terenului“ si decifiind mai delicata, vom
da cateva detalii cu scopul de a face sa se inteleaga
st mai mult importanta evolutiunel.

Reprivind figura 117) vedem ca necesitatea unei
diterente intre ordonata tractiunilor 7 si a resistenteila
naintare Kx.J}?2 este absolut necesara, in faza ce ur-
meaza imediat dupa decolare, pentru a avea o acce-
leratie crescatoare -
a vitezei dela V7,
BT - Ao PO N SR MG
acest caz resistenta
la inaintare mal
este sporitd si de v
componenta P.sine -
a greutitei, atunci
graficul devine ca in (ﬁgura 119), unde curba de rezis-
tente la inaintare - devine: (Rx V24P sin w) iar zona
hasurata reprezinta excesul de tractiune, ce trebue
pastrat motopropulsorulut.

Fig. 119

Deasemenea in pri-
—T.pes vinta sustinerei avio-
nului, graticul ecua-
tiei respective ar fr
ca in (figura 1i20),
unde se vede excesul
de portanta ce trebue
pastrat fata de greu-
tate si unde diferenta pantel » este covdrsitoare, deoa-
rece pentru o pantda o > o, portanta devine insufici-

Poosw

Vi Vi

Fig. 120
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entd in intervalul de viteze dela V, la V', si atuna
ar trebui dat avionului o viteza V > V', pentrua asi-
gura excesul de portanta si deci ,urcarea®.

Aterisarea

Aterisarea este evolutiunea cu care, in mod nor-
mal, se termina orice evolutiune aeriani a avionului st
pentru faptul ca o parte din aceasta ev.lutiune se pe-
trece in contact cu terenul, se mai poate numi si evo-
lutiune mixta, ca si decolarea.

Examinand in deaproape evolutiunea aterisirei unui
avion, vom observa ca ea poate fi impartita in trei
faze:

— scobordrec la aterisaj,

— redresavea in vecindtatea terenului, si luarea
contactului (sau filarea),

— rulares pe teren.

Scoborarea 1a aterisaj

Faza scoborarei se executa dupa regulile unui sbor
planat, adicd panta si viteza de pianaj vor fi:

/i
R P
go—iggm s s v i

\V R:4R:

st totul ar parea simplu si normal, mai ales dacia se

‘va lua o panta minima de planaj, care corespunde lui
(Rz) : : 2 | .
[f_{}—cl max. sl O viteza mmmmd, care corespunde lui
(R2x+R22) max.

Totusi doua cauze face ca aceasta scoborare la

aterisaj sa fi mai delicata, prima datorita faptului ca
-evolutia se petrece in imediata apropiere a solului si a
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-doua pentru faptul ca avionul trebuind si ia contactul
cu terenul deodata si cu rotile si cu bechia (,in trei),
trebuind sa tie redresat langa sol.

In aceste conditiuni traectoria de scoborare la ate-
risaj trebue astfel aleasa, in cat avionul si aiba, in mo-
mentul redresarei, o viteza suficients, pentru a asigura
shorul orizontal dupa redresare, sau viteza lui sa fie
micd, asa incat in momentul redresdrei avionul sa ia,
contactul cu terenul cat mai dulce.

In primul caz s’ar parea ci cea mai buna traec-
torie ar fi o scoborare repede (fig. 121) si ap01 o re-
dresare in apropierea solului, pro- /
vocand o energica franare. Dar
.0 astfel de traectorie este foarte
curba sl se va naste o jorfd cen-
trifuga Fe, care va avea drept efect E
ishirea avionului de pamant. Valoa- mrewpresmr~ormr
rea acestei forte centrifuga este: Fig. 121

Yoe=m.—

unde p este raza de curburd a traectoriei, care cu cat
va fi mai mare, cu atatforta va fi mai mica.

In consecinta, trebue neaparat ca #raecforia de sco-
bordre la aterisaj sa fic cit mai dreapta. Ori in acest
caz, doua solutiuni ramane de adoptat :

1) Sau o scoborare
Sl planati pana in apropierea
terenului (fig. 122), cu panta
minima, apoi un usor picaj
din A4, in A, pentru a acce-

VA= lera viteza, iar in A, re-

Fig. 122 dresarea, asa in cat in A,
avionul sa ia contactul cu terenul cat mai tangent.

Altitudinea %, unde se face picajul, variaza intre
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s0-100 m. deasupra solului si depinde de avion si
modul cum pilotul este antrenat.

Intervalul dela A, Ia A; se chiama distanta de fi-
lare (d), iar lungimea el depinde de viteza ce o are
avionul in momentul redresarei (in A,) si de rezistenta
la inaintare.

Avantajele unel astfel de traectorii constau in po-
sibilitatea trecerei peste un obstacol, de inaltime infe-
rioara sau egala lul /%, asezat in apropierea terenului
si in posibilitatea de a asigura avionului o buna ma-
niabilitate, asa in cat la rigoare repunand motorul, sa
se evite un aterisaj gresit.

Are insa desavantajele de a pretinde pilotului un
suficient antrenament si de a prelungi o filare exa-
geratd, executand uneori un asa numit ,aterisaj lung,
de unde nevoia unui teren mare de aterisaj sau de
posibilitatea unei franiri.

2) O a doua posibilitate ar fi o scoborare planata
cu pantd minima, pand in apropierea terenului (fig. 123),
' -] apol o redresare in 4,,

urmata dela sine de lua-
M\Vﬂ,\\w,,,\“\,,,‘w\ rea contactului in4, asa
Fig. 123 incat intervalul d= A, A,

~ de filare este poate redus.

Avantajele unei astfel de traectorii constau in rea-
]i'zarea unui aterisaj usor, fira o manevra prea mare
st o filare prea lunga. Are insa dezavantajele de a nu
evita obstacolele prea mari din preajma terenului si de

a lua contact cu terenul mai brusc, avionul fiind mai
putin maniabil.

A
Ha

-
AN\ VZZ7\\v 1775

Redresarea si luarea contactului
{Filarea)
Redresarea avionului la aterisare trebue astfel fi-
cuta, in cat avionul si ja o viteza suficients, spre a-i.
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asigura pe o distants, cat mai scurts, sborul orizontal.
Aceasta redresare are de scop asezarea avionului, astfel
in cat luarea contactului cu terenul sa se faci cu mi-
nimum de soc. Ori aceasta atrage o viteza verticala
de cadere cat mai micid si cum aceasti vitezd este:

P

\ [v- by
Vz=V.sino unde !} \ R+ R:
}

€

=3
avem :

R:
R+ R™

72 eV 2 — \/—P_ |

Iar socul cu terenul va fi:
P2 Re
2  (RI+R)%
S8 We2 C:
| WP e TEER T R
de unde vedem ca soclul va fi minim cand S va fi
maxim Sl expresiunea:

T :
173) —m V=

3
174) E="ci o

va fi minima, considerand, bine inteles, P constant.
Cum insa pe S nu-l putem mari, in momentul luarei
contactului, decat in cazul unor avioane speciale,
ramine si micsoram pe £, ceiace se poate realiza, fie
moditicand curbura aripilor, necesitand pentru aceasta
avioane speciale. fie gasind unghitl de atac 2ol ma
potrivit filarei, astfel in cat £ sa fie minim pe tot
timpul filarei. ’
Studiind variatia lui £, gasim usor ci minimum lui
10
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va fi pentru un unghiu de atac if numit wunghin de.
atac de filare, si care variaza cam in jurdl lui gv. 1)

Asa dar, redresarea avionului trebue facuti astfel
in cat filarea si se facid cu un unghin de atac egal cu
if. Dar de fapt nu se poate realiza in mod ideal acest
lucru, deoarece avionul urmand a lua contactul cu te-
renul si pe roate si pe bechie simultan (,in tEen)
fortamente unghiul de atac al avionului, in clipa luarei
contactului va ﬁ 2. adicd un maximum maximorum si
atunci filarea se va face in realitate cu un unghiu de
atac crescand, incepand cu i/ si terminand cu ¢,

In acest caz distanta de filare a avionului, calcu-
lata din momentul redresirei la ¢ f pané in momentul
contactulul este aproximative 2):

3 i P
175) xr =K.C;[Cm. {~S—J]

1) Inadevir, reprezentand grafic curba £ in functie de 7— servindu-ne
de polard — gésim graficul din
4 tigura 124), al cdrui minim co-
40 . E. respunde un ghiului /.
Astfel pentru avionul Farman
bimotor ,Jaguar am gisit va-
lorile:,

I ==l @ [ e
102 E| 1120 11,4| 24| 1,4

g2 =5’

3 L3I L4 4

L m particular s’ar putea zice
cd if corespunde, pe pola,inir
tersecglel curbelor 7 si 2 de pe

0

Fig. 124
ramura unghiurilor crescande, adica intre 7 opz‘zm siié maxzm
2) In adevir ecuatia- de filare este:

dVv Wk fog
S =Rux, 'V? uude\/—-ﬁ

X fund dlstanta de filare.
Eliminand pe 't obtinem: -
P av’

>dx=g. R -' V
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unde K este un coeficient numeric, variabil intre o,z si
0,5 dupa avion, iar Cx,, este o.valoare medie a lui
Cx cuprinsa ntre i/ si i,. '

Rularea pe teren

In aceasta faza avem interesul ca avionul si ruleze
cat mai putin, pentru ca aterisajul sa fie catmai scurt..
Avionul luand contact cu terenul deodati si pe
roate si pe bechie, se intelege ca in aceasti fazi re-

actiunea terenului va fi foarte energici, frecarea fiind
mare.

- Odata avionul asezat pe teren, fortele ce ii sunt
aplicate si cari sunt capabile de vre-un pericol in caz
de dezechilibru, sunt:

—wmertie Fi in sensul miscirel,

—rvezistenfa la inaintare Fx si

— frecarea pe terem FJf, ambele de sens contrar;
lar conditia de echilibru va fi:

176) Fi=Fx+Ef

unde: Fi=m. a;’_tV; Fx=Rx,arc . V2
. si Ff=ll (P—Rzmax . V2

Cu ajutorul acestei ecuatiuni se demonstreazi ca
distanta de rulare la aterisaj este:
P R
177) Xa= 2 g (Rx,,—x Rsz,)’ L uRz,.

unde integrand dela V; = \f%cdréspunzétérlui iy panala Vi =V L
. <1 . . T r 5

Rz max

adicd viteza minimd, gisim :

P v, P Rewes . 1 (P
X=oRe' LV =szRx LY Re, — & Cam

unde ;
- Rzmax . Csmax

: b3
K=l T by

1
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Reee s
in cazul cand A, Fv5— RS S

7”

2 P

R T C\)zg. Rx
200 Jop NIREELE RS,

' Rx,,
in cazul cand x; = e

178) Xa =

In adevir, dacé inlocuim in:176) expresmmle fortelor, apoi tinem
seama céd:
dx
Ny
prin eliminarea lui &¢ gisim:.

m.V.4dV
179) dX=11'P+ (Rxm—ll.RZm) \&

Rxm 3
De unde se vede ci pentru: A =+ Roh integrand dela:

(v R: '"l'" R:) max
pand la V= o, gédsim:

s L. P Ram Ram
180) Xa= 1
2g (Rxm A— m) 1 V Ri m + Rzm \] x 1" + Rz 1

E Raxm 3
Si pentru 7\1=m,‘obgmem formula 178).

Daci insidin 180) considerim in expresiunea \/ 2 z peRam
Rxm+ R

neglijabil, atunci obtinem formula 177), ce am dat mai sus.

Capotarea.

Cand reactiunea terenului (3,) este prea mare
si cand directia ei trece inapoia centrului de greutate al
avionului, atunci un cuplu de rasturnare se va naste,
provocand asa numitd ,capotare a avionului“.

Pentru a elimina pericolul capotarei, traectoria la
aterisaj trebue si fie perfect paraleld cu terenul (in
momentul ludrei contactului), iar terenul si nu aiba
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obstacole. Daca insa contactul a fost prea violent, o
repunere a motorului si deci interventia tractiunei 7 ar
putea evita o capotare. -

Cand insa reactiunea terenului este disimetrica
{tata de planul vertical de simetrie al avionului, care
cuprinde si centrul, lui ‘de greutate) atunci avionul poate
pivota, in momentul luarei contactului, in partea in-
cotr’o se manifestd reactiunea terenului si un astfel de
accident ia numele de ,cal de lemn“. Evitarea lui se
face Iuand contactul deodati pe cele doua roti ale
trenului si evitand obstacolele izolate de pe teren.

. 3. EVOLUTIUNIE NORMALE ALE
HIDRAVIONULUI
Generalititi.

In general evolutiunile aeriene ale hidravionului nu
difera deloc de acelea ale avionului, in ceace priveste
ecuatiunele de echilibru ale fortelor aplicate lui, atata
vreme cat pilotul este ln bord si vegheaza la menti-
nerea stabilitatei lui, iar hidravionul este perfect centrat.

Smgurlle evolutiuni cari tnsa difera mai mult sunt:
decolajul s\ amerisajul.

Decolajul

Decolajul hidravioanelor, ca si acela al avioanelor
are mai mult faze:

— plutivea si dejojajul,

— alunecarea,

— decolarea propriun zisd.

'.Plutire;.l si dejojajul
In repaus hidravionul fiind sustinut numai prm
plutive, ecuatia de echilibru este:
18Ty Pe==P
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D fiind ,sustentatia statica“ sau ,forta arhimediana®,
egald cu greutatea volumului de apa deslocuit de ,coca“
hidravionului sau de ,plutitoare”.

Indats insa ce ,propulsorul“ intra in actiune, apli-
cand hidravionului #ractiunea 7, hidravionul incepe sa
se miste in sensul tractiunel,” capatand o viteza oarecare
V. Dar datorita formei speciale pe care o are ,coca
sau ,plutitoarele“ hidravionului, se vor naste atunci
niste reactiuni (fig. 125) pe partea anterioard, pe cari
“descompunandu-le dupa o verticala si o orizontala, le vom
nota cu Rv reactiunea verticala, numita si susfentatie
dinamicd a_apei si R/ reactiunea orizontala, numitd si
rezistenta la inaintare a apei.

. icate hi-

)\R\r Fortele ap'hca e hi-

dravionului vor fi

. i _ atunci: .
L - Rk . 7. Pe orizontala:
\ ‘3:—7%————"‘ — Tractiunea 1,in
T 4 sensul miscarel.
Fig. 125. ' L= ]nergfia }’Z, in

sens contrar.
— Rezistenta apei R/, in sens contrar.
— Rezistenta aerului Fx, in sens contrar.
Pe verticala :
— Greutatea P, in sensul gravitatei.
— Sustentatia statica D, in sens contrar.
— Sustentatia dinamicd a apei Rv,in sens contrar.
— Portanta Fz, in sens contrar. '
Asa in cat ecuatiunile de echilibru vor fi:

T=Fi+Ri4Fx 1
f=2 { P=D-+RotFz

.1) In mod riguros rationand, se gaseste o inertie verticald a a apa-
ratului, dar avand in vedere ci acceleratia vitezei verticale este foarte
micd, neglijdim usgor si aceastd inertie.
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Fortele Fi si D se micsoreaza pe masura ce viteza
creste, !) iar in momentul cand D=o, adica hidravi-
onul nu mai este sustinut decat dinamic, atat de'apa'
cat si de aer, atunci inseamna ci faza »plutirei si de-
jojajului“ s’a terminat. ‘

Ceace ne intereseaza mai mult in aceasta taza,
este distanta parcursd de lhidravion pand ce dejojeazi
complect. Greutatea determinarei acestei distante consta
in faptul ca fortele R/ si Ro, cari sunt functiuni de viteza,
nu sunt cunoscute cu exactitate si in acest caz deter-
minare distantei X A de dejojaj, nu se poate face cu
exactitate, decat pe cale experimentald, fie cu modele
mici incercate in basinuri speciale cu api, fie cu hldra
vioane reale. Admltand totus ca: .

"Ri = Q. V2
183) } Rv = Qu. V2
D =P-Qd.V2
unde Q/4, Qv si Od sunt coeficienti determinati, pentru

fiecare caz in parte, pe cale experimentald, atunci se
gaseste ci: ?) -

| P (P QhitRx)
184) X A= o R L i T Sy )

sau mai simplu:

R i oPL Q)
185) A A= el @i+Ra =l T Q)

1) Vom da mai jos variatia grafica a lui D fata de viteza.
2) In adevir, din 182) avem:

186) . %—?: T—(QA+Rx) V2

Apoi cum Vz% , prin eliminarea lui d# si integrara dela '=0

pand la V'= §P_ , obtinem formula 184).

Cum insa in aceastd fazd Rx este neglijabil, se obtine formula mai

simpld 183).
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Unghiul de atac ce trebue dat hidravionului in
‘aceastd fazad, desi are o slabi influenta, :otusi nu de-
pinde de pilot ci de insus hidravion, cici in momentul
cand 7' se manifestsd, atunciel pickeazd putin, deoarece
-axul de tractiune la hidravioane este deasupra punc-
‘tului de sprijin. Dar pe masura ce inertia scade si re-
actiunea verticala a apei se mareste, hidravionul cabreaza,
pand cand incepe faza ,alunecirei“, si prin urmare
unghiul de atac creste pe tot timpul fazei ,dejojajului®.

Alunecarea

Cand ,coca“ sau ,plutitoarele hidravionnlui au fost
complect scoase din apa, sustentatia avionului fiind
numai datorita lui Rv si Fz, atunci incepe faza ,alu-
necarel“. Asa dar, in aceasta faza avem:

D=o
iar de unde pana aci fortele R/ si Rz aveau prepon:
derentd asupra fortelor Fx si Fz, in aceasta faza, ul-

timele au preponderenta asupra primelor.
Ecuatiunile de echilibru sunt:

T Foe R 2 b
P=Rv + Fz

Unghiul de atac ce trebue dat hidravionului in
aceastd fazd, trebue si tie minim pentru ca accele-
ratiunea vitezej si fie maxima si astfel atingerea vi-
tezei V,, (minima de sustentatie) a hidravionului si fie
cat mai rapida, asa incat decolarea sa se faea imediat.
Deci din pozitia ,cabrati“ in care se gasea hidr-
avionul la sfarsitul primei taze, pilotul trebue sa picheze
usor, micsorand unghiul de atac, pana ce obtine viteza
maximd de alunecare. V)

187)

1) Hidro-glisoarele sunt bazate pe acelas principiu de ,dejojaj §i
yalunecare®, le lipsesc insi fortele Fx si Fa. .



== J 35| = =

Distanta de alunecare, pana in mementul decolirei
Xo dedusid tot in ipotezele dela prima fazi, este:

p =p 2 L Esz
8) Xa=
188) Xa 22 (0% TR ple y 0% F R
" Qu+Re
Sau mai simplu ?).
Rx
3a) X P I syl Rz
FROINRE 2g(@h+Ra) "~ L Qk
, Qv

Distanta totald de decolaj a hidroavioanelor va i
deci: '
191) Xd=X,;+ X«

Admitand insa ca Od la finele tazei La este egal
cu (Qv+ Rz) dela inceputul fazei a Il-a, atunci se
gaseste ca: '

i L ( B e |
20 (Qk + Rx) - e W b g

FO2) M =S

Decolarea propriu zisa

. Aceasti fazid este absolut identicd cu aceia dela
avioane.

»
* *

Rezumand pe cale grafica evolutiunea decolajului
hidravioanelor, avem pentru echilibrul fortelor verticale,

1) Unde s’a neglijat Q4 la numaritor si Rx si Rz la numitor, stiind
cid la limitad avem:

Sy T TN
= Qd nY Qu-- Rz

adica viteza finald a fazei intaia este aceiasi cu viteza incipientd a fazei a Il-a.
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graficul din (fig. 126), avem: g4 = R si deci urmairind
curba, ipoteza ca Rv = Qv.VZ nu este prea exacta.

P _a- - Pentru e?hilibrul
g > 8 ] L fortelor orizontale
D~ o 28 i ! G
SN : avem (fig. 127) unde :
N [
) ! !
o = 1 I ab= ki
0] phiire Vi almnecare \é 24
Fig. 126
deci cata vreme : ' W I
V<V f AL
< 0 " }\"’ O .—‘(“"’.\1 [
. o X —m |
atunci avem un surplus Y- - — Yy
de tractiune. 0 Vo
Fig. 127 ‘
Amerisajul.

- In cazul amerisajului hidravioanelor, dlstlngem dea-
semenea cele trei faze dela ,aterisaj“, unde prima si a
doua faza sunt identice cu ale avionului.

Faza a doua avand de scop o asezare a hidravio-
nului cu redanul pe api, celace ar corespunde aseza-
rei simultan pe roate si bechie a avionului.

Contactul odata luat, incepe faza alunecarei si
apoi a jojajului sau plutirei.

Procedand ca in cazul decolajului, se gaseste ca
distantele de alunecare la amerisaj X'« si de plutlre
X A sunt :

- P T B
fosh e 22 (Q/ + Rx) Qv + Rz
sl
194) XA 3 Lol

~20(Qk+Rx) Q4
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Si prin urmare distanta totala va fi:
‘ 195)  Xa=Xa}+ X A
Dar cum avem Od Qo —|~ Rz, atunci: X' «=X"A
deci :

o A
gk -+ Ry)  Qd

TO6)asP at—

5. EVOLUTIUNI EXCEPTIONALE
(avion si hidravion)
Generalitali.

Regulamentele de sbor mai denumesc aceste evo-
lutiuni si ,acrobatii“ si le definesc scopul: ,..a face
pilotul capabil sa execute orice misiune...“. :

Matematiceste insa, evolutiunile exceptionale cons-
‘tituesc acele binecuvantate tranzitii intre evolutia nor-
mala si catastrofa. Un accident nu se poate niclodat
produce direct dela o evolutie normala, el este prece-
dat intotdeauna de o evolutie exceptionala si din aceste
motive evolutiunile exceptionale capdta un interes capital.

Cand echilibrul stabil al unei evolutiuni normale a
fost stricat dintr’o cauza oarecare, apoi trebue sa se
inteleaga ca aceastd rupturd de echilibru nu se face
brusc, manifestandu-se ceiace matematiceste s’ar numi
,0 discontinuitate“. Ruperea echilibrului stabil se mani-
festa mai intai printr’o serie de oscilatiuni ale avionu-
lui, in timp ce el singur cautd sa-si recapete echilibrul.
Daca insd ruptura perzista, atunci acele osc:latiuni sun
urmate de o scurtd perioada de echilibru instabil, in
timp ce avionul executa o evolutie exceptionala oare-
care. lar numai dacid continua sa perziste inca cauzele
cari au stricat echilibrul stabil al avionului, atunci nat
(el T (e avionul sa oscileze, tinzand a inlatura
acele cauze si executand deci diverse ,evolutiuni ex-
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ceptionale“ sau chiar ,nepermise“ al caror, desnods-
mand fatalmente se termind cu un accident. _

Asa dar, dacad in perioada de oscilatie a unui avion
in sbor, ce urmeaza imediat unei evolutiuni normale,
pilotul nu observa pericolul pentru a- inlitura,
restabilind echilibrul stabil al avionului, atunci avio-
nul intra —dupd cum am spus — intr'o evolutie ex-
ceptionala, de scurti durata, dar suficienta pentru a
face atent, cu toata energia, pe pilot, de pericolul care
il asteaptd daca nu intervine. )

Intr’un cuvant deci, evolutiunile exceptionale cons-
tituesc un ultim dar energic avertisment, pe care avio-
nul 1l da pilotului pentru a-i restabili echilibrul lui stabil.
Un pilot obisnuit cu evolutiunile exceptionale, inseamna
cd va sti sa evite cu sigurantd o catastrofs, raspunzand
tavorabil avertismentului ce-l da avionul, pe timpul unei
evolutiuni exceptionale. '

Rare ori o evolutiuni exceptionald este excutata
In mod voit si atunci se face tot in scopul evitarei
unui pericol: incendiu la bord, atac inamic, etc...

Doua conditiuni pune avionului aceste evolutiuni :

1) Avionul sa poata fi capabil a prelungi cat mai
mult durata unei evolutiuni exceptionale, pentru ca
avertismentui ce se da pilotului sa aiba efectul dorit.

2) Avionul sa suporte fara risc, toate eforturile ce
se nasc pe timpul evolutiunilor exceptionale, cact —
dupa cum vom vedea mai jos — pe timpul acesta evo-
lutiuni, considerabile eforturi se nasc sl actioneazi
asupra planorului, obosindu-l mult.

Astfel, un planor care este capabil sa execute orice
fel de evolutie exceptional, inseamna ci este foarte
rezistent si de aceia la diterite »meetinguri de aviatie“
diversele case trimit avioane, cari sa execute tot felul
de ,acrobatii, spre a se dovedi rezistenta constructiei
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acelor avioane. Ori pentru a construi un planor capa-

bil sa reziste eforturilor ce se nasc pe timpul evoluti-.

unilor exceptionale, trebue mai intai sa cunoastem acele
eforturi st in acest scop vom studia evolutiunile excep-
tionale.

Eforturile ce se nasc pe timpul evolutiunilor ex-
ceptionale pot fi insd studiate si pe cale teoretica si
pe cale practica, in cele-ce urmeaza le voiu studia
insid pe cale teoreticd, rezumand apoi la urmai si rezul-
tatele practicei.

Evolutiuni exceptionale in planul vertical de simetrie
(simetrice)
Angajarea sau picajul
Considerand cazul cel mai defavorabil, adica un
z picaj la verticala, fortelele aplicate
unui avion in acest caz (lig. 128)
vor fi:

P si T in sensul caderei, [ Fi
si Fx in sensul contrar, Fz va fi
divizat in doud parti egale (la un
picaj vertical), 1/,Fz fiind aplicata
celulei catre marginea de atac si cu
sensul in interior si !/,fz catre mar-
ginea de fuga si cu sensul in exterior.
bt Ecuatia de echilibru dinamic
1Ny dealungul axului de picaj va fi:

Fig. 128. 197) Fi+-Fx=P+T

Dar picajul va atinge o limita, cand acceleratia
vitezei de cadere va fi nula, in care caz si Fi=
(ineratia dispare), si atunci avionul va atinge uvifeza
limitd, a csrei valoare se deduce din ecuatia 197),

unde am vazut ci Fi=o, iar T devine si el aproape

nul, deoarece avem:
T=T,—aV?
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‘unde desi « este un coeficient foarte mic, totusi avand
in vedere ca aici V' ia valori formidabile, 7° se va mic-
sora. In acest caz ecuatia devine:

198) Rux,. V;.6=P4T, —a. Vis
Rx, fiind coeficientul total de rezistenta minima la
inaintare. Deci:

P T,
199) Vz = __l_—
3Ry +a)
Iar in cazul ca motorul este calat sau in ralantl
atunci avem: f =0 sl prin urmare:

x

) 'V =\/ﬁﬁ
el 8 (Rg o).
-« ftiind acel coeficient de franare al elicei egal, dupa

S

a : ) ’
formula 88) cu § K.D?, iar 5 se considera constant.

Asupra celulei am vazut ca se va naste un cuplu

- de torsiune (Y, Fz, /2Fz), periclitandu-i rezistenta, ori
marimea lui va fi: '

T 'Y R
201) I/ZFZ=?R;6.V1.5=? - —Rg_(;_—“
unde Rz, corespunde pe polara lui Rx,. Dar neglijand
pe « in acest caz, se gidseste ca:
P PR P G
"Rx, — 2 " Cx,

Distanta de picaj pané la viteza limild, parcursd de un avion se
poate usor deduce din educatia 197) si se géseste

202)' 1/, Fx=

P 1
A S i S e
203) AZ 28 Reo La)o L (Rzy - ). V2 .2
: Tm + D

unde se obsearvii ci pentru vilesa limitd teoretici (din formula 199) ob-
tinem z=¢.

Ori cum noi avem interesul ca, avionul in Dpicaj sa atmga viteza
limitd cat mai greu, inseamni ci 2 va fi bun cand va fi cat mai mare,

adica cand P va fi mare, 7w mic si Rx, mic, altitudinea (3) fiind dease”
menea cit mai mare.
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In adevir, din 197) avem':
d
e SN2 —|— P — (Rxo -+ a) V"

Apoi ‘cum :

d»
VSin

prin eliminarea lui d £ si integrare dela J'= 0, pand la V= Vg, gésim
formula datd la 203).

Redresarvea bruscd sam resursd

Din picaj la verticala (cazul cel mai detavorabll),
avionul fiind brusc redresat, se va naste asupra aripi-
lor un efort total £, a cirei valoare va fi:

204) E - RZmax. . Vi . 5

Vrfiind viteza avionului in momentul redresarei (fig. 129),
care fortamente va fi mai mici decat vifeza k-
mitd V; pe care ar avea-o un avion dupid un picaj
prelungit, cici daca in A avionul are viteza ¥ apoi
pe parcursul traectoriei din 4 in B, intervenind fra-
narea datorita marirei unghiului de atac, viteza se va
micsora. Chiar daca pilotul ar trage brusc de mansa,
avionul tot va descrie o portiune de traec-
torie AB; a carel curbura va fi mai mare
Vv, Sau mai . micd, dupa cum rezistenta la
inaintare a avionului creste mai repede
sau mai incet cu unghiul de atac.
Vi T De fapt prin redresare se intelege
o franare a picajului si acea franare se
face marind rezistenta la inaintare, asa
in cat valoarea lui /7 va fi:

LIEENE T
295)- VV wl/a-Rxm

fig. 129.
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unde Rx,, este coeficientul total de rezistentd la ina-

intare, corespunzitor pe polara lui Rz,,, ., asa in cat:
]
206) E=P. Reyan
¥ Rx;n
Acest efort tinde sa smulga aripile sau sa le flex-
ioneze (tig. 130).

Valoarea acestui efort se
N f’le /ﬁéE. mai poate scrie:
S , E—p. [C2)
208) E=P. (Cx ) unde
rig. 130. | Sy corespunde pe po-
| Coe Jm :

lara lui CZ;M ax,

1) Se crede ci redresarea brusci se face deodatd, asa in cat am
avea Vr =V/ si deci efortul ar fi:

E=P. Rz’max.
Rx,

Ori tranzitia dela picaj la redresare nu se poate face bruse, discon-
tinu, tocmai pe timpul acelei tranzitii Rx, creste odati cu unghiul de atac
decicu Rz, ajungand la Raw,. Astfel ar urma ca, desi avionul redresat, si
aibd pe polard un unghiu de atac corespunzitor lui Rzmax.., totusi R si

ramae tot minim, dedubland punctul de pe polard ce defineste unghiul de
atac, ceiace ar fi o imposibilitate,

De altfel insdsi ecuatiunile riguroase ale traectoriei, ne dau:

l[dV_P.sinw——Rx.V2.5"dt
m
207) { Rz.V?.8 — P.cosw
idw: S . dt

unde dV reprezintd franarea vitezei Pe misurd ce o creste cu do in
timpul 47

Exgmp]u: Calculand valorile lui £ dupi polarele citorva avioa

gasim :
TABEL No. 16

2 b -

A I - =
5 T S £
> L 3 T S
< M a oa} f=,
E I6,33. P[6,10.P| 6. P |4,55. P
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In construcgu insd se mai ia un coeficient de Sigurald k a cirei
valoarea variazi intre T 51 2,5 ; atunci expresmnea

E
209) n=k. =

se mai numeste si indice a’e incercare staticd pentru cazul resursei, asa
Cum vom vedea mai jos.

Dar pe langs etortul de flexiune ce se naste asupra
aripilor in timpul resursei, se mai naste un efort eon-
siderabil asupra fuzelajului, caci prin inclinarea profun-
dorului, pentru a redresa avionul din picaj, insemni ca
aplicam la extremitatea fuselajului o forta ¢, capabila
sa redreseze avionul, iar valoarea acestei forte este:

a 2 c S

Tl [ ok AR o e e e/ L

210) ¢ = O i s kS
unde cg,, este coeficientul unitar de portanta maxima
(inversd) a partei mobile a profundorului, iar s supra-

fata. .
In mediu, pentru avioanele actuale, se gaseste ca:
211) ‘o 3 [C2)
Cxy ~ 5 \Cx)me

Urcarea la verticald

Rare ori se executd cu un avion o urcare la ver-
ticala (,chandelle) izolata, aceasta evolutiune fiacand’
parte de obiceiu din ansamblul altor evolutiuni excep-
tionale. Echilibrui fortelor verticale este:

212) T=P+4 Fi +Fx

Iar al celor orizontale:
1/2 I:Z = 1/2 FZ
caci si aici, ca si in cazul picajului vertical, portanta
este repartizata egal si de sens contrar pe aripi. Dar

deoarece viteza de urcare este destul de mica si des-

creste foarte repede, efortul de torsiune asupra aripilor,
) 11
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nascut de cuplul (Y, Fz, '/, F2) in urcare, este negh-
jabil fata de acela in picaj.

Aceastd evolutiune este insa pe- Z‘
riculoasa, pentru faptul ca viteza de ’
urcare descreste foarte repede si deci T
ar putea ca avionul si alunece la un
moment dat pe coadai.

Admitand cd un avion are, in momentul an-
gajdrei in urcare la verticald, o vitezi ¥, atunci
niltimea maximi care o va parcurge avionul in
urcare, este: 1)

B} - 2
N = L ——
213) 2g.Rxy. 8 1 —Rx V2.8
T-—-P

unde T si & sunt consid:rati constanti. Asa dar
cati vreme urcarea la verticala nu intrece o inal-
time superioard lui- A Z, nici un pericol nu ame-
nintd avionul. lar pentru a inlatura si mai mult
per1c01u1 mérind pe A Z, se cautd o angajare in Fig. 131
urcare cu o vitezi V, cat mal mare 51 in acest

scop, naintea executérei unei urciri la vertwala, se pica putin cu avionul-

pentru a miri viteza, apoi dupd p redresare aproape brusca, se incepe ime
diat urcarea.

Alunecarea pe coada

Alunecarea pe coada este o evolutie exceptionals,
care rezultd in mod normal dintr’o urcare la veriticala,
unde 7 este nul sau insuficient.

1) Din 212) si V=g;: se deduce:

. m.V.dV I
T T—P—Rax,. V.0

pe care integrand-o dela I pani la O si' considerand T si & const anti
obtinem formula =213},

[/

Dacd insd in formula 213) admitem ci V& = %, dupd ecuatiu
! ; ' Xo
nile sborului orizontal, atunci obtinem:
SINET Hih S Sl O
2¢Rx;. 8 T
=t =p

-

2T NN =
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Evolutia se executd sub efectul acelorasi forte ca
si la picaj, cu simpla deosetire insa ca unghiul de atac
al planorului, si deci coeticientii de portanti si rezistenta -
la inaintare, se schimba deoarece marginea de fuga a
aripilor devine aci margine de atac, lar marginea de
atac devine margine de fuga.

Pe timpul acestei evolutiuni, un cuplu de torsiune
se naste -asupra aripilor, dar de sens invers celui dela
picaj, insa de o intensitate egala, asaincat daca avio-
nul ajunge la vitezd limita, o alunecare pe coadad pre-
lungitd, devine foarte periculoasa.

Din fericire insa foarte greu se executa aluneca-
rile pe coads, caci mai intotdeauna aceste evolutiuni
tind ca printr’o rasturnare bruscid a avionului, denumitd
,capac, sa se transforme intr’un picaj obisnuit. Dar si_
aceasta rasturnare este suficient de periculoasd intru
cat este brusca, producand un puternic soc asupra di-
verselor parti ce compun planorul.

In mod obisnuit insd, alunecarea pe coada se tace
sub o panta ce difera putin cu tipul de planor.

O asemenea evolutiune este totdeauna salutard in
caz de incendiu la bord si cand focul este in fata pi-
lotului, caci alunecand pe coadd, flicarile nu ataca nici
planorul nici pilotul.

Shorul pe spate

Evolutiunea sborului pe spate, ca si a urcarel la
verticala, face parte din ansamblul altor evolutiuni ex-
ceptionale, rari ori executandu-se in mod izolat.

Evolutiunea nu da nastere la oboseli speciale avio-
nului, totusi este foarte delicatd din cauza riscului mare
de a intra in pierdere de viteza sau vrie, in adevar

a . @

L I e = A 5 ey == T b e i
ca fx 2g X 3 & 2g 1
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coeficientii totali de rezistenta la tnaintare si de por-

tantd negativa (fig. 132), atunci ecuatiunele de susten-

tatie, in cazul unui sbor orizontal cu avionul pe spate,
vor fi:

] Ts = rx .Vi.

214) \ P—r, . V2

unde Tsreprezinta tractlunea necesara propulsorului in

cazul sborului pe spate, iar Vs viteza de sbor a avio-
nului pe spate. ;
De aici deducem ci :

Tsyin. = P — st Vs, = \/
8. Tomax.

¢ .j Ori cum pentru un avion
sau hidroavion obisnuit avem
intotdeauna pentruun r, =Ry,
Rz>r., inseamni ca intot-
7 deauna vom avea :

' /// /W/ R Ly si Vsnlu'n. > Vi,

neq ne %Qflm

o7 O7

ceiace Ingreuiaza mult reusita

F‘g' 132. unui sbor pe spate. Astfel

1 g |
dacad pentru r, = Rz am avea: r, == 5 R, atunci: -

Ts=2.TsiVs=V.}2
cu alte cuvinte, dacd in mod normal un avion ar avea
nevoe de o tractiune de 300 kg. pentru o vitezi 200
km. ora, ar trebui, in ipoteza de mai sus, ¢a in sborul
pe spate sda avem:

Ts = 6o0kg. st Vs = 282 km Jora

ceiace rare ori s’ar putea obtine cu avioanele obisnuite.

In afara de diticultatile vazute mai sus, sborul pe
spate devine si mai delicat din cauza unei manevre
incomode pe care trebue s’o faca pilotul, iversand co-
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menzile avionului si din cauza functiondrei putin pro-
babild a motorului, mai ales acele racite

S’au disputat totusi diverse recorduri de sbor pe
spate, insa cu avioane speciale, carora printr’un profil
special de aripi si un reglaj in consecintd, li se mareste
valorile portantei negative, modificand polara avionului.
Astfel un avion capabil de un bun sbor pe spatec ar
avea polara din figura 132, prelungitd curamura punctata.

Loopingul

Loopingul normal (fig. 133), este evolutiunea excep-
tionald care intruneste mai multe alte evolutiuni excep-
tionale. El va prezenta deci in acelas timp si pericolul
unor oboseli exceptionale si pericolul unui dezechilibry,
asa in cat in ansamblul lui, loopingul este prin exce-
lenta o evolutie demonstra-
tiva, prin care se arati in
acelas timp si calitatile
planorului (rezistents) si ale
pilotului (manevra).

Descompunand traec-
toria loopingului normal in
elemente simple, vedem ca
el se compune din:

-— un usor picaj A5,

— o urcare la verticala BC,

— un sbor pe spate CD,

— un picaj pronuntat DE si

— o redresare brusca in £.

In consecintd evolutiunea loopingului normal va
prezenta succesiv pericolele vazute la fiecare evolutiune
simpla, luata izolat. [ar dupd cum am vézut mai sus,
diversele evolutiuni simple, cari intra fa ansamblul loo-
pingului, devin cu atat mai periculoase cu cat durata
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lor este mai mare, sau cu cat traectoria lor este mai
lunga, deci si loopingul va fi cu atat mai periculos cu
cat traectoria lui va fi mai lungd, ceiace s’ar reduce,
cu oarecare aproximatie, la lungimea buclei sau circon-
terintei lui. Prin urmare cu cat raza loopingului va fi

aimare, cu atat pericolul evolutiunei va fi mai mare.
Totusi dacd raza loopingului ar fi prea mica, s’ar risca
si atunci deoarece manevra de executie nu ar fi prea
comoda si nici comenzile rnu ar mai raspunde normal.
In consecintd raza loopingului nu trebue s fie nici prea
masye nici prea mica, minimum ei depinzand de planor,
(Cx si Cz), de propulsor (T)., de viteza si de acce-
leratia pe care o are avionul in momentnl cand se
Incepe manevra loopingului. S’ar parea totusi ca minimum
razel depinde si de maximum de inclinare dat mansei,
in momentul cand se incepe manevra loopingului, totusi
daca s’ar trage brusc de mansa, pana la refuz, avionul

ar cabra brusc, apoi ar aluneca pe coada, fiard si
execute loopingul.

Dacd ne-am propune s calculim raza loopingului normal, atunci
stim cé ecuatiunile de echilibru vor fi (fig. 133) :

{ T =Fi+ Fx - Psin o
215\ Ptosw = Fz — Fc i

vt W d . Vi3 .
de unde eliminand pe o si rezolvand pe 7, tinand seami ci: Fe= Tavem:

m. V?

Fs+ yP?— (T — Fj — Fa) ®

210)l7 =

care ne aratd variatia lui  si de unde vedem ca pentru un looping _cir-
cular » = constant. '

Pentru ca loopingul si fie posibil, trebue ca numitorul expresiunei
sa fle real si mai mare ca zero. deci :

P>T—Fi - Fx
unde Fi poate fi pozitiv sau negativ, apoi :

Fo ¥P* =T —Fi=F2)* >0
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Loopingul invers (fig. 134), posibil in  teorie, dar
aproape imposibil in practica, este o evolutiune care se
poate usor studia descompunandu-o in:

— un picaj A5,

— un sbor pe spat BC,

— o urcare la verticala CD,

— o revenire la orizontal in D.

Imposibilitatea practica a aces-
tui looping rezulta din trecerea dela
picaj la o urcare la verticala, dupa
un sbor pe spate, in care timp acce-
leratia vitezel scade, devine nula,
si creste apoi foarte repede cu
valori negative, asa in cat mai intot- Fig. 134
deauna pe ramura CD), avionul inceteazd de a se mat
urca si se angajaza intr’o alunecare pe coada. '

Evdluﬁuni exceptionale laterale
(disimetrice)

Alunecarea pe aripa

O asemenca evolutiune se amorseazd fard voia
pilotului, din cauza pierderilor de viteza sau a unui viraj
prea strans si prea inclinat.

Avionul fiind inclinat la-
teral, dispunerea fortelor
(fig. 135), di nastere unei
compozante laterale a sus-
tentatiei Fz,. Acest efort
lateral ce se naste in aripi
nu este mare, cacl avem:

Fig. 135

217) Fz, =Fz.tg (@ — 1)
unde inclinarea avionului « este foarte micd, totusi faptul
ca acest efort este disimetric, constitue o atentiune de
care trebue sa se tina seama in constructia avioanelor.
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Ecuatiunile de echilibru sunt :

{ Psina=Fx | Fi¢

218) \ Pcosa=Fz

unde insd Fa si Fz sunt socotite ca pentru un plan obisnuit, format
de aripi luate in lung, iar Cx si Cz nu mai depind de profilul perpendi-
cular la anvergurd, ci de profilul paralel anvergurei, viteza fiind Va (viteza
de alunecare) dealungul traectoriei de alunecare xx’.

Dar oricari ar fi Fz, observim cé :

219) Fz, = P cos « . tg. (oc.— i) & P.sina
Deasemenea un puternic efort lateral se naste
asupra directier, transmitandu-l si fuselajului, valoarea

lui fiind aproape aceia ce s’ar exercita pe un plaa orto-
gonal de suprafata X; a directier, (planul fix i mobil).

Redresarea din alunecare

Redresarvea normala, avionul alunecand din A, ur-
meaza traectoria A, A, (fig 136), redresandu-se normal.

Ao Pericolul unei astfel
_W: o de redresari nu este mare
i . decat dupa o alunecare

\\\ aproape la verticala, in

1N care caz eforturile ce se

Az.( AL >A4 nasc asupra aripilor ar

Fig 136. fi comparabile cu acelea

ale unui picaj. Niciodata

insa avionul nu se poate angaja intr’o alunecare la verti-
cala, deoarece se va naste un efort suficient de mare
asupra dwectiei Si chiar fuzelajului (lateral), asa in cat
sa transtorme alunecarea la verticald intr’un picaj.

Redresarea inversd [sau risturnarea, ar fi atunci
cand avionul ar urma traectoria A, A,, ceiace se poate
intampla din greseald sau pe timpul executiei unei alte
evolutiuni denumita dubla rasturnare (tonneau)).

Pericolul unei astfel de evolutinni este datorit sbo-
rului pe spate, in care se angajeaza avionul.
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Dubla rdisturnare
(tonneau)

Pe timpul acestei -evolutiuni, avionul executi o ro-
tatie complecta in jurul axului longitudinal. Traectoria
acestel evolutiuni poate fi descompusa, ca si acea dela
looping, in elemente usor de studiat, astfel:

A — o alunecare la verticala 4B,
D — o redresare inversi in B,

e — o rasturnare in BC,
¢ B — o urcare laterald in CD si

) — o revenire la normal.

Momentele cele mai periculoase sunt in B, redre-
sarea inversd si disimetrici, rare ori un avion fiind su-
ficient de calculat sd reziste unor asemenea eforturi,
apoi perioada rasturnarei si a urcirei laterale, cand pe-
ricolul unei pierderi de vitezi este mare.

Deasemenea, eforturi laterale de flexiune si torsiune
se nasc pe timpul acestei evolutiuni asupra fuzelajului,
transmise prin intermediul celulei sau ampenajelor.

Calculul acestor eforturi este foarte greu din cauza
nevoei interventiei diverselor rezistente aerodinamice
ale fuzelajului si ampenajului, asa in cat se prefera inca
a le deduce prin mijloace experimentale si s’a vazut
cd ele sunt aproape egale cu acelea ale loopingului

Pe timpul acestei evolutiuni se naste cea mai pro-
nuntatd disimetrie.

Ecuatia de echilibru a fortelor, aplicate in centrul de greutate, dedusa
ca si in cazul loopingului este:

210) P2?=(Fx + Fi)* + (Fz 4 Fo)
V 2
de unde se poate deduce raza » de curbura a evolutiunei, cici Fc = m, —f- .
Trebue stiut insa ca o asemenea evolutiune con.
stitue, ca si loopingul, mai mult o evolutiune demon-
strativa.
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Evolutiuni exceptionale mixte

Din combinatia evolutiunilor simetrice, s'ar putea
imagina numeroase evolutinni disimetrice, ma rezum
insa la cele mai obisnuite si anumela evolutiune excep-
tiondle numite ranversare si imerman. ‘

Aceaste evolutiuni constituesc o combinatie a /oo-
pingului cu alunecarea pe aripd S\ cu rastunarea.

6. EVOLUTIUNI NEPERMISE

Vria

Vria sau sfredelul este evolutiunea pe care ar trebui
s'c inlature cu toata energia scoalele de pilotay, totusi
este mentinuta dar nu cu scopul de a mvata pe pilott
i o execute, ci din contra, pentru a invata pilotil sa
nu o exccute, sau daca din nefericire avionul or1 hidra-
vionul se angajeaza in vrie, pilotul sda stie a scoate
imediat aparatul, franand si inlaturand deci o astfel de
evolutiune. Dese ori pe timpul exhibitiunelor demon-
strative, 0 casi oarecare de avioane sau hidravioane
ordona pilotului sau, pe timpul cand prezinta un avion
in sbor, sa faca si cateva ,tururi de vrie®, aceasta insd
pentru a demonstra ca avionul prezentat poate sd 1asa
din vrie.

Grosso-modo, un avion angajat in vrie poate fi
comparat cu un giro-scop, caruia oricum j-am schimba
pozitia, el revine singur, cata vreme rotatia lui continua.

Avionul sau hidravionul pe timpul vriel capata o
miscare de rotatie in jurul axului longitudinal, care se
accentuiaza din ce in ce mai mult, asa in cat orice
actiune exterioard este inlaturata, tocmai prih caracte-
ristica giroscopica pe care si-o insuseste aparatul aflat
in vrie. Ansamblul unui astfel de aparat se gaseste in
echilibru dinamic indiferent, asa in cat nici un deze-

chilibru intre fortele interioare lui, nu este posibil, spre
a inlatura vria. '
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Vria ideald nu este decat o spirala a cirei raza
este nula, iar panta 9o Ori in acest caz, referindu-ne
la ecuatiunile 154) dela spiralé, giasim ca ecuatiunile
de echilibru ale evolutiunel sunt:

: { P22 kige
221)

Ezi=lo
Ceiace ne arati ca la limita, viteza de translafie pe
timpul vriel va fi:

NP
AV =T TR
=) q 2 R minim

lar viteza de rotatie in jurul axului longitudinal
esitex: :
21 N
FUE g (W)
unde L este anvergura totala a aripelor, ¥ pasul eli-
coidului format de aripi, prin inclinarea inversa a ari-
pioarelor, iar ¢ unghiul de atac sub care elicoidul ari-
pelor ataca aerul, analog elice.

Vedem dar ci un avion se va angaja cu atat
mai usor in vrie, cu cat viteza de cddere va fi mai mare,
anvergura si pasul elicoidului aripelor mai mic.

Pentru a inlatura vria, ar trebui franata viteza de
rotatie €, ceiace nu se poate face decat in douai feluri:
sau modificand pasul elicoidului aripilor, printr’o inver-
‘sare a aripioarelor sau printr'un cuplu produs prin
interventia motorului.

Prima solutie este greu realizata, dacd ne-am
substitui cu gandul, pilotului aflat in carlinga unui avion
angajat in vrie, cdci pentru a-si da seama de pozitia
aripioarelor, necesitd un oarecare timp, in care avionul
se angajeazia si mai ‘mult, asa in cat interventia co-
menzilor devine iluzorie. '

Deasemenea solutia a doua rdmane mai mult in

L22 e O



domeniul teoriei, caci o franare a vriel cu ajutorul cu-
plului motor, este foarte putin eficace sinumai in cazul
cand vria se face in sensul rotatiei elicei.

Totusi pericolul vriei este prea mare pentru a nu
se medita serios asupra inlaturdrei lui. Am credinta ca
cea mai eficace solutie a inldturdrei vriel este acela a
constructiei planorului, dispunand aripile cat mai disi-
metric fati de axul longitudinal al avionului sau hidra-
vionulul. In aceasta ordine de idei, s’a observat cu
prisosintd ca monoplanul parasol se angajeazd mai
greu in urie. Din contrs, biplanele cu fuselajul intre
planuri, se angajeazi foarte usor.

Intr’un cuvant deci, orice posibilitate de disimetrie
fata de axul longltudmal contribue la inldturarea vriei

sl in aceastd privintd hidravioanele cu coca sunt mai
fericite.

Daca prin o indelungata experienta si gratie unui
serios antrenament, un pilot gaseste posibiltatea de a
scoate un avion din vrie —ceiace nu este deloc exclus
— apol nu trebue sia exagereze vria, 5-6 tururi, altfel
se riscd ruperea planorului, cici in timpul vriei peri-
colul eforturilor disimetrice este mare. Asupra planuri-
lor se naste un formidabil cuplu, atat in sensul anver-
gurei cat si in sensul profunziunei si anume:

— cuplul (E, E) in sensul profunziunei,

» (Y, Fz, 1/, Fz) in sensul anvergurei, unde :

2
E— -2% me{()%} siFz=P. (C:TZCZ
Cynar fiind un coeficient care corespunde lui i= 9o°
(vezi polara complecta din figura 3g9).
lar daca valorile acestor eforituri se suprapun la
un moment dat, ele pot face sa cedeze rezistenta ari-

pilor, inainte chiar ca avionul sa atings, in cadere, viteza
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limita. Insd chiar daca valorile acestor eforturi nu se
suprapun, ele actionand intermitent, atunci se pot naste
vibratiuni, capabile si desmembreze cu siguranti struc-
tura aripilor.

7. MASURAREA EXPERIMENTALA A EFORTU-
RILOR CE SE NASC ASUPRA PLANOARELOR
PE TIMPUL EVOLUTIUNILOR

Generalitati.

La studiul evolutiunilor am vazut conditiunile de
echilibru dinamic stabi/, in cazul evolutiunilor normale,
unde pericolul de a se naste eforturi prea mari in or-
ganele avionului sau hidravionului este complect inla-
turat. Am vadzut apoi cum, daca conditiunile de echilibru
stabil nu sunt satisfdcute la un moment dat, avionul
sau hidravionul isi ia dela sine sau cu voia pilotului o
pozitie de eckilibru dinamic instabil, evoluund astfel un
timp destul de scurt, dar suficient, pentru a restabili
echilibrul dinamic stabil. Dar si pe timpul echilibrului
dinamic instabil (evolutiuni exceptionale) pe langa con-
ditiunile de echilibru ce trebuesc cu toata rigoarea
respectate, caci altfel echilibrul ar deveni indiferent, ceice
ar conduce cu siguranta la catastrofa, am vazut ca se
nasc niste eforturi aplicate planorului si cari merita toata
atentiurea, deoarece ele sunt capabile sa desmembreze
planorul.

Am vazut calea teoretici de a calcula acele efor-
turi, totusi teama de a nu fi facut abuz in aplicarea
prea multor ipoteze, teama ca ecuatiunile stabilite pe
baza unor resultate, date de tunelul aerodinamic, sa nu
difere prea mult de realitate, a facut pe cercetatorii
aerodinamici sa masoare eforturile ce se nasc pe timpul
evolutiunilor exceptionald si pe cale experimentali.
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Jar — dupa cum am mai spus — odatd acele efor-
teri bine cunoscute pentru fiecare caz, planorul este
calculat si construit in consecints.

Principiul masurarei pe cale experimentale a diver-
selor efortur! este urmatorul:

Fie £ un efort ce se naste pe timpul unei evolu-
tiuni exceptionale intr’o parte oarecare a planoruluj,
atunci daca m este massa avionului si g acceleratia
capabila de efortul E, avem: '-

E=m~y st P=m.g
P, fiind greutatea avionului.
Admitand insa ca:

224) E=n.P
atunci relatiunile de mai sus ne arata ca:

225) {=%n.g

asa in cat masurarea lui y s’ar putea face in functie
de g, ceiace simplifica mult operatiunea, dupa cum vom
vedea. .

In sfarsit, dacd in aceiasi parte a ‘H
planorului, unde se naste efortul £, ——%-f"“—x
legam printr'un mijloc oarecare elastic 1A
o massa p (fig. 138), atunci sub actiu- mwm
nea efortulul %, de acceleratie ¢, se va Fiz%‘;‘gﬂ
naste si asupra massei p o acceleratie - :
1, capabila de un efort f, ce va turii sau destinde le-

giturei elastca dintre massa p si planor, facand astfel
sa varieze k. Asa dar vom avea:

J=p.x sijf=Fk b

unde % este un coeficient numeric care depinde de

elasticitatea resortului presupus. Ori aceste relatiuni
ne arati ca: :

226),, 1 = 5



Si tinand seama de 225):

kh.
227 bk nl=— e , @

Masurand sau inregistrand deci pe /% printr’un
mijloc oarecare, apoi cum £ si g sunt constantele apa-
ratului si cunoscand pe y, in baza relatiel, 224) vom
cunoaste pe £.

Realizarea legiturei elastice a massei p si a po-
sibilitatei de inregistrare a lui /# a fost ficutd in dife-
rite feluri, cu aparate denumite accelerometre sau acce-
lerografe, respectandu-se insa doua conditiuni:

1) Deformatiunile legiturei elastice sa tie riguros
proportionale cu fortele, de unde decurge nevoia unui
minutios si delicat taraj.

2) Sa nu aib# oscilatiuni, deci nevoia unui amor-
tisor al oscilatiunilor.

Accelerometrul englez

Legatura elastica este constituitda de un arc semi-
circular, in fibra de sticala, avand extremititile fixate
la cutia cel il contine. Acest arc constitue si resort si
massa, iar deformatiunile lui sunt inregistrate pe caie
cinematograficd. pe un tanbur inregistrator.

Amortisarea oscilatiunjlor este obtinutd numal prin
viscozitatea aerului.

Accelorametrul american

Sistemul elastic este constituit dintr’o lama de resort
plata, incastratra la o extremitate si libera la cealalta,
spre a fi sensibila intluentei eforturilor perpendiculare
planului ei.

Sistemul amortisor este constituit dintr’o paleta de
arama sau 2luminiu, fixata la extremitatea libera si mis-
candu-se intre cei doi poli ai unui electro-magnet.
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Inregistrarea se face tot pe cale cinematografica.
Acuplandu-se trei accelerometre ca cel de mai sus,
dupa trei directiuni perpendiculare, se obtine un acce-

lerometru capabil sa inregistreze acceleratiunile, ce se
nasc in toate directiile, deodata.

Accelerograful francez

La acest aparat massa mobila este constituita de
o coloana de mercur, a carel inertie va da nastere la
o diferenta de presiuni intre cele doua extremitati ale
sale. Ea este continuta de un tub 7, (fig. 139) legat

Y it 7T

Fig. 130

Intr'o parte la un manometru M, cu scurta perioadz de
vibratie si fara histerezis (plin cu vasilina) prin inter-
mediul unui tub de raccord 7, umplut cu glicerina si a
unui robinet R, servindla reglarea amortisareiaparatului;
la cealalta parte tubul 7 este legat la un rezer-
vor de aer comprimat A4, prevazut cu o valva, permi-
tand introducerea de aer' cu ajutorul unei pompe de
biciclzta.

Variatiunile manometrului sunt inscrise direct de
un acul 2 al manometrului, pe un tambur inregistrator.

Directia acceleratiunilor de masurat trebue sa fie
totdeauna paraleld cu axul tubului 7.

Detaliile masuritorilor

Detaliile de masurare si ce anume se poate masura
cu ori cari din accelerometre sau accelerografe sunt
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aceleasi in general pentru toate, astfel : Daci punem
aparatul perpendicular pe planul aripilor, atunci se in-
registreaza efortul de sustentatie real in timpul sborului,
oricari ar fi traectoria, inregistrandu-se acceleratiunile
maxime : pe timpul acrobatiilor, in linie de sbor pe timpul
golurilor atmosferice, sau cand se nasc vibratiuni din
cauza vitezei, sau in sfarsit pe timpul socului la ate-
risaj sau amerisaj. '

Daca punem aparatul paralel planului aripilor, atunci
se inregistreaza acceleratiunile de alunecare sau derapaj.

Figura 140 reprezinta graficul raportului ﬂ=é,pe

timpul unor ,resurse“ brutale, facute cu viteze de picaj

R’
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T
1

8
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Fig. 140
crescand dela 207 km/ord pand la 262 km/ori, unde
se vede ca » variazd dela 4,6 pana la 7,8.
Deasemenea figura 141
ST [[] reprezinta graficul lui » pe
i { TR timpul unui looping, unde
|

l dela 4 la B avem sborul

i _\ normal, dela B la C picajul,

/ d ]'G in D avem redresarea, in £

* | avionul este inpunctul culmi-

-— nant al buclei, dela £ la F

din nou picajul, in 7 redre-
sarea si in G starsitul loopingului.

20 se

Fig. 141

Rezultate obtinute
Toate trei tipuri de accelerometre sau accelero-

grafe, intrebuintate deopotriva in tarile respective si la
‘ 12
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diferite epoci, au dat rezultate putin diferite, explicate
oarecum prin deosebirea aparatelor de experimentat si
de masurat. .

[ata in tabelul No. 16 valorile lui 7 obtinute pentru
evolutiunile cele mai periculoase.

Tabloul No. 17

FELUL Anglia J Americal Franta | Valorile

EVOLUTIUNI 1917 | (1924) | (1925) | maxime
Aterisaj brutal 4 4,6 5,2 52
Virajul la verticali = 5,9 5,04 59
Resursa 4,2 7,8 6,46 7,8
Loopingul normal 32 6,2 57 6.2
Dubla rasturnare 2,3 72 5,27 72
Ranversarea - — 44 4,4 . 44
Vria 2,0 4,0 1,3 4,0

Este insa sigur cd aceste valori pot fi depasite, si
ca in particular ele depind de:

1) Finetea avioanelor, viteza si maniabilitatea lor.

2) Conditiunile atmosterice (goluri, rafale, etc...)

3) Rapiditatea diferitelor evolutiuni (forta fizica a
pilotulul, usurinta si compensarea comenzilor).

In orice caz insd datele experimentale concorda
aproape intru totul cu rezultatele teoretice.

Clasificand acum aceste evolutiuni dupa valorile
lui #, adica dupa marimea eforturilor ce senasc, gasim
urmatoarea ordine: resursa, dubla rasturnare (tonoul)
loopingul, virajul la verticald, aterisajul brutal, ran-
versarea, vria.

Nu trebue insi uitata disimetria, adica faptul ca
daca vria are cele mai mici eforturi, ar fi mai putin
periculoasd si din acest punct de vedere se pare ca

vria $i dubla rdsturnare par a ocupa locul de frunte
al pericolului.
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8. ECUATIUNILE GENERALE DE ECHILIBRU ALE
UNUI AVION SAU HIDRAVION IN SBOR

Ecuatile generale intr’o atmosferici
care este in repaus.

Cu ocazia studiului diverselor evolutiuni am vizut, pentru fiecare
evolutiune in parte, ecuatiunile de echilibru dinamie.

Generalizand ins4 studiul in sensul exprimdrei unor ecuatiuni, cari
s& inglobeze toate evolutiunile si deci in care punand anumite conditiuni
unora din parametri Val‘lablll, dupé caracteristicile unei evolutiuni oare-
care, sd obtinem deodati ecuatiunile de echilibru ale acelei evolutlum, atunci
0 sumard privire a tuturor ecuatlumle particulare fiecirei evolutiuni, con-
duce la ecuatiunile generale.
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unde ¢ reprezintid inclinarea axului de tractiune (axul elici) fatd de- axul
longitudinal al avionului sau hidravionului, confundat cu tangenta la tra-
ectoria descrisa de centrul de gravitate.
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urmeaza cd vom mai avea pe langi ecuatiunile 228) si ecuatia:
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In starsit, dacd mai presupunem, asa cum se obisnueste, cd ,cuplul-
motor este proportional cu densitatea, atunci avem:
230) T=23.T,
unde T, este o functiune unicd de vitezi.
In aceste condmum se vede usor ci solutiunile de regim a ecuati-
unilor diferentiale 228) si 229) se vor obtine pentru
‘ dvV de d3

TRy SR
Adicéd pentru valori constante ale vitezei in marime si in directie si pentru
o altitudine constantd, indicand deci © = o, adicd singura solutie de regim

se gz’{se§te- numai in cazul sborului orizontal.

.1) Dupd cum vom arita la studiul’,atmosferei standari®.
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Nota. La studiul evolugiunilor'am considerat 3 = const., ceiace ne-a per
mis a gdsi un regim in urcare sau in coborare, in realitate insd acest re
gim nu exista. Astfel dacd o = const, atunci V va fi variabil, cici avem

W = ]/ P cos w

5. Rz
ar dacd V = const. atunci trebue sid avem si:

cos ®
i const,

deci o pantd ® variabili.

Ecuatiunile generale intr’o atmosferd agitata

Admitand ca atmosfera este animatd de un vant de vitezd I si
daca am descompune aceastd vitezd dupid trei axe rectangulare, avand
planul yOx orizontal, iar planul 2O x fiind planul de simetrie al avionului
(trecand prin axul lui longitudinal), atunci notand cu Wx, Wy si Wz cele
trei compozant, vom avea:

231) U=V + Wx.cos o 4+ Wz.sinw

d L
232) m."d—'tzTcose—P.sinw — Rx. U2,

dWy
234) m . = = Ry.Wy?.
unde Ry ar fi un coeficient total de rezistenta laterald.
d
235) m.U.% = — T.sine — P.coso |- Rz.U=.3

+ Ramax.(+ Wx.sing -+ Wz. cosw)?. &

d (+ Wx.sinw + Wz. cos )
-+ m. a3

unde R¥max.= 2—‘;; .S . Cxmax , iar Cxmax corespunde pe polgra comblects
(figura 39) lui 7= go.
In sfarsit :
==
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Insi atmosfera ne mai fiind in repaus, conditia unei relatiuni adia-
batice impusd unel atmosfere n repaus, nu mai este satisfacuta si prin
urmare relatia 236) ramane mai mult cu titlu de indicatie.

In ecuatiuni se subintelege ca semnele sunt date dupa cum o este
pozitiv cand w> 0 st negativ cand v < o.

Sboru! fara motor

O interesantd aplicatiune a ecuatiunilor generale intr’o atmosfera
agitata este la studiul ,sborului fdrd mofor®.
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Se intelege ci si planajul este un shor fira motor si se poate exe-
cuta si intr’o atmosfera agitatd si intr'o atmosferd calmi, asa in cat il
vom exclude. In cele ce urmeaza vom cerceta numai posibilitatea reali-
zdrei sborului fara motor ,orizontal®si ,in urcare".

Realizarea sborului orizontald
Inlocuind in ecuatiunile 232) si 235) valorile:
T=0 $1 v=0

atunci gisim:

dU
237) m oA Rx.U%.3

dW z
238) P=RZ.U2.3+RZmax.WZZ.3+m.T

Ori ecuatia 237) ne aratd imposibilitatea obtinerei unei viteze rela-
tive de sbor orlzontal deoarece acceleratia este negativi, sau nuld cand
U = O, adici planorul ar sta pe loc, in care caz ecuatia 238) ne arati ci
o sustentatie este posibild numai in cazul ex15tente1 unei compozante ver-
ticale a vantulul, adicd pentru un Wz o.

Realizarea sborului in urcare

Si in acest caz posibilitatea realizirei ,sborului in urcare® devin-
sl mai micd ca a ,sborului orizontal®, daci considerim ®> 0. :

Cea mai simpl4 posibilitate este tot in cazul cand w = o, adicid men-
tinem planorul cu axul siu longitudinal in planul orizontal, adici respec-
tdm intocmai ecuatiunile 237) si 238), unde presupunem ci avem U= O
la un moment dat. Daci in acel moment compozanta verticala Wz a van-
tului are o valoare astfel in cat si avem: _

W
239) Raxwaxr . W22 .3 L . L_z o7

Atunci inseamnd cd planorul se va urca in sus pe o verticala si se
va urca pani cand, fie din cauza lui Wz care se micsoreazs, fie a lui 3
neegalitatea 239) devine egalitate si atunci planorul nu se urca.

In consecint, realizarea sborului in urcare nu este posibili in ge-
neral decat in cazul existentei unei compozante verticale, cu sensul de jos
in sus, a vantului.

Combinarea sborului ,in urcare” cu ,planajul®
pentru realizarea unei inaintirs

Dacé presupunem acum cd un planor se urcd pe verticali, gratie
vitezei vantului, pand la o altitudine oarecare, apoi planeazi inaintand
in directia ce voeste, pand la o altitudine minimé, dupd care se repeta
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manevra. Urmeazd decici planorul va fi capabil de o inaintare, urmand o tra-
ectorie teoretici numitd ,in dinti de ferastrau (fig. 142). In realitate insi
Jraectoria este rotunjiti, denuminduse ,traectorie ondulati (fig. 143), avand
torma conturului ldsat de valurile mirei pe un plan vertical, perpendicular
crestelor lor.

In concluzie deci, realizarea sborului fird motor este posibild insa
numai intr’o atmosferd unde si existe un vént capabil de o compozanti
verticald, fie numai a vitezei in cazul unui vant uniform (in care caz

BL B?.

Ay A '
‘ Fig. 143

Fig. 142

atmosfera se zice cd are o ,structuri nedeformabili”), fie a unei accele-
ratiuni sau si una alta (in care caz atmosfera se zice ci are o ,structurd
detormabild“). Asa in cat numai cunoasterea aprofundatd a vantului in

anumite regiuni ne poate indica cu prisosingé posibilitatea realizidrei sbo-
rului fard motor.

9. MANIABILITATEA SI STABILITATEA AVIOA-
NELOR SI HIDRAVIOANELOR PE TIMPUL
EVOLUTIUNILOR.

Generalitati.

Dupa cum am vizut la studiul evolutiuniior, mis-
carile unul avion (intelegandu-se si hidravion), prin ana-
logie cu ale unui corp oarecare, pot fi descompuse in
doua:

1. Miscarile centrului de greutate, studiate cu oca-
zia evolutiunilor si

2. Miscarile in_jurul centrului de greutate, cari
vor fi studiate cu ocazia rezolvarei probleme1 generale
a stabilitatei.

Ori in studiul evolutiunilor am admis ipoteza ca:
ppentri un regim dat de sbor, avionul trebue sa- St pdst-
reze o pozifie constantd fafa a’e traectorie“, ipoteza ab-
solut necesara pentru simpliticarea studiului evolutiuni-
lor. In realitate insa, cum nici regimul de sbor nu este
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continuu constant, nici traectoria continuu rectilina, nici
atmosfera in repaus ideal, urmeazi ca avionul va fi ne-
voit si se roteascd in jurul centrului sau de greutate
dupd caz si atunci ipoteza unui cuplu de rotatie anulat
fie prin centraj, fie de catre pilot, cade ; ba inca sunt impre-
jurdri cand insusi pilotul il provoacs, fie pentru a schimba
directia de sbor, fie pentru a da o inclinare voita.

Asa dar pe timpul evolutiunilor, un avion va avea
miscari de rotatie in jurul centrului siu de greutate,
fie voluntare, fie involuntare. Interesul este insi ca
aceste miscari sa fie sigure si usoare atunci cand sunt
voluntare si lenese sau grele atunci cand sunt involun-
tare.

In primul caz rotatia fiind comandata de catre pi-
lot (prind intermediul comenzilor), indata ce comanda
inceteaza (revenind la punctul mediu sau mort), rotatia
inceteazi; in al doilea caz, daci o cauzd involuntara
produce rotatia, atunci indati ce cauza inceteaza, avionul
sau hidravionul trebue sa revie imediat dela sine in
pozitia de echilibru.

Proprietatea avioanelor ce o au de a raspunde
sigur si usor la comenzile pilotului se numeste mania-
bilitate si cu cat raspunde mai repede si mai energic,
cu atat se spune ca este mai maniabil; iar proprietatea
de a raspunde cat mai greu cauzelor involuntare, re-
venind imediat dela sine, indati ce cauza a incetat,
se numeste stabilitate si cu cat avionul raspunde mai
greu si revine mai repede, cu atat se spune ca este
mai stabil.

Pentru simplificarca studiului miscarilor de rotatie
in jurul centrului de greutate, ele au fost impartite in
trei, dupa rotatia ce o poate avea avionul in jurul a
trel axe rectangulare de coordonate, a caror origina
ar fi centrul de greutate, iar axa absciselor ar i tan-
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genta la traectorie (aproximativ se poate confunda cu
axul longitudinal), astfel (fig. 144) avem:

— in jurul axului y G 3 avem o rotatie longitudinala
— injurul axului x G x° o rotatie laterala si
— in jurul axului 2 G &' o rotatie in directic.
Odata cunoscute acestetrei categorii de miscari
de rotatie, pnn compunerea lor, se poate cunoaste

orice fel de rotatie a avionului in jurul centrului de
greutate. '

Studiint insi in parte rotatia avionului din punct
de vedere al maniabilititei si din punct de vedere al
stabilititei, observam c4 in
primul caz miscarile de ro-
tatie sunt ,provocate®, jpe
cand in al doilea caz ele
sunt ,franate’ asa in cat
in fond, miscarea este una
si aceiasi. Apoi cum wuis-
cdrile provocate depind de
pilot, inseamna ca peri-
(fig. 144) colul lor estein parte re-

dus, pe cand miscarile de franare sunt independente
de pilot, asa in cat pericolul lor este mai mare si deci
se pare cd studiul lor este mai important. Dar ro-
tatia fiind aceiasi si intr’un caz si in altul, studiul ei
va ajunge la concluziuni valabile si maniabilitdte; si
stabulitdfei, prin urmare studiul nu va fi decat unul si
acelas.

Analizand insa o miscare de rotatie, fie din dome-
niul maniabilitatei, fie din domeniul stabilitatei, obser-
vam ca ea nu este continuid ci rezulta dintr’o loviturs,
un soc, o impulsie dati; ori daci presupunem ca in
mod schematic un avion ar ti reprezentat prin axul
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sau longifudinal 4 B (tig. 145) spre exemplu, iar daca
o cauza oarecare roteste axul 4 B, in jurul centrului
de greutate G, -aducandu-l la pozitia 4, B, atunci fie
dela sine, tie prin intermediul unei carme asezatd in
B, se da axului o impulsiune de asa natura in catdin
A, B, axul si revie in A B.

Dar impulsiunea poate ti mai mica, asa in cat
axul sa nu ajunga in 4 B, cu alte cuvinte unghiul de
rotatie 6 (dat prin impulsie) si fie mai mic decat 6,
sau chiar se poate intampla ca A, B, sa ajunga in
A, B,, depasind pe- A B, adica sa avem 6>0,. Asa
dar o rotatie egala cu acea voitd sau o justd revenire
nu se poate face si de aici, fortamente, o serie de osci-
latiunt se vor naste.

Pentru a intelege fenomenu] _ B
si mai bine, comparam avio- ‘e_ S _-75, |
nul cu un pendul, care nusi < Lo i3
reia pozitia sa decat dupa o % e
seriz de oscilatiuni. (Fig. 145)

Prin urmare studiul maniabilitatei si stabilitatel
unui- avion implica studiul : \

— provocarei saw inldturdrei miscdvilor de rofa-
tie in jurul centrului de greulatea si

— franavei sauw amortizdrvei oscilatiunilor.

Provocarea miscérilor de rotatie.
Maniabilitatea

Din mecanica se stie cd, un sistem de forte aplicate
unui solid, se reduce la o rezultantd unica, aplicatd in
centrul de greutate si la un cuplu. Efectul rezultantei
modifica miscarea centrului de greutate, adica traecto-
ria, iar cuplul influenteaza miscarea in jurul centrului
de greutate, adicd produce o rotatie.
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‘ Daca R este valoarea rezultantei fortelor, aplicats
in centrul de greutate al avionului, iar M valoarea cup-
lului, atunci conditiunile de echilibru, pentru un regim
de sbor dat, sunt:

240) R=0 st M=o

Un avion se zice insa ca este cu atat mai manias
bil, cu cat ne da posibilitatea ca la un moment dat
sd marim sau si micsoram pe. R si pe M, oricat vom
Vol.

' Marirea sau micsorarea lui R, pentru un avion, se
poate face variind : '

— tractiunea moro-propulsorului,

— porianta, '

-~ rezistenta la inaitare si

— greutalea (rare ori prin delestare).

\ Marirea sau micsorarea lui M, se poate face fie
variind fortele de mai sus, gradul de eficacitate fiind
redus, fie prin intermediul cdrmelor si aripioarelor, in
care caz gradul de eficacitate este mare, de aceia se
obisnueste. a- se zice chiar ca un avion este cu atat
mai maniabil, cu cat carmele si aripioarele sunt mai
mari.

Teoreticeste maniabilitatea se judecs dupd valoarea sudiciului de
senzibilifale, care se misoard prin valoarea raportului dintre variatia un-
ghiului de atac si variatia unghiului de bracaj al comenzilor, adici daca
pentru o variatie ¢y al bracajului, avionul schimbé unghiul de atac in o
cantitate ¢ 7, atunci indicile de sensibilitate are valoarea :

di
241) ls= ﬂ (

Dupa cum vom vedea mai jos, indicile de sensibilitate creste cu dis-

tanta carmelor pani la centrul de greutate si cu suprafata lor.

Manzabilitatea longitudinal

Uu avion are o buna maniabilitate . longitudinala
cand i se poate da miscari de rotatie in planul verti-
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cal de simetrie (in jurul axului y G '), cit mai repede
si cat mal usor.

Cérma de profunziune coustitue, prin exelentd, or-
ganul care da posibilitatea unei bune maniabilitati lon-
gitudinale.

Studiul maniabilitatei longitudinale avand la baza
aceiasi teorie ca si la studiul stabilitiatei longitudinale,
il voiu detalia mai jos.

Maniabilitatea de divectie

Un avion are o buni maniabilitate in directie cand
i se poate da miscari de rotatie in planul tangent la
traectorie (in jurul axului z G 2’), cat mai repede s
cat mail usor.

Organul care da posibilitatea unei bune maniabili-
tati in directie este carma de directie.
" Studiul maniabilitatei in directie, se va face — din
aceleasi motive ca mai sus — odatd cu studiul _stabili-
tatei in directie.

-

Maniabilitatea laterala

Cand unui avion i se poate da, repede si usor,
miscari de rotatie in jurul tangentei la traectarie (axul
x G ), atunci se zice ca are o buna maniabilitate la-
terala. _

Aripioare[e constituesc organele capabile sa dea-
unui avion o buni maniabilitate laterala.

Studiul ei il voiu face deasemenea odata cu studiul
stabilititel laterale.

Inliturarea miscirilor de rotatie.
Stabilitatea

In comparatie cu maniabilitatea, am putea spune
ca stabilitatea este inversul ei, adici de indata.ce o
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cauza oarecare strica conditiunile de echilibru, provo-
cand o rotatie, atunci , stabilifatea” este aceia care resta-
bileste echilibrul, inlaturand rotatia si readucand avionul
In pozitia sa normala. Cu alte euvinte - prin stabilitate
Se infelege acea propriectate pe carve trebue si o aiba un
avion de a reveni dela sine in pozitia de echilibru, cand
0 cauza oarecare l'a indepariat. Deci o buni stabilitate
a unul avion nu inseamni numai ci valoarea cuplului
de rotatie sa fie nul4, ci trebue si insemne sl pro-
prietatea de a se naste un cuplu 4, cat mai mare,
care sa readuca avionul in pozitia sa de echilibru, cand
0 cauza l'a deviat de un unghiu 6. In termeni ma-
tematici, aceastd conditie se exprimi astfel :

- dM {
242 | —= > O

cu alte cuvinte, derivata cuplului de rotatie in raporj
de unghiul de atac, si fie pozitiva.

De fapt, aceasta derivata ar trebui luata in raport
de 6, dar cum:

6 =1 const.
urmeaza ca: do§ = dj.
. Asa dar conditiunile unei bune stabilititi sunt :

d M
di

243) M=0 i

dM . .
in care caz 4 S¢mainumeste si iudice de stabilitate

>0

Stabilitatea unui avion poate fi realizati in trej
feluri :

1. Prin forma speciala ce se di planorului si atunci
se zice ci avionul are o stabilitate Proprie sau de forma.

2. Prin organe comandate (de catre pilot), cand
se zice ca avionul are o stabilitate comandats,
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3. Prin organe automate, care modifici fie forma
planorului, fie pozitia organelor de comandi (realizabila
cu ,giroscop“ sau ,servo-motor‘) si atunci se numeste

stabilitate automata.

Observatie. Analizand stabilitatea unui avion care ar sta ps loc
(ceiace se poate realiza la tunelul aerodinamic) si stabilitatea unui avion
care shoard, atunci se va constata ci stabilitatile acestui avion vor diferi.

In adevar, in primul caz fdcand si treacd un curent de aer asupra
avionului (fenomenul invers), atunci fortele aplicate acestui avion pot fi
grupate in doud, unele aplicate in centrul de greutate si altele aplicate in
centrul de presiune.

Ori conditia unei bune stabilitati — catd vreme curentul de aer are
o miscare uniformd si un regim permament — este ca centrul de greutate
si fie pe verticala centrului de presiune si sub acesta.

In al doilea caz inss, aerul fiind imobil si avionul mobil, pe langa
conditiunile d= stabilitate vizute mai sus, mai intervine conditia ca efectul
inertiilor ce se nasc in organele unui avion, gratie acceliratiunilor cari va-
riaza cu regimul de shor, si se anuleze reciproc, ori aceasta conditie este
greu de indeplinit deocamdatéa.’ .

Din aceste motive, primul caz constitue asa numita stabilitate staticd,
iar al doilea caz, stabilitatea dinamicd.

In cele ce urmeazi voiu studia in special stabilitatea staticd, care
de altfel este cea mai importants, rimanind a complecta la urmi si teoria
stabilititei dinamice, mai putin importantd pentru avioane cu viteze sub
300 km./ori. Cand insi vitezele avioanelor vor depédsi 400—500 km./ora.
iar regimul de shor va varia mai mult, atunci influenta stabilitdtei dina-
romice va lua pportii consideratiile.

Studiul stabilitiatei longitudinala
Stabilitatea de formda

Stabilitatea longitudinala corespunde rotatiei avio-
nului in jurul axulw yGy'. Voiu
considera, pentru usurintd, cazul
unui avion redus la o singura ar-
ipa plana (tig. 146), unde in cazul
echilibrului, pentru un unghiz de
atac i, rezistenta aerului F trece
P prin centrul de greutate G, echi-

librand fortele P si 7, in cazul

Fig. 146.
ca 7 trece prin centrul de greutate; in cazul cand 7 nu

rece prin centrul de greutate, atunci /" este astfel dis-
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'pus fata de G (fig. 147), in cat anuleaza cuplul produs
de 7, adica:

Me (T) = M (F)

Daca o cauzi oarecare modifici unghiul de atac,
devenind 4,>17, (fig. 148), atunci rezistenta F se de-
parteaza de marginea de atac!) si prin urmare un cuplu

F F, X Gg,

se va naste, caci rezistenta aerului

i va trece inapoia centrului de greu-

tate, cuplu care va tinde sa readuca

= avionulul in pozitia sa anterioara,

Fig. 147 micscrand unghiul de atac 4, pentru

a-l aduce in 4. Daci insa o cauzd oarecare micso-
reazd unghiul de atac (5, << 3,), atunci rezistentaF trece

inaintea centrului de greutate, dand nastereunui cuplu
cabrator:

Fy X Ggs

care va readuce avio-
nul in vechia sa pozitie.

In consecinta un astfel
de avion cu aripa plana,
este stabil, avand o sta-
bilitate de forma.

Luund acum un avion
redus — spre usurinta vP
— la o singura aripa

Fig. 148

constituita dintr’o ,suprafata curbi“ sau un »profil“ de
aripa“, atunci vom constata eontrariul celor de mai sus,
adica: marindu-se unghiul de atac (pana in jurul Jui 12°

1) Vezi determinarea punctului de aplicatie al rezistentei aerului
asupra unui plan inclinat (pag. 32).
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aproximativ), punctul de aplicatie al lui # se apropie de
marginea de. atac !), prinurmare cuplul ce se va naste,
va accentua cabrarea ; iar in cazul micsorarei unghiului
de atac, se va accentua picajul. Asa dar avioanele ale
caror aripi sunt niste ,suprafete curbe“ sau ,profile“,
nu pot avea o stabilitate sigura, fara ajutorul unor
organe speciale. De aici s’a niscut nevoia unui pro-
fundor, adicid acel organ capabil si contra-echilibreze
cuplul de cabraj sau de picaj ce se naste asupra ce-
lulel.

Profundorul poate fi insi dispus fata de celula in
trei moduri, dupa unghiul cel face cu axa elicel (axul
de tractiune), zis si unghiu de atac, admitand — spre
simplificare — ca aceasta trece prin centrul de greutate
al avionului. '

In adevar, pentru un unghiu de atac al profundo-
rului pozitiv (fig. 149), stabilitatea avionului nu va fi

Fig. 149.

asigurata decat atunci cand centrul de greutate va fi
inapoia celulei, caci numai in acest caz putem avea
solutiuni reale pentru ecuatia:

Mq (F) — Ma (f)
Pentru un unghiu de atac al profundorului negativ,

stabilitatea va fi asigurata cand centrul de greutate va
fi inaintea celulei, deoarece numai atunci vom avea

1) Vezi determi punctului de aplicatie al rezistentei aerului asupra
suprafctelor curbei (pag.) 37) si asupra profilelor de aripi (pag. 52)-
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solutiuni reale pentru ecuajia:
Mc" (F) = Ma’ (/')

In sfarsit, pentru un unghiu de atac nul al profun-
dorului, stabilitatea avionului va fi asigurati cand centrul
~de greutate se va confunda — pentru regimul de sbor
de utilizare — cu intersectia rezistentei aerului si axului
de tractiune.

Totusi, analizand in detaliu fiecare din aceste trei
solutiuni, se pare ca pentru un unghiude atac, al pro-
fundorului, negativ, idicele de stabilitate al avionului
este mult mal mare pentru un interval de regim destul
de mare.

In general ins3, stabilitatea longitudinala a unui avion
si deci determinarea exacta a unghiului de atac al pro-
fundorului, se face cu ajutorul unei machete la tunelul
aerodinamic, facandu-se diferite tatonari.

Teoraticeste studiati problema stabilitdtei longitudinald, desi nece-
sitd calcule lungi si laborioase, totusi este deosebit de frumoass prin con-
cluziunile interesante la care se ajunge.

Pentru simplificarea studiului, vom inlocui rezistentele F~ si f prin
portantele Fz si /2, neglijand astfel rezistentele la inaintare Fx si fx, ale
cdror momente, fati de centrul de greutate suntf destul de mici.

In adevar cazulin unui profundor cu unghiu de atac negativ (fig 150)

,YI):/
fig. 150

si lnund drept origind a mésuratorilor un punct O, de preferinti proectia
marginei de atac pe axul de tractiune, ficand notatiunile:
—(ﬁ=d;O—C=x si Oc=uv

apoi denumind prin Y unghiul de bracaj, ce-l face coarda celulei cu
coarda profundorului, iar cu e unghiul de deflectiune, atunci, daca 7 este
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unghiul de atac al celulei, atunci unghiul de atac al ﬁrdfundoruului va fi:

+-e

. E - +4 - ~ s, % 1 =25 4“'-1\— P ;j?;-;.-:w F
Luund momentel: acestor doud forte fati' de 'G, vom avea:

=911
p =M (F2)=
244) 4 » 1 = Mg (f2)

Fz(x— d)

=f& (L+ —d) -

unde L reprezintd depirtarea marginei de atas a profundorului, in procctie

pe axul de tractiune, pand la origina O
Avand insi:

a mdsuratorilor.

" 1
Fa= 2. [Cz.cosi — Cx.sind].S.V?
245) .
.fzzz—g [Cz cos (v —i-5) — xsm(’y—z—}-s]sV“’
Apoi:
Cue G
x=lg, § ®=Pre
unde / si 7 sunt profunziunile celulei si profundorului, atunci ebservim ca
ue){ 8700
U =06

Asa dar conditiunile unei bune sta- )
blhtatl longltudmale vor fi:

M=p- nbz' 0
249 dM 2
di AT 20

Reprezentand insa grafic valorile

e
:
O

lui p si %, vom avea (fig. 151),

unde curba p poate fi cu concavitate in jos sau in sus, in care caz se
observi ci stabilitatea unui avion va fi asiguratd pentru un bracaj ¥, cand

o

Fig. 152.

unghiul de atac va fi 4, in cazul conca-
vitdtel in jos, sau 7; in cazul concavi-
tétei in sus. Prin urmare portantele ma-
xime 1nu vor putea fi atinse cu usurintd
decat in cazul unei curbe p, cu concavi-

.tatea ir sus, ceace inseamnid cd pentru

un avion greu purtdtor, trebue se i se
asigure o astfel de curbad si contrariu
pentru un avion de mare vitezd,
Indicele de stabilitate poate deaseme-
neasi fie reprezentat grafic, si in adevar,
ducand tangente la curbele u si % in

ounctufM (fig. 152} si luund pe orizontala M un segment MM’ =1, apoi

13
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ducand o verticald prin A, asa incat si tae cele dous tangente in 2 si
Q, observim ci:
| = L b R i)
PME= o SO

prin urmare vom avea:
[

I M
248) = 2O

Deci cu cat P Q va fi mai mare, cu atat stabilitatea avionului va
fi mai buna.
Examinand apoi diferitele cazuri, se poate rezuma discutia lor astfel

TABEL No. 18

i Valori mici l Valori mari
ap L 3
- mare mic mare mic
di
coucavitatea coucavitatea
I3 T - g 2
in jJos ‘l in sus in sus I in jos

d <x =

>x(<x

T <0 - 0 l <O <0

De unde se vede prin urmare Cd, pentru avioane de vitezd (vana- -
toare, sport, recorduri), unde se sboars cu unghiuri de atac mici, éracaju!
va fi negativ, iar centfrajul avionului (adica dispunerea centrului de greu-
tate fatd de centrul de presiune) va fi inainte; iar pentru avioane greu
purtdtoare (transport public, bombardament), care sboari cu portante ma-
xime, deci cu unghiuri de atac mari, atunci bracajul va fi pozitiv, iar
cenlrajul inapoiu. .

Pentru avicane cu misiuni mixte, se prevede un sbracaj reglabil®,
si un centraj variabil, fie mutand cantitatea de combustibil lichid in rezer-
voare asezate mai inainte sau mai inapoia fuselajului, fie mutand o incir-
cdtura lest. .

Asa dar, factorii cari contribue la asigurarea unei
bune stabilitati longitudinale sunt -

1) Profilul aripei si silueta avionului, astfel in cat
polara avionului sa aiba o curba a coeficientulu; de
moment Cmz (curba 3), cat mai dreaptid si cat mai
aproape de verticala, caci atunci Cm variind putin, x



—_{lf, =

va avea un interval restrans de varlatle sirdeci depla-
sarile lul / vor fi restranse.
 2) Suprafata (in mirime), jorma (in profil si contur
plan), distanta fata de centrul de greutate al avionului
(deci lungimea fuzelajului) si éracaju/ (unghiul ce-l face
cu directia corzei aripei), ce se da profundorului si in
special planului fixe sau stabilizatorului.
3) Centrajul, adica dispunerea si repartitia greu-
fatilor s suprafefelor unui avion, astfel incat ,centrul
de presiune“ al avionului sa fie dispus — fata de centrul

lui de greutate“ — asa in cat echilibrul sa fie oricand
stabil. '

Primul punct ar putea fi concentrat in studiul
curbei metacentrice a unui . avion, adici al curbei cari
infasura toate directiunile rezistentei aerului. De profi-
lul aripei si de silueta avionului depinde forma ei, iar
de forma ei depinde in mare parte stabilitatea longi-
tudinala a avionului.

Al doilea si al treilea punct nu contribuesc decat
la dispunerea curbei metacentrice, fata de centrul de
greutate, asa cum vom vedea mai jos, ceiace iarasi
contribue in foarte mare parte la stablitatea longitudi-
nald a avionului.

Trasarea si forma curbe metacentrice.

7 rasarea curbei metacentrice este destul de simpla
sl 1atd cum se face:

Se ia pe oaxd XX o orl.
gina O fig. 153) apoi se duce
o dreapta care face cu axa
ununghiuz. Peaceastadreaptd y
se 1a un segment.

Cm- )
VG- G
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iar prin punctul # se duce o altd dreapta A, care sa

C
faci cu OM unghiu egal cu {g = 5} unde f=arctg . Cx

Directiunea A este directiunea rezisteh;ei-aerulul, dar
axa XX nueste altceva decat directiunea coardei aripei,
unde in. O este ‘marginea de atac., |
sspiaca constrm curba metacentrlcé pentru va-
iorlle lui. 2 varund Antre 0° si 360° (daca Cm ar fi
cunoscut in acest. mterval) atun01 .Jforma curbel meta-
cenfrice, poate fi una din cele de mai jos (fig. 154)

Fig. 154 ‘
axele XX’ fiind niste directiuni-origini sau de referinta.
In general insd, pentru avioanele actuale, curba
metracentrica — partea sa utild (pentri ¢ variind intre
— 10° pand la+-20° — sz prezintd ca in(2), unde por-
tiunea @ ar corespunde unei aripi izolate, iar 4 unui
avion complect.

Dispunerea curbei metacentrice fata de
centrul de greutate

Pentru a discuta ce anume forma a curbei meta-
centrice este de preferat, voiu trece direct la partea a
doua a chestiunei in studiu, la dlspunerea ei fata de
centrul de greutate al av1or1u1u1
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In adeviar fie XX 6 axd de referints, aleasi' asa
fel in cat sa se confunde cu directia ‘coardei' ‘aripei,:
.cand portanta este nuld, atunc1 curba metacentrica

(partea utila a el) va fi ca'in (hd 155) In acest caz,
avionul va avea echilibrul lui astfel: %

1) — Pentru G 'sub M (sub curba) adica pentru
M G>O0, echilibrul va fi sfabi/ cand undhlurlle de atac
sunt mici si mijlocii si
instabil pentru unchl-
uri de atac marx a5a
dar nu se va atmge
portante mxime cu un
echilibru stabil, deci X
nu convine avioanelor
greu purtatoare. " (Fig. 155)

2) — Pentru G deasupra lui #, (M G <<O), atunci echi-
librul stabil nuva fi decat pentru unghiuri mari de atac,
ceace va conveni avioanelor greu,.,purtatoare«\_ 5,

I) In adevdr, dacd o cauza oarecare modificd dlrectla MG ficand-o
s& treacd prin G, atunci varxagunea de moment ce se va naste va fi.

aM=F X GG unde GG = MG Xds

~
.cum insd de = de¢, iar ¢ = 2L B-+i (axa portantelor nule), atunci:

249) de=di—df

250) dM=TF XMGX(di— dp)

.deci:
adM
di

Cum F»> O, urmeazi cé singura conditie de stabilitate este si avem:

e d
= =FX MGx(I—d—‘;)
. o ad
251) MG X (1-— Td—g)>o
Apoi cum: .

p = arctg . —é—:—;‘f @)
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De aici reese ca forma curbei metacentrice si dis-
punerea el ar trebui si fie astfel in cat si permita
avionului o buni stabilitate, pentru un interval de unghiur
de atac cat mai mari.

Stabilitatea comandati

Factorul principal care asigura stabilitatea coman-
data este profundorul (planul mobil). El este dispus
In continuarea stabilizatorului, si poate fi inclinat cu
ajutorul comenzilor (fig. 157).

Astfel, daca o cauza oare care ar inclina avionul,
atunci dand un unghiu 4 planului mobil, o forta J se
naste, capabila de un cuple  sau  moment redr esor
care sa readuca avionul in pozitia sa normala.

Fig. 156:
Profilul profundorului este ales astfel in cat sx
prezinte minimum de rezistent la inaintare sl maximum
de efect (capabil de un 7 cat maj mare) de redresare

reprezentandu-l grafic avem (fig. 156) unde:

d
1) — dele 4 1a B: % <O
dp
2) — dela BlaC:1>——2i— =N0)
b ! ap
Olta 7} 3)—delaC1aA:71—.—>1
Fig. 157

. Prin urmare in cazurile 1) si 2), adica pentru i “rariind inire 4s si.
Le avem echilibru stabil cand M G < O, iar pentru > ic, cand MG < O

d
In C avand Tf: Z, echilibrul avionului va fi indiferent.



== {Igh) - —

Suprafata s\ distanta lui la centrul de greutate al
avionului depind de valoarea momentului redresor ce
trebue obtinutd, in conditiunile cele mai critice de re-
dresare ale unui avion. In general cea mai critica re-
dresare este aceia ce urmeaza unui picaj la verticala.
"~ Un alt factor, care contribue la stabilitatea longi-
tudinald comandata a avionului este momentul tracti-
unei moto-propulsorului, (care [depinde de dispunerea

axului de tractiune) in raport de centrul de greutate al
avionulul.
Daci presupunem ci axul de tractiune ar fi dea-

supra centrului de greutate, atunci o accelerare a mo-
torului ar produce un picaj, iar o reducere un cabra
al avionului. Ori, in asemenea Imprejurdri, o dispunere
a axului de tractiune sub centrul de greutate, este de
preferat, cdci o reducere a motorului neobservata de

pilot, producand un picaj, ev1ta cu siguranta pierderile
de viteza.

Dar se poate intampla ca dispunerea axului de
tractiune sd fie bund, fatd de centrul de greutate, totus
avionul sa nu aiba o buni stabilitate longitudinala

ceiace indicd o dispunere gresitd a axului de tractiune
fata de curba metacentrici.

Pentru a simplifica
ins4 problema, se pre-
supune ca centrul de
greutate G al avionu-

lui se deplaseazi sau Y e i
L = = porlanier ay/e
pe axul de tractiune, E
sau pe o directie A %
. S,
paralela acestuia, %
atunci dispunerea a- Fig. 158.

cestei directiuni, tata de curba metacentrica, nu poate
fi facuta oricum. In adevar, daca directia de deplasare
a centruiui de greutate ar fi in A, (tig. 158), atunci
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orlce pozme a centru1u1 de greutate va da Q. pozitie
de echilibru stabll Daca. directia, de deplasare ar fi in
V2, atunci pentru unghlurlle de atac corespunzatoare
intervalului cuprins intre #2 si #.nu exista nici o pozitie
de echilibru stabil. '

Asa dar problema Stablhtatel longltudmala este
foarte complexa, iar solutiunile actuale nu sunt decat
rezultatul unor cazuri particulare, apropriat fiecarui avion
n parte.

In concluzie dar stabilitatea longltudmala a unui
avion este asigurati astfel:

1)—5‘Pr1ntro »stabilitate de forma“, datorita unui
profil de aripa si unei siluete de avion (astfel in ca
polara avionului si aiba o curbid a coeficientului de
de moment Cwme, catmai dreapta sl cat mai aproape de
verticald si unui centraj si bracaj apropriat, dat planulu
ix al profundorului sau stabilizatoruli.

2) —Printr’o stabilitate comandata® datorita pro
Jundorului (planul mobil) si unel judicioase dispuneri a
axului de tractiune.

In ceiace priveste ,,stablhtatea automata“, chestiunea
este inca de domeniul teoriei.

Notd. Chestiunea avioanelor , fdrd conda”, asa cpm sunt concepute
pand acum, sustinuti de catlva autori izolati, fiind l1p51te de o stabilitate
de form4, iar 1nd1cele stabxhtatel comandate variind brusc dela valori ne-
gative la valori pozitive si invers, nu are prea multe sanse de isbandai.

Stabilitatea in directie

Stabilitatea in directie corespunde rotatlel avionur
1u1 n jurul axului z G 2.

' Stabilitatea a’e jorma ' av1oanelor estP in creneral
aaguratﬁ printr’ un plan fix vertical, numit a’erwa care
tine avionul pe o traectorie rectlhna in planul’ sau de
simetrie.



In adevar. daca o cauzi oarecare ar schimba di-
rectia avionului atunci o rezistentd o se naste asupra
planului vertical, - (fig.. 150) provocand —fata de centru
de greutate al avionului— un cuplu stabilizator capabil
sa readuca avionul pe directia sa de sbor.

In particular insa, stabilitatea in directie se ma
poate asigura printr’un unghiu ce se di planului aripe
si In special marginei de atac (fig. 160).

Fig. 159 Fig. 160

Astfel daca marginea de atac a unui avion face
nn ﬁnghiu A O B, cu varful in sensul miscarei, si dac.a
o cauza oarecare ar schimba directia, atunci una din
semi-marginile de atac ar deveni 4’ ‘B si alta OB asa
in cat—dupd figura — observam ca: A”O<OB prin
urmare rezistenta la inamtare pe margmea 04 va fi
mai micd decat’ pe OB si deci din dlfergnta acestor
reznstente [a inaintare, se va naste un cuplu stabilizator
capabil sa readuca ‘avionul in pozitia sainitiala.

Unghiul (A OB) ce se da planului aripilor nu



—= 2028=—

poate fi prea mic, deoarece ar micsora calitatile aero-
dinamice ale celulei, marind alungirea. De obiceiu el
variaza in lai jurul 7750

Stabilitatea comandatd este deasemenea asigurata
printr’un plan vertical mobil, denumit directie, care in-
clinat intr’o parte sau in alte— prin intermediul . co-
menzei respective — produce o rezistentd suplimentara
¢, laterald, asa in .cat fata de centrul de greutate,
dd nastere unui cuplu redresor.

Forma, profilul, dimensiunile si distanta derivei si
directiei la centrul de greutate, depind de valorile mo-
mentelor de stabilizare si redresare ce trebuesc obti-
nute in conditiunile cele mai critice de stabilizare sau
redresare a unui avion in directie. In general nevoia
scoaterei avionului dintr’o glisadd, nevoia unui viraj in
conditiuni de vitezd minima, sau nevoie unei usoare
manevre a avionului pe teren (la decolare sau aterisare),
fixeaza aceste date. De obiceiu ele sunt insa corectate
dupa datele experimentarei unei machete la tunelul
aerodinamic.

Dispunerea derivel si directiei, fata de axul de ro-
tatie longitudinal al avionului, are insi o mare impor-
tanta si iatd de dece:

| ., Daca ar fi dispus de-

/ P . desubtul axului longitu-

A Jan\ \ B dinal derotatie (tig. 161),
] \r v atunci, in cazul unuiviraj

"4 el la dreapta, o forta ¢ se

Fig. 161 va naste asupra direc-

tiei, tragand coada avionului spre stanga, dar dand
nastere si unui cuply, fata de axul longitudinal, inch-
nand avionul cu extermitatea A4 in jos si B in sus,
adica tocmai ceiace ar trebui sia se intample de fapt
pe timpul virajului. Daca insa directia ar fi dispusa da
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supra axului longitudinal, atunci efectul ar fi invers si
deci dezavantajos.

-Stabilitatea comandati in dlrectle se mail poate
asigura insa in micd parte si cu ajutorul aripioarelor si
profundorului, caci inchnand lateral avionul, se poate
modifica directia cu ajutorul profundorului. O asemenea
manevra, prudeat si judicios intrebuintatd, poate evita
un accident, cand comanda directiei se defecteaza.

In cazul avioanelor multimotoare, avand motoarele
dispuse dealungul anvergurei, stibilitatea comandata
in directie mai poate fi T,
asigurata si prin o judi- )
cloasa diterentiere a re-
zultantelor tractiunei din
dreapta si stanga axului
longitudinal al avionului.
Deasemenea in cazul unei
pane de motor, la unul
sau mai multe motoare
dintr’o parte, directia avio-
nului este rectificata prin
modificarea in inclindrei de
rivel, In partea unde mo- |
toarele au incetat a mai X
functiona (fig. 162), asa Fig. 162.
in cat avionul isi mentine directia de sbor.

In concluzie deci, stabilitatea in directie a avioa- .
nelor se poate asigura tot printr'o stabililate de forma

sl comandalta.
Stabilitatea automatd, sprijinita pe proprietatile gi-

foscopulul, este inca in domeniul teoriei.
Stabilitatea laterali
Stabilitatea laterala corespunde rotatiei avionului
in jurul axului x G, care nu se confunda intotdeauna
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cu axul longitudinal al avionului, fiind mai mult un in-
termediar intre acesta si directia portantei nule."
Si in acest caz avem o stabilitate de formd si
una comandata. by AL Ll ‘ ‘ :
Privind din fata silueta unui avion (fig. 163), obser-
vam cd fortele aplicate avionului sunt: o

— greutatea PP, aplicata in centrul de greutate
(verticald cu sensul de sus in jos);

— portanta Fz, care este in acelas plan vertical
cu P, numit plan de simetrie, (verticala cu sensul de
Jos in, sus). | _

: Daca momentul niascut de Fz, (daca nu ar trece
prin G) este anulat, atunci putem admite ca P si Fz
sunt direct opuse, iar in cazul echilibrului sunt egale.
De indati insa ce o cauza

Az i}}i_ ' g { oarecare (o rafala, un gol de
Lyl T’1 aer, o detormatie a aripilor, o
L = F‘_: 3 manevra gresitd a aripioarelor
ﬁ. é \ etc...) provoaci deplasarea la-
v = terala a lui Fz atunci un mo-
YP ment de rasturnare se naste,

Fig. 163 ' avand valoarea Fz. Y.

Daca acea cauza a incetat (rafala, sau golul de
aer a fost de scurta durata, etc...) atunci avionul ar
trebul sa-si reia dela sine pozitia, ceiace se intampla
In general avioanelor cu o stabilitate perfect studiata.
Dar se poate intampla ca stabilitatea laterala a
avionului sa nu fie ideals, ori cauza daunitoare stabi-
litatei sa nu inceteze lesne, atunci pilotul intervine prin
intermediul aripioarelor., In adevir, deformand profilul
aripilor disimetric, cu ajutorul aripioarelor, se vor naste
doua forte paralele Iui Fz, insa de sens opus, aplicate
intr'o parte si in cealalta: fz, si /2., cari la randul
lor vor fi capabile de niste momente, tinzand sa anu-
leze momentul de risturnare.
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Pentru marirea stabilitatei laterale la avioane, s’au
imaginat st construit diferite planoare, o eleganta SO-
lutie, pentru marlrea stabllltatel laterale s'a obtmut-
pllor un ,,V“ lateral ¢ cum se oblsnueste a se 21ce (flg 164),
asa in cat. aripile nu mai’ sunt in prelunglre ci
iormeaza intré ele un unOhlu 1nfer10r lui 1800 (in me-
dxu cam 1700—175"), iar dacao cauza oarecare inclina
planorul ,,dandul pozitia A’ CB ' atunc1 ‘ se observa
lesne cad portanta planulm (B scade dcoai"ece proectla
lui pe axa §a devine Cb mlcsorandu se iar a planului
CA se mareste devemnd CA, asa in cat dela sine
avionul va reveni, pentru a restablh echlhbrul portan-
telor celor doua planurl AC Si BC Dot =

Acest unohlu die- ; ? B
dru, in formade vV, pe
care il face planurnle
nu poate m.s_arfy
prea mic (un ¥ prea
ascutit), deoarece s’ar
micsoraportanta, ap ol
influenta unui vant la-
teral ar fi prea mare; Fig. 164.

Astfel daca” un vant ar inclina planorul din 4CB in
A CB', atanci planul CB’ ar opune vantului o sectiune
dreapta B4, pe cand planul C 4" ar opune o sectiune
dreapta minima, deci s’ar risca cu sigurantd o rasturnare.

Dacda am compara acum doua planoare, unul cu
planuriie in prelungire sialtul cu un , V“ lateral, din punct
de vedere al constructiei, se intelege ca planorul cu
planurile in prelungire va fi mai solid, deoarece poate
avea longeroanele in prelungire, pe cand planurile in
.V« trebuesc incastrate deosebit in fuselaj, ceiace
complica constructia. .
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 Deasemenea, pentru planoarele monoplane in special,
dispunerea aripei in ,parasol sau ,dedesubt“ are o
oarecare influenta asupra stabilitatei.

In adevar, considerand un avion care sboard cu o
vitezd minimi, atunci stabilitatea laterala a lui va fi
foarte sensibild, asain cat cea mai mica cauza produce
o alunecare laterald, in care caz o aripa dispusia in
,parasol“ isi restabileste mai repede echilibru lateral,
deoarece fiind deasupra centrului de greutate, unde
este aplicata compozanta Psina (fig. 165), urmeaza ca
un cuplu redresor se va naste intre P sinza sirezistenta
la alunecare fx a aripei. Daca insa aripa ar fi mai jos
sau chiar ,dedesubt”, cuplul redresor ar fi nul sau chiar
ar ajuta rasturnarea. In acest caz necesitatea unui , V¢
lateral, dat aripilor este imperioasa, cici pe timpul unel

alunecari pe aripa, se naste un cuplu redresor al avio-
nului.

Fig. 166.
Fig. 165.

In rezumat dar: stabilitatea laterald de forma esie
asigurata printr’un ,,V“ lateral dat aripilor‘ st prin 0
dispunere a aripei, in anumite cazuri, in parasol; iar
stabilitatea comandatd este asigurata prin ajutorul ari
pioarelor. [

Caracteristicile aripioarelor

Profilul lor este acela al aripilor. Forma si dis-

punerea lor, depinde de aripa, in care aripioarele sunt
inglobate.



MG

Dimensiunile lor depind insa de nevoia conservirei

unel bune calitati aerodinamice pe deoparte, si a unei
eficacitati prompte, pe de alta parte.

Etectul aripioarelor se judeci dupi valoarea mo-
mentelor de stabilizare si redresare ce trebue obtinute,
in conditiunile cele mai critice ale unei evolutiuni de

franare a unei vrii, de amorsare sau franare a unei
rasturndri sau duble rasturniri.

Efectul aerodinamic al aripioarelor variaza direct
cu alungirea lor, si din aceste motive preconizarea
aripioarelor pe tot lungul marginei de fugd este de
preferat.

Inldturarea momentulni de rasturnare
datorite elicer

Acest moment se naste din cauza rezistentei opusa
de aer rotatiei elicei. Aceasta rezistentda tinde a imo-
biliza propulsorul si a.roti avio- X
nul in sens invers. Ori pentru a I el
echilibra aceastd tendinti de ro- NEH
tatie, se mareste unghiul de L
atac al aripilor, in partea in care i(— —‘7"
se apleaca avionul; dar aceasta
operatie atrage o madrire a rezis-
tentei la inaintare a aripei sau
aripilor al caror unghiu de atac
este marit si in acest caz sta- |
bilitatea in directie ar fi pericli- X’
tatd. Se corecteazi insa si acest "ig. 167.
neajuns, fie modificand inclinarea derives, tie servindu-ne
de o deriva cu un profil nesimetric si deci capabild de
un moment lateral, invers momentului produs de dife-
renta de rezistente la inaintare (tig. 167). Astfel ecuatia
momentelor datorite diterentei de rezistente siderivei, este:

252) (Fx,—Fx).d=/.¢
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Stabilitatea laterala in cazﬂ/ multimotoarelor

Singurul. caz deosebit este acela al avioanelor
avand mai multe motoare dealungul anvergurel cand
(o) nefunctlonare a uruia sau mai multor motoare dint’o
parte, strlca echlhbrul lateral av1onu1u1 facand sd se
incline avronul in acea parte. In acest caz numal o
modificare’ a pozmel arlpioarelor este p051blla marlnd
portanta in partea care se apleacs, czlace ‘se face de
oblcelu cu aJutorul unui resort aphcat mtro parte CO-
'menzel arlploarelor Dar si in acest caz o schimbare
a lnchnarel a’erwez este necesars, pentru restabilirea
directiei, celace se obtine cu ajutorul unei a’erzuez 7e-
glabile.

Franarea sau amortizarea oscilatiunilor
Am._ vazut, cu ocazia studiului » Maniabilitdter“ si
Stabilititer“, cum se provoaca sau se inliturd o mis-
carede rotatie, fie pentru
a manevra avionul, fie
@ pentru a impiedeca o
' altd rotatie provocata
@ de o cauza exterioara
3 i m /,—\'\ si deci a stabiliza avio
@k/ WD £ nul, readucandu-In po-
» zitia sa normald. Am
Fig. 168 vazut Insd ca aceste
niuscari de rotatie sunt amorsate printr’o impulsiune
data comenzilor respective, deci sunt perfect compa-
rabile unui pendul. A da avionului o rotatie oarecare
nu inseamna a-l lua dintr’o pozitie, ca pe un obiect, si
al ‘pune in alta, ci insemneaza a-l asvasli din acca
pozitie catre o alta, tira sanse prea multe ca obiectul
sa ‘cada exact in cea pozitie. Din aceste motive, o
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serie de oscelatiuni vor urma fiecarei rotatiuni, ori s’ar
putea foarte bine ca un avion si fie foarte maniabil
sau foarte stabil, reactionand prompt, insa daca seria
oscilatiunilor s’ar prelungi prea mult, atunci atat ma-
niabilitatea cat si stabilitatea lui este periclitata, caci
daca la prima rotatie avionul raspunde, la o a doua,
urmata imediat dupd prima, avionul nu va mai ras-
punde din cauza oscilatiunilor imprimate de prima ro-
tatie. Din aceste motive studiul franarei sau amortizi-
rei oscilatiunilor unui avion devine deosebit de necesar,

Dacd o cauza aoarecare C ar imprima unui avion
o migcare de rotatie, atunci acestei cauze i se vor
opune :

1. Un cuplu de inertie Ci, datorit inertiei avionului.

2. Un cuplu amortisor Ca, datorit faptului ca ro-
tatia se petrece intr’un mediu rezistent (aerul).

3. Un cuplu redresor sau stabilizator Cy, datorit

reactiunei rezistentei aerului, ce se naste din cauza
vitezei de translatie a avionului.

Prin urmare, ecuatia rotatiei va fi:
253) Ci+4-Ca+Cr=C
De indata insi ce cauza C inceteaza a mai actiona,
cu alte cuvinte devine nuld, atunci ecuatia rotatiel se
transforma in ecuatia oscilatiei, care este:
254) Ct 4+ Ca 4+ Cr =0
Se demonstreaza apoi destul de usor ca:

7 2 do ,

;1 28 - — S b 2
CZ__I'dz‘?’ Ca——A.\/.dt,CV B.V2 g
unde 6 este amplitudinea de oscilatie, / momentul de
inertie al avionului fatd de axul de oscilatie respectiv,

A momentul de inertie polar si B momentul static
polar, al avionului tata de acelas ax, adici:

s . S, gl
AzKa.fO 2.dS si B=Kb.j.op.d5
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unde p este raza vectorie al elementului de suprafata
a,’S (normale directiei de oscilatie), Ka st K& niste
constante ale avionului. ‘

Cu aceste date se demonstreazi?) ca:
~ 1.Pentru: 42— 4./. B> O, miscarea oscilatorie
este aperiodica si variaza dupa curba 1) din (fig 168).

2. Pentru: 42 — 4. 7. B. = O miscarea este tot
aperiodicd si reprezentatd prin curba 2).

3. Pentru: 42 — 4. 7. B << O miscarea este peri-
odicd si reprezintatd prin curba 3)..

1) Scriind ecuatia 254) sub forma:

a0 dh
255) 1.+ AV 4+ B.Vi.e=o
Atunei ecuatia caracteristicd este:
256) l.«?4+ A.V.a+B.V2=p
1) Pentru A2—4].B> 0, avem:

[ oy ——u.t[ bt -/z.t]
| 6=—"2.¢ e —e
sy ! 2/
2
2 } - —ut ht —ln‘]
oy e (—u-t-hle F(uth)e
l 2/
unde w este viteza de oscilatie, iar:
"=A.V s h2=4.I.B.V2—-—A2.V‘-’
2. ¥ ypelE

2. Pentru 42— 4 7. B=o9, avem:

&= Oy gpia @
258) { —ut
lw:wo.e (x—u.d

3) Pentru 4A?—.47.B <o, avem:

[ & == ey /4
o= =Ny .sin /i ¢
h
259) =
l Ayl ilal .cos (it -} )
CoS ¢ «

i . . - . . .
unde: fgcp=7, reprezintd caracteristica de amortizare a miscéret.
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Se vede dar, dupa felul cum variaza amplitudinea
4 a oscilatiunilor, ci cez maij avantajoasi amortizare
pare a i dupd curba 2 sau/ﬁ adica pentru:

, 262) A?—4.1.B>=0
adica in cazul miscarei aperodice. S chiar daca ape-
rodicitatea nu se poate obtiné in toate directiile, cel
putin pentru oscilatiunile longitudinale, deoarece in acest
caz avem:

b = 1 4 constanta
adica o variatie a lui 4, atrage o variatie a unghiului -
de atac si daca miscarea ar fi periodica, traectoria avio-
nulul devine o sinusoidd, ceiace nu este deloc de pre-
ferat. '

Ori cum 7 si B sunt cantititi /pozitive, urmeaza
cd nu putem avea o conditie analoaga lui 262), decat
daca :

— A este mare,

oy g Spmie §si

=451\ wimic

Dar A4 este mare cand, in special, profundorul
este mai mare (plan fix si plan mobil, considerate fixe),
pentru oscilatiile longitudinale; directia fixi este mare,
pentru oscilatile in directie; aripile sunt mari pentru
oscilatiile laterale. Deasemenea cand departarile fata de
centrul de greutate sunt mari.

Remarca:: Pentru 4 =o, avem :

90
260) ) = 7 . sin At

® = w, . COS Af

miscarea fiind periodic.
Iar pentrn B =0, avem:

; —m‘]
e 2| s
261) H
— ul

W —= W,.é€

miscarea fiind aperiodicd,
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[ este mic cand greutitile sunt cat mai aproape
de centrul de greutate.

B este mic cand profundorul (partea mobila),
dirvectia S\ aripioarvele sunt relativ mici.

De fapt insa in valorile lui A4 sunt socotite si re-
zistentele fuzelajului si celorlalte organe.

Pentru avioanele iuti si in special cele de vana-
toare (cu .un singur loc), conditia de aperiodicitate este
usor indeplinita. Pentru avioanele mai grele si mai in-
cete, aceastd conditie este rare ori satisfacutd, totusi
se tinde catre satisfacerea ei.

Deseori ins3, urmarindu-se satisfacerea conditiunilor
de aperiodicitate, se neglijeaza alte conditiuni si din
aceste motive probleme constructiei se complica.

Constructorul in general porneste de la simplu la
compus, dela cazul particular la general, construindu-si
avionul si raspundd unor conditiuni, cari odata satisfa-
cute, 1 se aduc ulterioare Imbunatidtiri, pentru satista-
cerea celorlalte.

In conclusie dar, o buni franare a oscilatiunilor se
obtine prin restranggrea greutitilor cat mai in centrul
de greutate si prin guverne cu suprafati cat mai mare.

Cuplul giroscopic

Daca denumim plan giroscopic al unui corp, ce se
invarteste, planul ce trece prin centrul de greutate al
acelul corp si care este perpendicular axului de rota-
tie, atunci cand se deplaseaza un asemenea plan Intr’un
sens, se produce o reactiune care tinde a-i da o per-
pendiculara deplasirei si in sensul miscarei.

In adevar, daca consideram un plan giroscopic
al elicel unui avion si daca il deplasamin spre stanga,
virand cu avionul, atunci avionul pica, in cazul cand
rotatia este in sensul acelor unui ceasornic, sau cabreaza
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in caz contrar. Sau daca cabrim aparatul, atunci avi-
onul inclind la stanga in primul caz, sau la dreapta in
al doilea. oL

Acest ,efect giroscopic nu se manifestd deca la
o schimbare de directie si contribue la amplificarea osci-
latiunilor. Pana in prezent nu s’a intrevizut alte solu-
tiuni practice de a inlatura acest efect, decat printr’o
indelunga si serioasd antrenare.a pilotului pe un anumit
avion.

9. CENTRAJUL
Definitiune.

Centrajul este operatiunea care are de scop anu-
larea tuturor momentelor de rotatie, nascute de fortele
aplicate unui avion.

Am vizut in decursul studiului ,evolutiunilor®, cum
admitand ca avionul era centrat si pilotat, atunci puteam
considera fortele concurente in centrul de greutate si prin
urmare problema echilibrului, pe timpul evolutiunilor, se
reducea la gisirea conditiunilor de echilibru pentru cateva
forte concurente. Ori cum fortele aplicate unui avion
sunt :

— Greutatea, care trece prin central de greutate.

-— Rezistenfa aerului, care trece prin centrul de
presiune (tangenta la curba metracentricd) diterit de
centrul de greutate.

— Tractiunea, care trece sau nu prin centrul de
greutate.

— Inertia care trece prin centrul de greutate.

Urmeaza dar ca centrajul coordoneazi armonia
acestor forte, astfel in cat echilibrul avionului si fie cat
mai stabil, pastrand in acelas timp o maniabilitate per-
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fecta si dand posibilitatea de a obtine cea mai mare
viteza, la altitudinea de utilizare 7).’

Atunci operatiunea centrajului consta in :

1. Repartitia greutitilor, adica determinarea re-
giunei in care trebue fixat centrul de greutate, apoi
dispunerea greutatilor de asa natura, in cat valoarea

momentului de ineritie sa fie in concordanta cu condi-
tiunile de stabilitate si maniabilitate.

2. Repartitia suprafetelor, adica fixarea ycurbei
metacentrice“, astfel in cat rezistenta aerului sa treaca
cat mai aproape de centrul de greutate.

3. Asezarea grupului propulsor asttel in cat axul
de tractiune sau axul rezultantei tractiunilor daca sunt
mai multe) sa treacap rin centru de greutate (sau planul

care cuprinde axele de tractiune, sa treaca prin cen-
trul de greutate).

4. In starsit, dispunerea centruiui de presiune (punctul
de sustentatie al avionului), fata de centrul de greutate
asa fel in cat forta centrifugald ce se naste, cand avionul
descrie o traectorie curba, si ajute evolutia avionului.

Repartitia“ greutatilor

Greutatile unui avion sunt impuse prin programul
lui de constructie, prin scopul ce se urmaireste a i se
da (avion de vanatoare, de recunoastere, de bombar-
dament, de transport public, etc.).

Odata aceste greutati stabilite, inca dela stabilirea
anteproectului lui, o prima repartitie a greutatilor se
face si tinand seama ca centrul sau de greutate se va
gdsi in planul vertical de simetrie, atunci se deseneaza

1) Prin altitudine ae utilizare se intelege acea altitadine de zbor orizon-
tal, unde avionul, consumand minimum de combustibil si efort din partea
pilotului, este capabil de o vitezd de zbor cat mai mare. Uueorl altitudinea
de utilizare este impusi de imprejurdri, teren muntos, sau curenfi perma-
nenti sau operatiuni militare, etc. :
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avionul in sectiune — dupa planul vertical de simetrie —
sl se imparte In regiuni a cdror greutate si centru de
greutate este usor de aflat (fig. 169).

Astfel fie un avion compus did 8 regiuni :

1 — grupul motopropulsor,
2 — celula,
3 — trenul,
4 — rezervoarele,
5 — mstrumente de
bord, .
6 — pilot, (Hig:ru69)
T WEZT HYE
8 — ampenaje,
atunct cunoscand greutatea si centrul de greutate al

fiecareiregiuni, vom puteausoratla directia greutateitotale.
Apoi considerand avionul vertical, si compunand
din nou aceste greutiti, se determina o noua directie a

greutati totale. Intersectia celor doua rezultante va de-
termina centrul de greutate Y).

Pentru determinarea centrului de greu-
tate al unei suprafete oarecare, se descompune
suprafata datd in suprafete partiale, al cidror
centre de greutate se gdseste usor. Se aplici
apoi in fiecare centru gisit, forte paralele si
proportionale cu greutatile cuprinse in acele
suprafete. (fig. 170).

Pentru a gasi directiarezultantei R se con-
strueste dinamica st funicularul acelei forte
(asa cum se cunoaste din ,staticd”)si se gaseste R.

Orientandu-se suprafata dupid o altd di-
rectiune, si procedandu-se la fel, obtine o noui
diréct_ie R

) Intersectia lui R cu R’ va fi centrul de
greutate al suprafetei date.

Remarcd. Pentru un volum oarecare, se
fac trei corstructiuni analoage, dupid trei di-
rectiuni in spagiu, iar intersectia celor trei
directiuni rezultante va fi centrul de greutate
al volumului.
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Daca pozitia centrului de greutate, astfel gasita,

nu convine, atunci se modifici repartitia lor, asa in cat
pozitia lui sa fie acolo unde trebue.
7 Dar se poate intampla ca pozitia centrului de greu-
tate sa fie exact acolo unde trebue, insi valoarea mo-
mentului de inertie si fie — dupd o directie oarecare—
prea mare sau prea micd, atunci repartitia lor se mo-
ditica, tinand seama ca valoarea momentului de inertie
este direct proportionala cu patratul departirei greu-
tatilor la centrul de greutate la avionului.

Reamintindu-ne ca la studiul stabilitatei si maniabili-
tatel se preconiza pentru anumite avioane conditiuni
de oscilatii ,aperiodice“, iar pentru altele de oscilatii
»periodice“, 1) dupa anumite directiuni (longitudinal,
lateral sau in directie), atunci se va mari sau micsora
momentul de inertia in consecinta.

In concluzie deci, prin repartitia greutatilor se
fixeaza pozitia centrului de greutate si valoarea mo-
mentulul de inertie. Daca prima operatiune este mai
simpla si pare mai usoara, a doua insi este mai grea,
mai delicata. Totusi importanta ambelor este deo-
potriva de mare, desi operatiunea a doua este in ge-
neral neglijata, asa in cat daca multe avicane au un
moment de inertie mic, ap01 aceasta este mai mult o
intamplare.

Repartitia suprafetelor

Suprafetele unui avion sunt impuse de ,portanta*
ce se urmareste si de ,,maniabilitatea‘ si , stabilitatea‘ ce
se da. Repartitia lor insa este o operatiune foarte com-
plicata si foarte delicata.

1) Dupd cum avem.
A*—41.B=0

/ fiind momentul de inertie i
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Am vizut la studiul stabilitdtei si maniabilititei ca
»bracajul“ ce trebue dat profundorului depinde — printre
altele — de unghiul de atac al celulei, in ale carei re-
zistente la inaintare sunt cuprinse si acelea ale plano-
rului intreg. Ori odatd stabilitd valoarea. unghiului de
atac, atunci usor se stabileste si aceia a bracajului, dar
pozitia celulei fata de fuselaj trebue astfel stabilitd, in

cat tangentele la curba metacentrica si treaca cat mai
in apropierea centrului de greutate.

In principiu se procedeazi astfel: se construeste
pe un calc profilul celulei in planul de simetrie si curba
metacentrica, apoi pe o plansa se desencaza fuzelajul
—la aceiasi scara—fixandu-i-se si centrul de greutate
(fig. 171).

A /4 Fr

Fig. 171

Se duc tangentele 7, si F, la curba metacentrica,
corespunziatoare unghiurilor de atac i si 4, in care
utilizarea avionului va fi maximi si se plaseaza celula
asa fel, in cat coarda si facia cu axul longitudinal al
avionului un unghiu 4, adica ,unghiul de atac de utili-
zare®, sau cu partea superioard a fuzelajului un unghiu
4. Apoi se misca celula in sus, in jos, inainte sau inapoiu,
asa in cat curba metacentrica s cuprinda, cu cele doua
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tangente F; si F,, centrul de greutate, fascicolul de
tangente sa fie astfel cat mai i apropierea cen-
trului de greutate, iar daci este posibil tangenta 7,
corespunzidtoarea unghiului de atac de utilizare, sa
treacd chiar prin centrul de greutate. Urmarind figura,
pozitia centrului de greutate ar fi pe directia ab, care
face cu coarda celulei unghiul i, si trece prin intersectia
trangentelor £, si F,.

Se poate insi intampla ca, urmarind aceste condi
tiuni, sa ridicam celula mult deasupra fuselajului, sau
sa o scoboram, cazand in alte neajunsuri; atunci se li-
miteaza intervalul regimului de utilizare si se ‘centreaza
In consecintd, adica se micsoreaza intervalul cuprins
Intre tangentele £} si F,, cum ar fi intervalul intre /7,
sl £, si atunci intersectia lor ridicandu-se, celula se va
scobora.

S’ar putea insa modifica curba metacentrica, mo-
dificand bracajul, sau chiar schimband profilul, acestea
insd constituesc operatiuni minutioase de biurou de
studii, calcule si constructii grafice indelungi si variate,
care trebuesc facute, daca wurmarim realizarea unui
avion eftin si perfect. De obiceiu insa aceste minuti-
oase calcule si constructii sunt inlaturate prin incercari
sl moditicari experimentale. Aceasta costa insa multi
bani, mult timp si uneori chiar jertfe omenesti, ceiace
nu este nici stiintific nici uman 1).

Insa in repartitia suprafetelor trebue sa se tie seama
sl de realizarea unor valorii pentru cantitatile 4 st B 1Y)
dela studiul oscilatiunilor, astfel in cat si se realizeze
una din conditiunile de , averiodicitate’ sau ,»-periodi-

1) ,En forgeant on devient forgeron“ zice un dicton francez, dar se
poate intampla ca cel ce bate cu ciocanul mereu, si aiba o foarte lenesa
ratiune sau pricepere, sau o acuti lipsa de inteligentd si atunci ciocanind
mereu, nu va mai deveni fierar niciodati.
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citate’’, dupa caz, ceiace iarisi constitue o delicata ope-
ratiune de biurou.

D-l Alayrac ?) arata ci daca x ar {i distanta dela verticala marginei
de atac a unei celule, luatd pe axul de tractiune, pani la intersectia rezis-
tentei aerului (asupra intregului avion) cu acel ax, atunci avem:

263) x=A4.[cos (i—20) -sin (i—4) tg B—7i 7)) —2.tg (B—i+ 7))
unde: ;

R A {.Cm. 85— 0. Cm.s—L.s[Cz=cos (i — i) — Cx sin (7 -~ )

L4 = Cz.8S—-C=z.s
{'si 2 fiind profunziunile aripei si profundorului,

Cm si Cm; Cz si C'z coeficientii respectivi aripei si profundorului,

S, s idem suprafetele,

L distanta dintre marginile lor de atac, ¢ unghiul de atac normal, 7, un-
ghiul de atac corespunzdtor por:antelor nule si ¢ depdrtarea marginei de
atac 2 aripei la axul de tractiune.
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1) Din ecuatia: L
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2) M.canigue d’ Aviation pag. 233
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Calculand apoi 7alorile lui x pentru diferiti ¢ si ¥ (bracajul), si in-
scriind valorile intr’un tablou de forma celui de mai jos; apoi reprezentand
grafic pe 7 in functie de x pentru fiecare ¥, obtinem o clasa de curbe (fig.
172), unde se vede cid avionul vafi centrat pentru: Y, / <x <Y, / in
care interval indicile de stabilitate este positiv.

Un asemenea grafic se poate insid stabili si pe cale de experiente
asupra machetelor, introduse la tunelul aerodinamic.

Asezarea grupului moto-propulsor

In general se admite ca axul de tractiune (sau
resultanta mail multor tractiuni) este in prelungirea
axului longitudinal al avionului si acesia la randul lui
se admite ca tind *angent la traectorie. Examinand
insa In mod riguros miscarea unul avion, se constata
ca axul de tractiune si axul longitudinal al avionului,
variaza cu  unghiul de atac si deci sunt independenti
de tangenta la traectorie (traectoria fiind aceia a cen-
trului de greutate). Riguros rationand, ar trebui ca
axul de tractiune si fie mereu tangent la traectorie,
necesitand deci un grup motopropulsor, sau cel putin
axul elicilor, mobil. Pana astdzi nu s’au realizat insa,
in general, decat avioane al caror ax de tractiune este
fix. Ori in acest caz interesul este ca axul de tractiune
s& treaca prin centrul de greutate, pentru a spune ca
un avion este centrat. Totusi, practiceste s’a obser-
vatca acesta este centrajul ideal numai pentru un motor
cu un mers ideal de sigur. In cazul unui motor al carui
turaj este susceptibil de variatiuni destul de mari, fara

ca pilotul sa:l atinga, urmeaza ca in cazul

F unui sbor orizontal sau intr'o urcare

T S usoard, o scadere a turajului si antreneze
avionul intr’o pierdere de viteza, daca

P pilotul nu ar observ. Prin urmare, daca

. s’ar agseza axul de tractiune sub centrul
de greutate al avionului (fig. 173), iar

rezistenta aerului ar trece fnapoia lui, pentru a echi-
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libra cuplul nascut, atunci o scddere a turajului, res-
pectiv a tractiune, ar provoca un picaj automat al
avionului, inlaturandu-se astfel pierderile de viteza.

In consecinta deci, cea mai judicioasa asezare a
grupului moto-propulsor este atunci cand axul de trac-
tiune trece pe sub centrul de greutate, in care caz re-
zistenta aerului trebue si treacd inapoia lui.

Uneori se intampla ca o asemenea agezare a gru-
pului motopropulsor si fie imposibila, fie din cauza
indltimei de genulierd, ') a avionului prea micd, antre-
nand un diametru al elicei prea mic, fie din cauza
construstiei, cum ar fi in cazul hidravioanelor cu ,fu-
selaj—coca“, in care caz motoarele sunt asezate dea-
supra. Din aceste motive, pilotarea unor astfel de apa-
rate este ceva mai delicatd. Totusi s’ar putea introduce
o comandi automata a stabilizatorului, in functie de
turajul motorului, care produce picajul cand turajul
scade, ceace ar complica intru ceva mecanismul, dar s’ar
evita un pericol. _

Se mai poate corecta intru catva pericolul de cabraj,
in cazul unei pane de motor,
pentru o dispunere a grupului mo-
to-propulsor deasupra, inclinan-
du-I astfel in cat axul de’tractiune
sa se apropie de centrul de greu-
tate (fig. 174).

In cazul multi-motoarelor, asezarea lor se face cat
mai aproape de centrul de greutate (in sensul anver-
gurei) si dedesubtul lul.

Fig. 174

Dispunerea centrului de presiuni

Stim ca prin ,centru de presiuni“ se intelege punctul

1) Depirtarea centrului de greutate pand la teren sau apd, daci
avionui sau hidravionul este in repaus.



de aplicatie al rezistentei aerului asupra ‘unui avion, sau
origina rezultantei tuturor rezistentelor opuse¢ de aer.
Ori in acest caz forta F'isi va avea origina in acest
centru de. presiuni, iar daca consideram origina trac-
tiunei intr'un punct Q (fig. 175) atunci inseamna ca
avionul este redus teoreticeste la trei puncte principale :
G (centrul de greutate), C (centrul de presiuni) si Q
(centrul de . tractiune) Am vizut mai sus ca QO trebue
sa fie sub centrul de greutate si dacs se poate cat mai
aproape de verticala lui. Deasemenea se conchide lesne
ca punctul C ar trebui sa fie napoia centrului de gre-

utate si pe orizontala lui, sau prea putin deasupra lu,
cdcl intr'un viraj, nascandu-se o forta centrifugala, aplicata
in G, se inlesneste manevra lui, cand C este deasupra,
inclinarea avionului facandu-se in interior (fig. 176).
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O dispunere a centrului de presiuni deasupra si
Inapoia centrului de greutate, Ingreuiaza urcare pe o
traectorie curba cu concavitatea in
sus, dar prin tendinta de picaj ce o
da avionului, evolutia este putin pe-
riculoasa (fig. 177); pe cand o urcare
pe o traectorie curba cu concavitatea
In jos (cum se obisnueste in reali-

Fig. ‘177 tate) este mai usoara, dar tendinta
de cabraj a avionului o face mult periculoasa. Se inla- .
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turd insa pericolul prin apropierea centrului de presiuni
de directia fortel centrifugala.

In general, cand centrul de presiuni este dispus dea-
supra si inapoia centrului de greutate, evolutiunile nor-
male sunt mai usor executate. Pentru evolutiunile ex-
ceptionale, conditia optima ar fi ca cele trei centre sa
se confunde. Pentru vrie insa, cu cat centrul de pre-
siuni va fi mai departe de axul avionului (desaxat) cu
atat vria va fi mai putin periculoasa.

Concluzie rezumal.

Centrajul consta deci in dispunerea a trei centre
G, O st C si a doua directiumi 7 si F, asa fel in cat
avionul sa evolueze cu maximum de siguranti.

Cea mai obisnuita dispunere se pare a fi aceia a
unui triunghiu obtuz-unghiu in G, directiile celor trei
tforte P, F, T fiind aproximativ concurente in Q (fig. 173).

Ideal ar fi atunci cand sis- ' AF
temul ar permite si se depla- /
scze 1a spatiu punctele G, C, si <
O sidirectiile 7 si £ dupi vointa, T

asa cum pare a fi la pasari, k] e
carora natura le-a dat toate po- P
Slblllté'glle 3 Fig, 178

ro. CONSIDERATIUNI TEORETICE ASUPRA
ACCIDENTELOR

Generalititi

Am vizut mai sus cd un avion care sboara este
compus din trei factori: planorul, grupul motopropulsor
sl pilotul, prin urmare orice accident, care provine din
interiorul avionului, va avea ca origind unul din acesti
tactori. Cauzele exterioare depind numai de starea at-
mosterei.
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O statistica francezi !) repartizeaza accidentele
astfel :

Promficclm [CTenf], W SRt TN SRS 0. S0/
Pane dolmotor. * . m. Ja- Sl "0 50 =250/,
Celule de avion . . Ty RO Sl O
Perturbiri atmosfernce si altele el | 20%, -

In consecinta, fatd de cei trei factor, repartitia ac-
cidentelor pare a fi urmatoarea :

EReE.o e ' o ~ciagtaia o=t '

Grupmotopropulsor . . 20—25%, — aterisaj. . . . . 60%,
] — pierderi de vitezd. 10°
Lo R e I 50 =550 i . gecolar;. A ' 10‘42

l = EWIEEEE 5 570 al W6l

Teoreticeste sborul unui avion nu este decat o
ecuatie matematica, cari leagd mai multi parametri va-
riabili dupa caz si imprejurari. Ori de indata ce con-
ditiunea de egalitate a ecuatie nu mai este satistiacuta,
din cauza unuia sau mai multor parametri si daca nici
un alt parametru nu variazd in sensul compensirei
celorlalti, atunci acest dezechilibru nu va conduce de-
cat la accident.

Ori, pentru evolutiunile normale, stim ca parametrii
ecuatiunei de echilibru sunt :

7, tractiunea,

R, rezisjenta aerului (R, si R.),

o, inclinarea tancentel la traectorie,

A, prescurtat inseamnd reactiunea terenului sau a
apet, :

I'Z, inertia avionului,

F# forta centri fuga.

Atunci variatiunile acestor parametri (in cazul evo-
iutiuniler normale) sunt :

1) Buletin Techniue No. 42 du Juin 1927.



Decolare

Urcarea

Sbor

orizontal

Scoborédrea

Aterisajul

T = creste

R = creste

X = creste apoi descreste
Fi = descreste

T=-constant (maxim)
—decolarea | R=aproape constant
propriu zisa (creste ugor)
A=descreste anulandu-se
w=creste cu valori mici

| Fe=creste apoi descreste

—rulare

T = constant (mare)

R = constant

w = descreste cu valori mici
Fe= descreste

T = constant (utilizare)
R = constant

R = constant (mare)
w = negativ constant (mic)

T = constant

R = maxim

w = neglijabil

Fi= mare

A = creste

Fc= creste putin
I R = descreste

—rularea { i =creste apoi descreste
[ Fi = descreste

—contactul cu terenul

In cazul wirajuiui si spiralei mai intervine inclinarea

avionulal «,
rametrilor.

raza », ceiace mareste relativ numarul pa-

Din recapitulatia acestor variatiuni se poate face

15



— 926 —

o sumard idee asupra riscurilor de accident si admitand
chiar ca fiecare parametru. echivaleaza ,grosso-modo*
cu un singur risc-numai (a li se aplica anume coefi-
ciente de -proportionalitate.ar fi greu), atunci se obtine
un grafic schematic al riscurilor (fig. 179).
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- < ~Cr
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" § o = °§':- by ps
A = O|3 s o=

Fig. 179 -

Pentru cazul evolutiunilor éiéep’;ionale, riscurile de
accident pot fi apreciate ,grosso modo“ dupa valorile
eforturilor ce se nasc asupra planorului.- :

In sfarsit pentru evolutiunile interzise, riscurile de
accident sunt infinit de mari teoreticeste, aceste evolu-
tiuni conducand la agcident.
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PERFORMANTE

% PROBLEMA PERFORMANTELOR
Generahtatl '

Prin pertormante se intelece o serie Gé calitati pe
‘cari un avion sau hidravion le:indeplineste.

Enuntul general -al problemei . performantelor pare
a fi urmatorul : 4 -

» Cunoscand fortele ap[zmte unui - avion in sbor si
comz’zizzmz/e de echilibru, sd se determine traectoria St
_miscarea lui pe traectorie”. s

Ori din studiul si rezolvarea acestei p:oblemi, re-
zultatele nu sunt decat mste ,,max1me“ sl ,minime*, cari
fixeaza definitiv calitatile avionului.” Astfel pentru o gre-
utate totala, fixatd unui: avion sau hidravion, el va fi
capabil de urmatoarele performante:

1. Distanta minima de .rulare la decolaj sau ate-
risaj (de alunecaré Ta hidravioane). v

2. Viteze maxime $i minime de shor orizontal, la
sol si la diferite altitudini. - Mo doo—o
3. Viteze ascensionale maxzme la diferite altitudini.
Timpi de urcare minimi la diferite altitudini.

5. Plajfon (altitudinea maximd).
6. Razd' de actiniie maxima.
Acestea ar fi ,performantele normale“ impuse unui

-!='
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avion, in deosebire de ,performantele exceptionale”,
adica anumite calitati de acrobatie, pe care trebue sia
le indeplineascd im special avioanele militare. In cele ce
urmeaza, voiu da numai studiul performantelor normale.

Performantele unui avion pot ft deduse in trei
moduri:

— Pe cale teoretica,

— Pe cale experimentals,

— Pe cale mixta, teoretica— experimentala.

2. CALCUL TEORETIC AL PERFORMANTELOR
Viteza orizontala.

Daca in ecuafiunile sborului orizontal inlocuim:
. C.N.§
265) T, ,= o 2
atunei obtinem ecuatiunile:
2. C.N=R,.V?
PER) { P—R,.V15
unde € este cuplil-motor.
Tinand insa seama ca:
W=N.C= x.N3 Ds
si V =4.ND

-x g1 y find parametri studiati deja cu ocazia propulsi.
une, atunci prin substitutii convenabile obtinem:

!YYI=R;;-¥ n.X-Dz
1267), 4y oy
ST R T o
lv—xl‘;z B D3/2

Cunoscand valorile parametrilor +, 4, 4% si C, D

1) Aceste valori sunt cunoseute dupd un grafic analog celui din
tig. 98 ¢vezi pagina 107), care este dat pentru o elice de modul cunoscut.
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(diametrul elicei), atunci vom calcula valorile numerice
ale variabilelor Y, si V formand tabelul de mai jos:

TABEL No. 20
C = dat; wm = dat
{ 3
1 0,10 | 0,15 1 0,20 | .. : | 0,90 { 0,95 | 1,00
1 x| 0,060 0,06310,065| ... 0033] 0,026 0,020
|lw| o020} 924|030 | ...1| 0,58 | 0,54 | 0,50
Y,

Diametrul elicei se calculeazid din expresiunea:

Bperea)
7. N

unde ¥ este viteza ce ne propunem a realiza, N nu-
marul de ture si y corespunde lui wm- dupad gra-
ficul elicel

Apoi vom lua doua axe rectangulare, pe una no-
tand valorile lui ¥ (pe axa absciselor), iar pe alta va-
lorile lui Y; (pe axa ordonatelor) si cu ajutorul valorilor

1) M4 imea diametrului unei elici mai este conditionati si de limita
ae siguranfd la rupere a elicei, car: — pe cale experimentali — a fost
sstabilita astfel: Y

= N D
60
. ~ 5160
sau D _S_ N

£ T
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din tabelul- No. 20, vom construi o curbid denumita
,curba Y1 ¢ (in functie de ¥V, fig. 180) ,

Apoi ecuatia a doua a relatiunilor 266) ne da
pentru F=1 (la~ sol):

V‘\/Taz |

unde valorile lui Rz sunt luate dupi ,,polara.avionului*s.
carua ii va corespunde si un Rux, prm urmare daca
vom-nota: = e

e —Rx »(dupa polara)
268)

Rz

i
)4

M

o

1

{ = !

' 1 L
A m) Ve
- F10180A \ in
vom obtine o a doua serie de valon pe cari repre-
zentandu-le grafic, pe un acelas. grafic cu Y, (fig. 180),
vom obtine ,,curba’ ¥;“ (infunctiede V). - .

Studiind acum acest grafic, observiam ca intre doua
puncte de pe curbele respective, avand aceiasi ordo-
nata (acelas Rx), avem relatia:

s 2] L M, 22
269) o—l MM,
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~Aceasta deoarece curba Y2, pentru altltudmea 3,
ar fi: e } \
Y Rx

270)

[
i
0
1|
R‘J

Cu alte cuvinte daca (Yf,)O ar corespunde lu1o_ I
(la sol), atunci ‘curba (Y,)3 (care ar core:punde unei al-
titudini 8) s’ar putea construi deplasand numai -pe grahc
curba (Y,), citre dreapta, cu o cantitate egald cu /8

Servindu-ma acum" de formula 269) si de glaflcul
curbelor Y; sl Yg, vom construi, pentru ordonatele cu-
prinse intre 4 si B, curba densitatilor 1), pornind dela
o origina O’ unde &= 1. Astfel pentruo altitudine oare-
care unde densitatea aerului estc 3, pormnd de pe.curba
densitatilor, din punctele « si B (de acelas den51tate),
obtinem pe curba Y; punctele @ si b, pe acetasi orizon-
tala, deci scoborandu-ne pe vertlcalele lor, obtmem Vi-
tezele ,

: (V5)a si (Vo)b

In cazul densitatei minime 85 , corespunzator punc-
talui i de pe ‘curba densitatilor, vom gasi viteza (Va)e.
Ori dupi grafic se .observa ca:

(Vo) < (Vo). <(V3) ,

De unde se vede ca sborul. orizontal are doua
,regimuri“ distincte: unul m;bzd sau  normal sl altul
lmt adica pentru: =

V > (Vo),, avem reglmul rapld sau normal

iar pentru:
V < (Va),, avem reglmul lent.

Y, s1Y, este datorita D-lui Alayrac, profesor la
din Parls, curba densﬂégllor constitue insi o
vazut o in nici un tratat de spe-'

1) Trasarea curbelor
Sc. Super. de Aeronauticd
complectare a O'raﬁculul, pe care nu am
ciglitate. i
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Regimul lent nu ne intereseaza decat in cazul
yecartului de viteza“ (viteza minima de sbor), si mai
ales in cazul aterisajului, unde viteza corespunzitoare
punctului 4, este viteza de alerisay.

Asa dar, pentru deducerea vitezelor de sbor ori-
zontal, ne vom servi numai de ramura B+ a curbei den-
sintitilor, cu alte cuvinte ele vor fi insasi vitezele
(V3)5, pe care le vom nota cu Vz, unde z este altitudi-
nea, deci: viteza maxima de sbor orizontal va fi [a alt tudi-
D€a z=o0 sau & =1, adica pe verticala punctului B
de pe curba Y, la intersectia cu Y, 4 :

271) Vaz = (Vs),

v . Vitezele de sbor orizontal mai potfi -
' deduse direct din refatiunile 226), pe cari
impartindu-le ne di:

3.9.C.N Reg
SR S R

iar velatia 2-a ne da:

273) (V), = 5—1;;

Reprezentand grafic aceste viteze
in functie de Rz, obfinem graficul din
(fig. 181), unde inters:ctia curbelor sz,
2, reunite dau o curbi denumiti a
sVitezclor realizate,

Viteza ascensionali

Teoreticeste vitezele ascensionale pot fi calculate
dupa mai multe metode, in cele ce urmeaza vom da
Insd "o formula de calcul, sprijinita pe graficul din
fig. 180 si anume: :

| 274) vz=~YP~3[AYp —AYz]

unde v, este viteza accensionala la altitunea z, V este



citita pe grafic in dreptul altitudinei z, 4 Yz este diferenta

Intre ordonatele curbelor ¥; si Y, citita in dreptul abs-

cisel ¥, Vytiind viteza la plafon (orizontala),jar A'Y seste

diferenta ordonatelor curbelor Y, si Y, in dreptul abs-

cisei V. '
Demonstra;ia formulei 274) este urmatoarea:

Inlocuind pe 7 in ecuatiunile sboralui in urcare, asa cum am fdcut
pentru vitezele orizontale, obtinem :

P.sino
Pt

10
P’ .cosw
V==
l l/ 3.Rez
L]
unde PP=P — Qz, Q= fiind consumatia de combustibil la altitunea z saun
cantitatea cu care s’a delestat avionul. Admitand ins4 ci:
276) P—Qz=—38_.P

ipoteza satisficutd in realitate, apoi cum in cazul unei urciri normale o
nu ia valori prea mari, deci putem admite c4:

275)

. Vcosw =
atunci ecuatiunile 275) devin:

{ Psino _
Y, —Rx——V;— =

O .
Y
W= VTz;

Incercand acum sid construim un grafic analog celui din fig 180,
vom avea curbele:

276)

P.sin o
(Yo=Y, — ChE
277) y
J. A Ly T Y
l _Xl/e D’
unde € = (0.3, iar:
[ Yo=Y,
278) | /P
Ml 5

Asa in cat curba (Y,) w rdmane aceiasi ca in graficul din figura 18o.
Curba (Y,)w se poate insd construi scoborand curba Y; cu cantitatea
P.sino

vE

curbei Y, sunt socotité pe grafic.

si dand-o spre stangacu cantitatea: [V (1—y3)] deoarece abcisele
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Curba (Y,)p corespunzéitoare plafOnulhi,'vaﬁ tangentd la Y, intr’un’
punctide. abscisd Vp,: adica egala cu'.viteza la plafon, atunc1 panta def-
urcare va fl . 3 ;

.

¥ (Y;)p] :

Adunand si scazand in paranteza din membrul al 1l-lea pc YiL"

-279)" sin B

sino=51v,= (V) Vi = ]

2

- —}77 [y, (Yl) 2 Y
Apoi notand cu: . Sy »'s
AYp=Y,—(Y))p si AYs=Y,—¥,
vnde A Yp inseamna dlferenta ordonatelor curbelor Y'1 51 Y, in dreptul pla-

fonului (abscisa Vp de pe curba Y,) cici avem: -
NATEN A

iar A Yz este dlferenta ordonatelor acelorasi curbe in dreptul abscxsm V
de pe curba Y2, corespunzatoare altltumnel 2, dec1

280) sin o = (A Yp— AYz)
Asa dar: e
R V£ A
281) ve=Vsino =—P-(A Yp— aY2)
Observatiuni. : v
1) Ipotezele admise suut: . .1 g
P—szE.P‘; Vcosw:l si %:ﬁo ;.

2) S’ar pirca ci graficul din figura 18r dand vitezele de sbor ori-
zontal, in formula 274) I este viteza pe traectorle, ceiace nu este data de
grafic. Totusi din demonstratie reese ci vitezele pe traectorie au fost sub-
stituite, in cazul urcirei, v1tezelor orizontale de pe -grafic, cari sunt imul-
titecu /5~ deoarece sunt luate de pe curba on i

3) Urcarea se face sub o panti o si-cu o vitezs ascensionald maxim %

O alta formula a vitezel ascen51ona1e este :
> .
z)
unde 7, este viteza. 4asc’ensiona1a la sol, 1ar Zp platonul.
Dl Devzllers da pentru v, expresiunea:
‘ “lag e Zp
%="P 200

W fiind puterea grupului motopropulsor n cai.

282) Vs =7y (:I —

283)
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Deducerea anahtxca a v1tezelor ascesnonale

Daci in_ ecuatlunea

‘,'..;:q W. : 5
_T—.j N

introducem : . =

atunci 6b§iném s S8 B T T P =
h 234) AW - Ra 5=P.v7s%n‘:‘ca‘~ REL
Cum U= _V sin . bl :
Urm.eaz ca dm 284)‘ deducem i) .
' LA s 2 ""'-12';". Vs b
TBIEPE T RN, L

3

Dar avem : e
P.coso=TRs.V23
de unde scotand pe V si mlocumdul in '785) °‘aSIm

_ﬂ_o B_V P. cosm‘l‘w
286) Uz = P 3 ;.»—~. Rz .c.osg) \ 6 R

In acest caz. maximum vitezei ascensxonale \ra fl cand expresmnea

[ — Iliz .cos‘u)": 323_5_‘”
b 3.Rz
va fi minimi.
Numeroase calcule de verificare m’au ficut insid si ajung la conc-
uzia ci, pentfu o urcare cu viteza ascensionald .maximd, expresmnea E

5

£33
este aproape constanta pentru toate. av10anele $i egala cu ‘7—?— in _me-

wd o A

287) vz L P - 1/

diu, deci:

In sfarsit, o alté metodd pentru deducerea anahtlca a v1tezelor as-
censionale, este aceia a echivalentei lucrurilor €lementare produse de mo-:
to-propulsor si impusa de avxon, adlca din egalarea termenilor:

288) (P4+-Ra. V3 2.0) de= 0 W.s.dt

Unde tinand seamd cd:

dz : ’
—d; Ve 8l Vsino =vs |
gisim ecuatia: '
,  Psino 'nW sin®.
289) Vi + Rx.o o\ e Rx =

de unde prin rezolvare se poate obtine valorile vitezelor ascensionale.
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Timpul de urcare

Grafic timpul de urcare la o altitudine Z se cal-
culeazi construmd un grafic in felul celui din fig. 182,
; unde pe axa absciselor se ia
altitudinile inferioare lui Z, iar

I
pe axa ordonatelor o se tra-
Z

seaza curba inversului viteze-
lor ascesionale, masurandu-se
apoi aria suprafetei, se gaseste 7,

Fig. 182

Demonstrafia acestui mod de calcul se sprijind pe faptul ci avem:
289) ws.dte =dz

de unde:
s dz 3 -
290) tz=S . = aria graficd.
() %3 .
Ori in baza acestei relafiuni si acelei din 282),
avem prin inlocuirea lui v, si integrare:
I
Z
Observatie. Se pare c4 timpul de urcare pani la
Jjumaitatea plafonulul este cam acelas pentru orice avionY).

- 291) w:% L

1) In general timpul de urcare pan4 la (—) — a din plafon poate fi ace-
las pentru orice avion, care are aceiasi mcércétura pe cal putere

In adevir tie (fz)» timpu! de urcare la altitudinea (—«), atunci con-
form formnlei 291) avem :
Zp #

(f2)n = L= = const.
3 =

n e
unde “s—1 liind constat urmeazi c4 trebue sa avem:

Zp
To = consf.

Ori inlocuind pe v, din 283), atunci trebue si avem :
Zp _ 200.P

% & = = consft.
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Plafonul

Se deduce usor dupa graficul din figura 180, cici
cunoscand pe &, adica densitatea aerului la plafon,
atunci stim ¢i:
1—(8p)

o

202) Z,=

unde . &« = 0,00002256 si f = 4,256, asa cum vom vedea
mai jos, odatd cu studiul ,atmosferei standard“.

Se mai poate insa deduce cu ajutorul vitezelor
ascensionale, atunci cand le cunoastem, deoarece conform
formulei 282), avem :

I
293) Jia— ARt

I_.

Yo

Diferite moduri pe urcare

Urcarea poate fi facuta in mai multe moduri,
l1ata patru dintre cele mai frecuente.

1. Urcare cu vifezd constantd, adicd in realitate
avem : , .

V23 = const.

atunci cand pilotul mentine vitezometrul la o indicatiune
constante.

2. Urcarea cu wunghin de atac constant, egal cu
unghiul de atac de sbor la plafon.

3. Urcare cu vifezd ascensionald maximd.

4. Urcare pe pantd maxima.

i P
Ceiace este adevirat pentru (W) acelas.

In acest caz:
P "

291 bis) (t2)n =200W 4 L'i;—_-—_l—

c.c.e d. d
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Dintre aceste patru moduri de urcare, cea mai

‘buna este urcarea cu viteza ascensionala maxima, adica
‘ tocmal in ipoteza formulei 074) '
n Urcarea cu unghlu de atac constat, se cam con-
funda cu urcarea pe panta maxima, sl poate fi pericu-
loasa din cauza rlsculul de a mtra in ,,pxerdere de vi-
teza“.

- Distanta de rulare (alunecare) la deco‘lai

v .81 atensa; sau. amensag
B Teoretxceste aceste " distante “pot- fi calculate din
formulele date dPJa cu. OCaZla Studlulul decolarer. si ate-
risarei sau amerisdrel, unde se pune conditiunea de
minimum. De obiceiu insa aceste distante se masoara
foarte usor si'exact pe cale experimentals, asa in cat

se inlatura un’calcul destul de complicat si expus la
erori.

Raza de actlune f

])umz‘(z a’e ;ﬁarcurs in ore’ este data de for-
mula ' ’

p B
294) W Wy PIQ
~unde ¢ este consumatla de Comblstlbxl pe cal—ora 144
numarul total de cas-putere ai orupulm motopropulsor
‘si O cantitatea ‘totala de: combustibil.

28 Consumatza pentru un pa;‘cuifs ae n’zamnta data
D, este data de formula Sty

4 — . \/‘
295) Q=Pli—e _ v[undg 7= P v D]
tinand seama ca: : 4
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. Raza de acmme D este data de formula:

i o ool o oy
f2-96) D.—' W L P-0.

Demonstratla acestm formule estc sprljlmté pe 1poteza &5 daca Q

w::te conqumatm la U moment dat, atunm se admlte Cé

297) P— Q— 5. P _
“iar pentru un mtexval de txmp infinit de mic az‘ vom avea o consumanc
. 268) -dQ:c W.s.dt

Ori luund pe 3 dm 297) si mtxoducandul in 298), obtinem :

, P '
209) © pio Q dO——cW a’t
De unde prin integrare: obi;mem fie pe £ din 294), fie pe Q din 295}
Colonelul Dorandfacand in formula 291) substrtuha
- j_, ‘1 ..~ = “; ‘le 'RZ 3
i i r“f. "‘Rx

«dedusd din ecuagiunile ‘Sboruiui orlzonta]J gés_e§t¢ formula:

_‘3’_‘ AR el gD
3°°) D VREL PO

Unde exp'res’i'unea [n R o _],scoate in ‘evidents influenta elicei st

-a finetei avionului asupra razei de artmne
In cazul unui sbor la altitudine constanta, dec1 unde nu mai avem :
P— Q=25.P, unghiul de atac fiind constant, insa admisiurea fiind va-

’
riabild (micsorandu-se pe mdsura ce avnonul se delesteaza), D-1 Alayrac

L

-obtine formula:

so1) D=4 gt Lo Q S 25 Rx

Unde-se vede cé raz'a. deyaetiune este sporité:'cu [W], totu§i

‘in prlmul caz altxtudmea creacand pe mésuxé ceé vavionul <se delesteaz

.ajunge la: » 0 N \

: S P G |
Ori avionul cbntin'un'd'sb'orul priatr’ ‘d"'pﬁl‘anaté dela - altitudinea

sol, se sporeste raza de actiune cu aproape aceiasi ‘distantd cu care se

3 la

sporeste in formula 301) L]
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Influenta vantului

Daca avionul este obligat sa urmeze in sbor o
directie data (un capidat), cu o viteza V, si daci bate
un vant de viteza W, care face unghiul 8 cu directia
de sbor, axul longitudinal al avionului va fi inclinat,
fata de directia de urmat, de un unghiu « dat de re-
latia :

302) Sing = v sin B

lar viteza avionului, pe directia dati, va fi:
303) U= Vcosa-+ Weos p

Atunci influenta vantului asupra conswmatie sau
razer de actiune se va deduce prin inlocuirea lui ¥ din
formulele 295) si 296) prin U din 303).

Parcursul unui circuit

Admitand un circuit poligonal de laturi D,, D,, D;,...
atunci in cazul unei atmosfere calme consumatia va fi:

304) Q=P (I—e “MD,)

q c. W
unae X=P.V'

In cazul cand circuitul este o eurba de lungime
Ly latunci =D =1 !

Cand atmosfera este animati de un vant de vitezi
i, atunci distantele parcurse in miscarea relativi sunt:

\Y% Vv
D),=D,. Tl—; D, =—U2_’ etc...

Asa dar tn cazul unui poligon vom avea:

o Q=P[ 1 _ g —*.ID. %]
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1ar dealungul unei curbe:
L IRV
301I) Q:P (I—e) "}unde lt;l.jo 5 4L

Cunoscand consumatia, se poate afla durata de
sbor cu ajutorul formulei 294).

Durata unui voiaj circular dat

Durata unni veiaj circular de raza data R parcurs ¢u o v1teza 124
intr’o atmosfera calma este:

2z R
306) To= v

Inr'o atmosterd animati de un vand w, durata T« va £i mai mare decat
7o si anume :

Daca ¢ este unghiul ce-} face directia vantului eu raza ee corespunde
avionulut de pe cere, atunci avem:

U=V (yI—K°cos?¢ — K sin %)

w
unde : K=T, deoarece ;

U:Vcosq—l,‘—wcosﬁ
wsinf = Vsina

e e

»6=L;+q>

Deasemenea viteza tangentialda va maj f1 dara si de formula dife-
rentiald :

: de
=i 5 ot
de unde:
d
df =R U

‘ Inlocuim deci pe I/ si integrand dela »=o pana Ja ¢= 360,
obtinem :

oo 44N, oo LT R
ST R V{Ii—K9 To. 3 (1—K

16
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Valorile lui £4 sunt urmitoarele (date. de DL Dewillers) ::

TABEL No. 21

K o) 0,50 |" 0,20 | 0,30 | c,40 0,50 | 960 o,7¢ | 0,80 | 0,90

Ek | 1,57 11,566 1,55 | 1,53 | 1,50 | 1,46 ‘T,41 1.1,35 15,26 | 1,16

1~-K4 1 Jog9 | 1,96 ¢t | 08| 075] 064 | 051 ] 0,36 | 0,19

3. DEDUCEREA PE CALE EXPERIMENTALA A
PERFORMANTELOR

g

Generahtatn

b4 4 L=

Pe cale experimentald, performantele -unui avion
sunt rezultatele date n shor de acel’ avion.  Ort
cum avionul poate shura vara sau iarna, in conditiuni
atmosterice cu totul diferite, s’ar putea intampla ca un
acelas avion sa dea rezultate diferite; ori  pentru a in-
latura o asemenea eroare, s’a’ convenit a se tran-
sforma rezultatele date de avion Intr'o atmosfera data,
intr’o atmosterd tip, denumita atmosferd standard. In
consecinta, nainte de a aborda technica deducerei pe
cale expernmentala a performantelor, voi face .un. re-

o FBCES

zumat asupra “atmosferei in O‘eneral si a atmosferej
standard in particular.

Atmosfera in general

Avionul sau hidroavionul evoluiazi Intr'un ocean
aerian denumit s, afmosfera“. Definitia generala a” atmos-
Jerer este: ,stratul de fluid care inconjoara globul“
pentru Aviatie 1nsa si in general ‘pentru  Aeronautica,



deflmtxa atmosjerez are o a]ta Varianta si antie : ,,este
fluidul - in care evo]ulaza 51 cu ajutorul careia 151 pro-
cura sustentatia necesara orice masind aeriana.

Gr051mea acestm straf de- ﬂuld teoretlce;;te; ar fj
infinit de mare, limitandu-ne insi pand la anumite va-
lori perceptibile ale densitatii lui, grosimea stratului
atmosferic se limiteaza astfel, egalandu-se atractia te-
restrd cu forta cenlzf%gala nascutd prin rotatia paman-
tului, se giseste drept grosime a stratului dtmosferlc
cam de 5,6 ori raza -globului masurata la ecuator.
Observandusse insi fenomenul crepusculului, nascut prin
refractia razelor cari .patrund..straturi ;din..ce " in ce
mai dense, s’a dedus cd grosimea stratului atmosfeuc
ar fi de circa 8o km Altu insa au dedus gr051mea stra-
tului atmosferlc dupa provocarea mcandescentel unui
meteor (bolid) in cadere, niscutd prin frecarea lui cu
moleculile gazelor atmosferlce, gasind grosmeade cirea
200 km. In sfarsit, prin sendagii ‘cu baloane speciale,
s’a ajuns pani.la' 37700 m. ‘

Pentru Aeronautics insi, -grosimea stratului atmos-
teric a fost .deocamdata. fixatdla 20 km., ultimul record
al altitudine nedepasind inca 72 km..In cele ce urmeaza
ne vom ocupa deci numai de aceasta 0r051me a atmOb
ferei, nécesara Aéronatticel »

Fluidul atmiesteric : denumit: aer; esté: un “:amestec
de mai multé gaze;: dupé'-(:um' se vede: in tabelil No. 22.
Si cum fiecare din- .acesté gaze au proprietati ffizicé si
chimice diferite, urmeazi cd si amestecul denumit aer,
‘va avea anumite proprletétl cari insa pané la z0 km.
vor i socotite” dipa” acelea” ale Azotului st Onge;mlm
deoarece procentul. celorlalte gaze este aproape negli- -
jabil. '
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TABEL No. 22

gilél;:' Azot | Oxigen |Hidrogen] Argon | Helimn
km. o *fo %o *fo s
o 78 " SRl o 1/10.000 | 0,99 1/1000
5 8o 19 i i 7
10 82 17 1/5000 2/3 1/1000
13 83 16 = = =
20 84 15 1/1000 /3 1/ 1000

Propietiti fizice ale aerului.
Azotul si Oxigenul atmosieric respectand legile lui
Mariotte si Gay-Lussac, inseamna ca si aerul va res-

pecta aceste legi, cu ajutorul carora se deduce lesne
urmatoarele relatium:

a; Pz T+ 5.0

399) ao T poi Tahs

309) dp=—a,.dz

unde a, si @, sunt greutatile specifice ale aerului la al-
titudinile o si z metri; p, st p. presiunile, 6, si 6, tem-

peraturile, iar « = 273 fund coeficientul de dilatatie.

Deasemenea pe cale experimentala s’a gasit ea
temperaturile scad, ca si greutatea specilica si presiunea,
urmand cu oarecare aproximatie legea:

310) 0 =6, — 0,00065.z
pana la 1z km., iar de acolo pana la zo Am. relatiunea:

6, = const. = Bre.ooo
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Propridtiati chimice
Din punct de vedere chimic, aerul atmosferic nu
ne intereseaza decat prin oxigenul cel il contine si care
este necesar respiratiei aviatorilor si aspiratiei motoru-
lui, azotul fiind inert. Dar atat pentru aviatori cat si
pentru motor s’au imaginat mijloace de complectare al
oxigenului, la primii cu ajutorul mastei de oxigen, la.

motoare cu ajutorul turbo-compresoarelor, care de altfel
mai au si scopul de a mairi presiunea.

ATMOSFERA STANDARD
Definitie. Conditiuni

Pentrunevoile studiului evolutiunilor si pentru faptul
ca atmosfera variaza (in special factorii fizici), s’a ales
atunci o afmosferd-tip, ai carui factori sunt medii, in
care se studiazi diteritele evoiutiuni, iar cand se trece
la o atmosfera reald, atunci nu se fac decat niste
simple corectiuni rezultatelor, deja studiate in aceasti
atmosfera-tip sau medie. O asemenea atmosterd a fost
denumita ,,atmosfera standard“. v

Conditiunile cari fixeazd atinosfera standard sunt
urmitoarele: '

1) Se admite ca aerul este uscat, compozitia chi-
mica aceiasi la toate altitudmile si gravitatia constanta
sl egald cu 9,8062 ). »

1) Se stie c4 gravitatea variazi cu altitudinea dupi formula:

22
go = Lo (1 — — R
Iar cu locul, dupa formula:

&h = g° (1 — 0,00255 . cos 21) :
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2) Se admite ca la nivelul marei (z=o0) fempera-
fura este 15° centlglate presumm redusa la ok este
760“‘/m de . mercur, adica 10. LT /,,,.2 sl greutatea me-
trului cub.de aer 1,226 kg.- A TS

*3) Se admite ca legea ‘variatiei 't'émpei“a’"tuf'ei"cu "
cu altltudmea pentru un mterval dela 0 — 11 000 m.

| . 311) 63_150—0 0065 Al
lar’ pentru altltudlm SUperloare IUI 1[ ooo m

4) Se admlte ca presmnea p- In m/"1 de mercur,
la altitudinea =z,  pentru 2 < 77.000 m.' este data de
relatia: 1) : i

A SN AT -‘ 5256
312) po= po [I—O)oooo' 2257 . 2]
ar greutatea specifica de relatiunea: ?)

4,256
RN - [1 — 0,0000 2257 . z]

31 pentru z> 11.000 se admite relatiunea: 3)

P- az‘ . II.OOOVI>-
[+ =L =
P P 6340

Astfel, pentru altitudini din ;oo in 500 metri, se
formeaza urmatorul tabel al atmosferel standard:

1) Dedusa din relatiunile 308), 309) 51 310) sau 311) unde eliminan-
du-se a si 8 se integreazd.

2) Idem, eliminandu-se b sih.

3) Idem pentru 67 = — 565



o

-~ “Tabel No. 23"

A — — == i v ——
Z 03 ps az i l/’/-*a"—
M 1 as
o “+15 760 I,225 1,0000
500 -1 11,75 715,9 [,1671 I,Idiiéz’
1000 -1- 8,35 -674,1 . S PEAG A ATGED |
1500 - 5,25 634,2 1,0581 - £,0628 -
2000 42 W . 390520 1,0004 - - - 1,0896
2300 e 525 . 5601 . 10,0567 1,II74
3000 — 425 1525,8 0,9001 11462
3500 = 9gE .. 4932 .. 08631 . | .. 11761
4000 e .462',73 : 0,8190 . . . . .1,2071 .
4500 — 14,25 432,9 . 10,7767 . .1,2394 .
5000 LS _403,T 0,7360 . £.2730
5500 —2075 | 3187 .0,6969 1,3079
6000 — 24 3537 . 0,6595 1,3442
6500 — 27,25 330,2 0,6237 1,3821 .
7000 - 395 307,9 0,5804 . 14216
7500 — 33,75 286,8 0,5563 1,4627 .
8000 =k 266,9 0,5250 1,5056
8500 — 40,25 2482 0,4949 - 1,55%0
GO00 — 43,50 230,4 0,46061 1,597
9 500 — 46,75 213,8 0,4387 1,6460
10.000 — 50 198,2 0,4125 1,6971
10.500 53,25 183,4 0,3875 11,6505
11.000 56,5 , 169,4 0,3637 + 1,8065
11.500 P 156,7 " 0,3361 ' '
12.000 5 144,8 0,3107
12.500 [y 133,8 0,2871
—-1_3.000 o 123,7 0,2652
13.500 0 114,3 0,2451 -
14.000 i 105,6 0,2265
14.500 L 97,88 0,2098
15.000 1 90,25 0,1938




— 248 —

DETERMINAREA PERFORMANTELOR
Determinarea vitezei maxime si minime la sol

Se fixeazd pe teren o baza, marcata printr’o cale
ferata, drum, sau oricari alt reper, in linie dreapta, de
4—6 km. ).

La capetele ei se instaleaza doua posturi de cro-
nometraj (fic telefonic, fie electric, fie fotografic), ca-
pabil sa ne furnizeze timpul # si £, la ducere sl in-
toarcere, cat intrebuinteaza avionul sa parcurga baza.
‘ Se monteaza apoi pe avion un barograt de zoo00
sau 2000 . apoi este trimis si facid cel putin doua
treceri (dus si intors) la maximum de turaj permis de
motor si unul la minimum necesar sustentatiei, avionul
sburand intre 50— roo m. altitudine, in plin turaj si intre
700 $i 750 . in minimum de turaj. Dupa indicatiunie
baragrafului se vede dacd avionul a sburat orizontal
sau nu, in care caz proba se reface. In momentul cand
pleacd avionul pe baza si cand vine, se noteaza pre-
siunea, temperatura, iuteala si directia vantului (este
de preferat ci aceastd preba si se taca intr'o atmos-
ferd linistita, fara vant sau cel mult de 25— ; 1 e
cat mai paralel cu ba:a 2).

1) Pentru viteza minim4 este de. preferat o bazi de 2—3 km.

2) In cazul unui vant de vitezd w, care face cu baza un unghiu «,
atunci avionul realizand pe bazd vitezele 1} si V; la ducere si intoarcere
va realiza in realitate vitezele 17’ si VY (fig. 183) unde avem relatiunile :-

Vl : Vl w
sina ~ sin (180—d—s,) — sinis,

V, V. ¢ w
sin (180—«) ~  sin (a—e,)  sines,

Fig. 183. - de unde se deduc vitezele reale: Py si

Vy'. Se preferd insi calculul grafic, care
este mai rapid si destul de exact. :
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Dupa proba, se imparte lungimea bazei la timpul
cat a parcurs-o avionul si se obtine viteza. Se face de
obiceiu media vitezelor iar nu media timpilor, de-
oarece urmarim deducerea vitezei, iar nu a timpulu 1.

Aceste viteze sunt insa realizate de avion in at-
mostera reald, avand densitatea aerului 5, pe cand in
atmosfera standard densitatea la sol tiind 8§ =1, ur-
meazd cid o transformare este necesara. Ori stim ca
avem relatia: ?). '

315) SAVZ = AT

vV, bl
= I sl

5, i
&r

deoarece in standard &, =1 la sol. Apol 3, este dat
in tunctie de 6sip, adica de media temperaturilor si
presiunilor luate la sol in momentul decoldrei si ate-
risarei (presiunea fiind redusa la nivelul marei, adica
la altitudinea zero). Ori dupd formula 308) avem:
317) 5 =E, Lo

760 1 + 0,0036. 6,

&
3161;) \775 =

ceiace ne inlesneste calculul.

1) Daci B ar fi lungimea hazei, 1, si £ timpi de parcurs ladus si in-
tors, atunci se stie cd avem:
B B’
e s B
- > 5= ,cdel (4-+6P2 4 hb

2 F<1 14 i
2

Asa incat facandu-se media timpilor, s’ar obtine viteze mai mici decat
.acele reale.
2) In adevir, conform ecuatiei de sustentatie
D_Rz.V2.85 '= Rz.Ve.or
(standard) (real)
Ori cum unghiul de atac este acelas, adicd Rz este acelas si1in
_atmosfera standard si in atmosfera reald, urmeazd cd trebue si avem:

Vs2.3s = V2. 87

;
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DETERMINAREA PERFORMANTELOR IN URCARE
- Etalonarea vitezografului

In general, pentru déterminarea periormantelor in
urcare este nevoe de un vifezograf care sa inregistreze
vitezele. In acest scop se intrebuinteaza de obiceiu un
aparat denumit 7'. L, dupa 1mt1a1ele constructonlor
Toussaint—Lepere, care da viteza avxonulm prin in-
termediul unei presiuni si depresiuni, ce se naste intr’o
antend special instalati pe avion. _

In consecinta, odata cu trecerea avionului pe baza,
pentru masurarea vitezei maxime si minime, sau alta-
data, se procedeazd la etalonarea vitezo-grafului, in-
care caz avionul va parcurge baza cel putin de trei
ori in regimuri diferite (maximum, mijlociu si minim),
apoi calculandu-se vitezele, se citeste pe v1tezogrdf di-
viziunile corespunzatoare, cari- variaza linear, si' deci
cu cele trei puncte se poate trasa pe un graiic o
»dreapta® de. etalonare, unde pz axa absciselor sunt
notate vitezele, iar pe axa ordonatelor diviziunile de
pe vitezogratf.

Grafice sau date necesare deduceri performantelor
in urcare

Pentru a deduce performantele unui avion in urcare,

este necesar ca avionul care sboarid si ne furnizeze
urmatoarele grafice sau date :

1) Presiunile si temperatiunile pe timpul urcarei
si coborarei, cari de obiceiu “sunt inscrise grafic de
catre barogmfe sl termografe. ’

2. Graficul diviziunilor de pe wvitezograf.

3) Regimul motorului sau diagrama compt-turilui
inregistrator.

Aceste grafice - reprezinta urcarea avionului pana
la plajonul practic, unde avionul face un palier de.
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cateva minute (in mediu 5 mmute), apol in scoborare
face deacemenea pahere dm 0 mie in o mie. de metri..

Deducerea tlmpulum -de “urcare

mPe barogramd'se inseamna punctele unde densxtatea;
aerului corespunde altidudinelor o, 500, 1000, 1500, etc..
in atmostera standard. Se citeste apoi timpi dé urcare

la aceste altitudini,. corijandusse pentri. fiecare interval
de 500 metri, dupa formula?) :

A]ﬁs
Aﬁr

1) ‘Stnm ca’t balagrama ne da plesmnea in functle -de’ timp, . deci- =
= /i) ap01 cum avém
dz I

&= sicum a’z=7 .dp

318)/ = Atr

urmeaza ca in atmosfera reala V0m avea:

)

(or)s = a.I, : (71}_) s

© Impdrtind, gisim ca* -

ol ) t J EA ' Tt Ik Dot a7 Lt (dp)
| A (’U:)s el pei it [s

Deasemenea mai stim ‘cd:

iar in atmosfera standard.

{vz)s Vs.sin o s Vs, ar

('le)r WV ASSInoY L Ve Vi

vicl ws= wsr.
Prin urmare:

dils / ar =

—t_iﬁ) - \/ as \/ 53

A ditlr oA ’ F ’ : )

Ori pentru un interval destul de mic, putem scrie ca:.
Aﬁ; - A pr 3
AlS s A ZRA ey

APs 3s

A pr Br

unde neglijénd radicalul, care diferd prea Vpupn de 1, obtinem formula 318.

—

sau :

Als = Atr.
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- unde At, este timpul citit pe baragrama intr'un inter-
val de altitudine de 500 m. si A p, diferenta de pre-
siuni cititd pe barograma in acelas interval. Diferentele
A #s in standard sunt:

Apsy = 760 — (Ps00)s = 44,1

Aps, = (Psoo)s Ty (]SIOOO)S = 41,8

Deducerea vitezelor ascensionale

Cunoscand timpii de urcare in fiecare interval de
500 m. vitezele ascensionale vor ti date de tormula:

] 500
319) U= Giyo

unde (A ts ), reprezinta timpul dela altitudinea (z— 500)
2,z

Viteza pe traectorie

Impartind deasemenea vitezogramain intervale de
timp A t, (dupad barograma) si luand diviziunea medie
a curbel, in acest interval, vom citi pe graticul de eta.

lonare o viteza (V,),, care este viteza reali pe tra-
ectorie ia altitudinea 2z, atunci in standard vom avea :

320) (Vi) = (V). |/C)=
(8s )2

unde (3 ), este densitatea aerului in standard la altitu-
dinea z si (5, ), in atmosfera reala.

Panta de urcare
Stim ca:
s = (V)g.SIN @

unde o este panta de urcare, iar (V). viteza pe tra-
-ectorie, atunci :

32I) sin o =

Nz
(V)



Plafonul

Pentru determinarea platonului ne servim de vite-
zele ascensionale.

Daca trasam curba v1teze}0r ascensionale, respectiv
pentru altitudinile dela o la z metri, atunci se observa
ca media punctelor este o dreapti, care prelungita,

intalneste ordonata unde vitezele ascensionale sunt nule
la o altitudine Zp care este tocmai plafonul cautat.

De obiceiu se ia plafonul practic, adica acolo unde
viteza ascensionala este 0,50"/sce.

Vitezele orizontale la diferite altitudini

Pentru fiecare palier de pe barograma va cores-
punde unul pe vitezograma, si deci o viteza pe gra-

ficul de etalonare. Atunci printr’o formula analoga for-
mulet 320) se deduce diferitele viteze in paler.

Reprezentarea grafica a periormanielor

In cele mai multe cazuri rezultatele numerice ob-
tinute prin calcul sau masuratort ale perlormantelor,
nu au o variatie continui, uniforma, asa in cat aster-
nute pe un grafic la o scara oarecare si unind diferi-
tele puncte, curba obtinuta rare ori este continui, ea
prezentand o serie de ,zig-zag“-uri, celace war trebui
in realitate s fie. In acest caz luundu-se media acelor
, Zig-zag“-uri, se traseazd o curba continua, ale carei
rezultate numerice - citite in dreptul ficcarui punct de
pe grafic—variaza putin de rezultatele initiale, valorile
lor au insa o continmtate, asa in cat acestea vor fi
rezultatele cele mai aproape de realitate,

Asa dar, reprezentarea grafica a performantelor
are dublu efect: de a corija rezultatele stde a ne arata
deodata telul cum variaza acele performante.

Din experientele trecutului, se pare ca cea mai buna
reprezentare gralica a performantelor unui avion este
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asa precum se vede mai _qu (fig. 184,185,18@ ‘;

7

1c0 v ) + 214

Fig. 185
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Unde se remarca 6 dlscontmultate trasata in punctat
sub 2000 m. in cazul udul motor care fiind supra com-
primat,-n’ar merge in plm decat dela 2000 m. in sus.

Observatisgsi = -~ 0 b iri

1. Daca - vitezele 'deduse nu au fost eiectuate in
regimul -nominal - N7 ' al motorulm cl 1ntr un réﬁrri 'oare ‘
care. V (ture pe minut) ‘aturici deducera v1tezelor pentru
regimul nommal se face dupa formula SEA
‘ Nﬂ U

Zr, PUT cazul motoarelor supracomprlmate atunc1 se
calculeaza performantele pana la o altitudine data pentru
un regim redus, de undé se. ealculedizi - pentru reglmul
nominal. 3

3. Detaliui operatlumlél deducelel performant clor
pe cale experimentald este’ ldg $i foarte laborios, in
consecinta trebue complectat cu ' diterite” instructiuni de

verificari, tarari,: etc. car1 insa- depasesc cadrul cursulm
de Iat?i T T e "

322) Vﬂ = V

E ol (lq.i.v... sar e

L
Determmarea dlstantelor de rulare (alunecare) la
decolare si aterisare (amensare)

i

Pe ‘cale experimeéritald’se mésoara aceste dlstante
reperand punctele de unde mcepe rularea pé‘ma deco-
leaza sau’ invers, de’ unde ia contactul cu terenul pana
se opreste. Proba se tace zitunc1 cand nu este vaat, ia

o o SV
e

1) Stim ¢4 si iy d‘oua Sltllatll dlfﬁnte cele doua cuplun mot01 sunt
egale, ori cum® .. SR : 3

P D3 PD%'

Cr '_7 ._ﬁ'siCszxg,.—— _
Rz o 0 Rz Ta
urmeaza ci tlebue s avem 3
Xl Ke
I ki e
IDGYF Yo =25ty et puterlle .sunt aceleasn, dec1 vom avea. Si ="y
si atunci : Btk = L. . -
L i, LA el i
1 “N..D

de unde formula 322).
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sborurile sunt normale, adica un decolaj drept si un
aterisaj fara alunecare pe anpa

In cazul unui vant, decolarea si aterisarea se face
in directia vantului, insa la distanta obtinuta se adauga
cantitatea w.#, unde w este viteza vantului in: metri
pe secunda si / este timpul cronometrat in secunde,
dela inceputul rularei pana la decolare, sau dela luarea
contactulm pani la oprire.

In acelas mod se procedeaza pentru hidravioane,

unde se preferd o atmosfera calma deoarece corectia van-
tului se complica cu acela al valurilor.

4. RECO R DURI
Clas:f:carea recordunlor.

Prin  recorduri se in.geleg anumite performante
maxime sau minime, dupa caz.

Sunt avioane construite expre pentru a bate un
record oarecare, sunt insa st avioane obisnuite, carora
prinir’o prealabila modificare, fie in amenajamente, fie
in grupul moto-propulsor, fie in reglaj, sa bata anumite
recorduri.

Recordurile hotarate pana astazi (unele inca ne
stabilite) se impart astfel: :
— Viteza pe baza (3 km).
| — Altitudine

: — Distanta in circuit
1. Recovduri fira tnchis
sarvcing impusd — Distanta in linie
| dreapta .
— Durata
— Sarcina maxima
— Viteza (pe distanta dela
2. Recorduri cu 100 — 5000 km).
sarcing impusé | — Altitudine :

(dela 500— 5000 kg.) | —Distanta in circuit inchis

L — Durata




[3]

5 .

Matematiceste, recordurile:pot fi studxate din for-
mulele cari dau diferitele performante, punandu le con-
ditiunea ‘de ‘maxim sau mlmm dupa condltmmle ret:orf
dulm VT Y

,,,,,, B

FCateva condltlum de record pentru celula S T

Pla/onu[ cat mai- mare

Ecuatiunile sborului:erizontal ineida: i .

I I | BTy 2 I RS
P LT ST R
~Deci maximum plafonylii va fi pentin .~ . . - e v ag 1S el
o e d ki Rl A AR AT ) S

TRaE = taxim
o .
szeza orzéom‘a/a in palier maximd, pentru o

' dititudine data. o
"Dm 323) si clm formula '

"_ VA RER S
324) : Pa=—cR

o

vedem ca pentru o altitudine dat4 2, adica un lw}dat,trebue sdavem:

‘Rz

= juaximn
Ra %

Vitezd maxima pentru o vitezd minima dati sau invers.

Tot din ecuatiunile : sborului orizontal.se deduc usor . conditiunile :

*ﬁf = jnaxini pentru Rr2—|— R Y= dat
w il BF % L 08 % Y.
s Rz E
si  Ra? - Rz* = maxim pentru ER— dat. ~

Consideratiuni asupra adaptirei elicilor

Realizarea: anumitor’ performante—record -poate fi
indeplinita -asa cum am: vazut mai sus, prin un- studiu
in ‘prealabil -al celulei.“O:‘adaptare 1nsa.a- elicel icon-: -
iribue in aceiasi masura si poate chiar mai mult inca
in realizarea performantelor record. De altfel conditi-

17
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unile de utilizare ale oricarui avion, ar trebui deduse
dintr’o adaptare optimd a elicei.

Metodele de adaptare sunt si multe si variate, in cele
ce urmeazd vor da insa o smgura metodé Sprqmlta pe
lconstructia curbelor Y, si Y, pe cari le-am vazut deja
la determinarea pcrtormanteior

In adevar construind curbele Y, dupa iormula 267)
si pentru =+«. V. D;unde NV este constant, insd pentru
diferite diametre de ehcl (adica valori ale lui D dintr’e

familie oarecari, apoi curbele Y, dupa formulele 268)
pentru diferite altltudlm (diferite valori ale lui 3), atunct
obtinem graficul din hg. 187.

Examinand grafi
cul, observamca adap-
tare se poate face din
urmatoarele punctede
vedere :

1) Petru wvifeza
maximd. de sbor ori-
zontal la altitudinea
8,, spre exemplu, cand
ne este datd puterea
motorului, se deduce din intersectia curbei 5, cu una
din curbele D, pentru care viteza este maximad, adica
in punctul B; cu Dy si dect diametrul elicei va fi D,.
Atunci stim ca: .

(= N.D,
unde N este turajul nominal al motoruluii ori cunos-,
cand pe y vom caduta valoarea 1ui',;,,,, (randamentului
optim) pe graficul din fig. 99, caruia it va fi tangenti o

curba de randament , de modul 7, spre exemplu st
atunci:

Iay

s = -
3 ‘[)3

de unde vom obtine valoarea pasului H.



= b =

~ 2) Pentru o buni urcare, adica sa dea o viteza

ascensionala maxima, atunci conform formulei 274) trebué
sa. cautam ca sa avem simultan :

— o viteza maximi la sol si

— un AY , maxim (A Y=0)
intre curba. Y. corespunzatoarea lui 6=1rsi Y, constrmta
pentru dlterlte diamentre de elici. :

S’ar putea intampla sa avem o Vltezéi maxima
V, corespunzatoare. lui Ag, deci curbei D,, insa si
avem: i 1 :

(AY)) a=ab=(ac—boc)
caci portiunea 6 ¢, ese din intervalul celor doua curbe
si atunci ia o curbe y,, intermediard intre D, si D,
astfel in cat (AY ), sa fie maxim, in care caz — bine.
inteles -- viteza. /7, se’va mai micsora, devenind Vi,
si vom adapta-o numai daca:

Vgab:\(Ayrp)nb>V3a . ("-\Y-ﬁ)n

Vom tatona deci pana ce vom determina. o curba

D, ca si ne dea:

325) V3.(Ay ) = maxim
si atunci cunoscand diametrul, vom dete:mina pasul
ca in primul caz. \ -

3. Pentri un plafon maxim, adica indiferent de
modul cum urea, insd si urce cat maisus. In acest caz
vom cauta ,minimum minimorum al expresiunei:

L MM, |
=
care ne va da curba al cirui diametru al elicei da po-
sibilitatea avionului sa ‘se urce cat mai sus.

Aceasta tatonare este insi mai complicata deoarece
se face intre curbele (3;) si (D;); dar se poate sim-
plifica mult cautand sa adaptam elicea de diametru
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Dy a carei curba este tangenta curbel de densitate 5,
corespunzatoare celui mai mare plafon sau minimului

-

lugi 55 el : - = ekl
Observa,timze. Graiicul .mai permitc adaptaréa, la
o altitudine dati, a unei elici economice (care sa con-
sume minimum de energie), cand viteza. nu are rol mare
sl atunci se ia pe curba 3, la altitudinea voita, unghiul
de atac economic si deci curba D respectiva.

5. TRAECTORIA UNUI AVION CARE AR AVEA
COMENZILE BLOCATE

Generalitiati

Am vazut ca enuntul problemei performantelor era urmatorul :

wCunoscand fortele aplicate wnui avion in sbor si condifianile de echi-
libru, sd _se determine traectoria St miscarea lui pe traectorze

Orl in decursul studiului performantelor nu am rezolvat decat partea
a doua a acestei problemi, adica wmiscarea avionului pe iraectorie’; ‘de

aceia,*in cele ce urmeazi voi da un’scurt rezumat al determinarei traec-
toriei.

Integrarea ecuatiei odografului
Daci din ecuatiunile generale de echilibru ale unui avion éara ev a-
lutaza, elimindm pe dl atunci obtinem

. dV  T.cose—Ra.V*.3—P.sinw
326) V.do™ —T.sine-Rz.V.26 —P. cosw

are se mai numeste si eciatia odografului si daci in acestd ecuatie consi-

derdam: : o
T=A|1B.V? )

atunci devine integrabila in urmitoarele cazuri 2)

1) P = o (ipotezdi pur teoreticd), in care caz traectorid este o eir-
con ferinta.

: 2) T=o0si R;. = o (sbor planat firi 1ezxsten(a la malntare), in care
<aX traectoria este o curbi ondulala, cu amphtudme constanta (cazul ase-
ménator sborului f&r% motor).

3) Rz = o, traectoria este asa numitd curbd balisticd.

1) De obiceiu se ia: i
T=Tm—a.V?
2) Asemenea ecuatiuni diferentiale: sunt reprezentate in general prin:’

iy

v

o

unde X si Y, sunt functiuni de « st



Incercérlle statlce

s

Generahtatl

Prin incercari statice se mteleg o serie de probe
ia care sunt supuse diferitele parti ale unui avion sau
hidravion, sau chiar in intregime, in scopul de a-i ve-
rifica rezistenta, dand siguranta sburatorului care va
sbura cu el : ALEAL S 5 &, s

Am vazut, cu ocazia studiului -evolutiunilor, cum
in anumite imprejurari se nasc..asupra avionului, care
evoluiaza, unele eforturi uneori considerabile; atunci

s'au calculat si masurat valoarea acestor efortun _atat

cat mijloacele actuale de investigatiumi au pernns s
s’au construit avioanele in consecinta. Dar complexxtatea
scheletulul unui avion si valoarea micid a coeficientului
de sigurata impus, pentru a nu-l-ingreuia prea mult,
nu poate permite aplicarea unei simple metode de calcul
bazata pe evaluarea ‘efortului pana la limita de elasti-
citate si atunci calculul nu va mai fi posibil, decat.apli-
candu-se o seric de ipoteze mai mult sau mai putin
adevarate. Ori toate aceste ipoteze, precum si-valoarea
‘mica ‘a coeficientului de siguranta, micsoreaza valoarea
certitudinei ci avionul va rezista. Tocmai in scopul de
a4 nu micsora certitudinea rezistentei, si chiar 'a omari,
se fac asa numitele incercari statistice, unde . eforturile
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dinamice“, cari se nasc asupra avionului in timpul evo-

lutiunilor, sunt echivalate unor yeforturi statlce“, aplicate
avxonulux

Natural este sa ne intrebam daca ,elementul dina-
mic“ poafe fi substituit ca un ,element static‘? Se in-
telege ca, in mod riguros judecand, nu se poate face
aceasta substitutie. Modul cum se manifesta s1 cum este
repartizat elementul dinamic, este mai mult banuit, apo:
elementul static nu tine socoteala de diferitelele vibra-

tiuni ce se nasc in scheletul avionului, agravate uneori
de fenomenul rezonantei. !

Cu toate acestea, pana astaz, Jincercarile statice
sunt singurele capabile sa verifice robustetea constructiei.
De cand incercarile statice sunt practicate, numarul

accidentelor a fost considerabil micsorat, lar construc-
tiunile perfectionate. .

. DETERMINAREA EFORTURILOR
Clasificarea eforturilor

Parte din eforturi au fost determinate cu ocazia
studiului - evolutiunilor avionului si hidravionului, atat
pe cale teoretica cat si pe cale experimentald; parte din
ele au fost determinate — poate cuoarecare aproximatie —

numai pe o singura cale; iar restul au ramas inca nede-
terminate. : :

Oricate incercari de a determina aceste eforturi
s’au facut si oricat se vor mai face incd, am credinta
cd in mod riguros nu se poate ined stabili aceste efor-

turi, deoarece viitorul pastreaza inca secretul multor
solutlum

Clasificarea evolutiunilor in scopul de a determina
eforturile suferite de avion, am ficut-o dupa cum efor-.
turile suferite de avion sunt. Simefrice sau disimetrice

mentionand, bine inteles, numai evolutiunile capabile de -
un efort mai mare si anume :
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1. Evolutiuni dand eforturi simetrice

; l —. centru de presiune
— normal

a) Sbhor orizontal l z?tt egar}nl:f:g?
— pe spate
gl { — idem

‘alunecare pe coada
~aterisaj brutal (in cadere)

I resursa j — pormala
| — pe spate

I | . — normal
- i A 100Dmg { — Invers -

2. Evolutlum dand efortun dlsnmetnce

b) ' Sbor vertical

[
)
|
i
[ picaj
[
|
c) Shor mixt 1

: [ — sbor lateral
a) Sbor orizontal | — sbor in ,z1g-zag"
[ — viraj la verticala

— alunecare pe aripa
— vrie

b) Sbhor vertical {

[ — rasturnare

g .t I __ dubla rasturnare
c) Sbor mixt {i_ A ersare

— imermann
3. Evolutiuni pe teren

a) Incercarea moloarelor la pzmctul fix.

b) Manevre pe teren.

Voiu incerca acum sa determin diversele eforturl
pentru fiecare caz in parte, admitand cazurile cele
mai defavorabile.

EVOLUTIUNI DAND EFORTURI SIMETRICE

I. Sbor orizontal normal, cu centrul de presiune
cat mai inainte

Cazul cel mai defavorabil este acela cand viteza
avionului este maxima si care rezulta dintr’un picaj
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vertxcal la, Vlteza hmlta cazand astfel tocmai peste
eazul ,,resursel“, studlat deja cu ocazia evolutiunilor.

In acest caz de sbor “éelula sufera o energica tle-
Xiune, datorlta unui efort :,

i . ' :f'-{:,: V C” )
Jadigis ] 327’~ S (c)

unde C, corespunde i (,z maxim, P fiind  greutatea
avionului. B Bt L :

Pe cale experlmentala s’a dedus ca valoarea acestui
efort. variaza, dela,, 5.2 pani la_ 8. P. .

Valoarea acestui efort a fost data de diferiti autori
sub diferite forme celace probeaza incad o perioada de
tatonare, adlca o neaguranté a’ ipotezelor admise.

Repartltla efortulul asupra celulei este analoga
curbei & din graficul de repartitie dela pagina 57 (fig. 54),
unde se observa ca “oboseala maxmla o suporta partea

2. Sbor orizontal normal, cu vitezi maximi

Avionul sburand in’.conditiunile cazului de mai sus
(cazul 1) si micsorand unghiul de atac, astfel in cat
_ rezistenta la inaintare sa devie minima pentru o por-

.

1) Tinand seama de ecuagxumle de echilibru in sbor orlzontal xaloa-
rea acestui-efort se mai poate scrie :

-V min.

327 bis) ‘G, =P “fiW 75 36

33

2) Contox m formulel 33) avem:

Cm

E x Cin
~ - c0sf sau mai exact—— =
Csz l

Cx.sin:.4+-Cz.cosi

L
l



BN GOR S
tanta egala greutatei aviomﬂix’i‘si‘ deci permitd avio-
~ nului o viteza cat mai’' mare, atunci daca Cz va fi
coeficientul unitar de’ portanta necesar sustentatlel av;o-»
nulul dedus din relatia: >

P_ e

H e e

U S V max .
g

31 Cx coeticientul unitar de remstenté la mamtare vouni
avea un etoxt : : :

Cz

SRR (Cx) |

Repartltla efOrtului “fiind, dé asta data, dupa

curbele @ sau & din graticul dela pagina 57 (fig. 54),

unde observam' ca partea anterioard a celulei sufera

un eimt mvers (de sus in jos), fata de partea poste-

rioara si prin urmare anpxle vor sufeu st O Ilexnune si

0 torsnme
' In comparatle cu pnmu] etort, se observa ca apro-

- xXimativ avem:

il i
W, TS

329) Gi—= G

dect:

3. Sbor pe spate, cu centrul de p‘resiune cat mai inainte

Cunoscand polara pe spate a celulei, prin analogie

" cu caznl 1) vom avea un efort:

e
330) C> = P (C’ )”1

unde Cz si C'x carespund polarer pe spate.
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Curhvf:insa pentru un Cx = Cx - vom avea cu sigu-
rantd C'z < Cz, urmeazi. ea: -
: Ch-aCaub)
“Asa dar flexiunea inversa a celulei va fi mai ate-
nuata. ‘

4. Sborul pe spate, cu vitezi maximi

Analog cazulur 2) gasim ca:
C
331) €,=P. {C'.r }0
unde larasi avem:
Jict=e. s
5. Sbor vertical, picaj

Analog cazului 2) valoarea efortului este
. [ Ca
unde in paranteza C., corespunde pe polara lui C,,
care este minim. -y
Acest efort este insa repartizat !, pe partea
anterioard si '/, pe partea posterioara a celulei, pro-
ducand astfel o forsume a aripei, datorita cuplul

I |
{“z‘ G0 5 G

~

6. Sbor vertical, alunecare pe coadi

Cunoscand polara inversia a celulei, atunci o for-
mula analoga formulei 332) se poate- stabili astfel:

CH
333) C;=P. {5%:}

1) Verificand pentru cateva avioane actuale, am gisit ca C, variaza

. LIS I . 2
aproximativ intre — G si 3 G- “

. I =
2) Idem C, variazi intre — - C, si e G,



i g7 =

unde C"z, si C'x, corespunde pe polara inver’s'a; unet
rezistente la inaintare minima.
Celula va fi supusa unei- torsiunt datomﬁ cuplulm :

[ |
SRS C“)" .
In acest caz de sbor o torsiune analoga ce-
lulei va suferi si profundorul daca am admite ca planul

mobil este blocat de pilot si atunci torsiunea va fi in jural
axului sarnierelor planului mobil (g. 188), sub actiunea
' L4 =

unut cuplu {é— Gy, é~ (3 } unde a-

proximativ avem: *

, S
345) Ci=GCs.—5

s fiind suprafata totald a profundorului.

7'. Sbor Vertica‘l,‘aterisaj, brutal in
cadere

" Din tformula 172) deducem ca Vl-
Fig. 188. teza de cadere verticala a unui avion

este:
S35 RS = / \/—*—*

C2
a—Izz;, sl =2

- Cr+ Gyt
Orl daca inaltimea de cadere: este J atuncl e[ortul
total va h: il

unde:

o

v‘ ém\/i pe \/b .
336) E==——=7557 Va.5




af et 3w R 268— |
> Iﬂaltlmea de cadere se admlte de oblcelu in jurul
i
Pe cale experimentala s’a gasit ci valoarea efor
tulul variazi intre 4 P pana la 6. P. '
' La’acest'efort treébue sa reziste trenul de aterisaj.
“Celula "va'"sufeti "unefort “invers® din cauza SO-

Kﬁ”culul m atensa]ul bruta‘l’, iar Valodrea acelui ‘etort

3w A

® L I - ‘
1558) ISU =i zg /z \/_“Szh' 2

unde Pz este greutatea celulei i
Cum in’ mediu Py este cam a opta - parte din
“greutatea: totala, urmeaza ca:

s 13

- B

, l3;3;39)'; ""C7 sl

_ ln cazul cand contactul cu terenul se ia mai intai
cu bechla sau sxmultau sl bechla si trenul, atunCl efor-
tul este divizat astfel:

oy = Ve il
— pe€ roate: Et 3 AT E

bechi E&—'—'——l-'»m I
— pe bechie Eb = REEL

unde /, este depaltarea verticalei rotilor (axul lor) de
centrul de greutate avionul fiind inclinat peatru ateri-
saj si pe bechie, iar /, departarea verticalei bechiei de
centrul de greutate.

Ori efortul“E6 va da nastere unui moment de

flexiune inversa in tuzelaj, calculandu-se si construin-
du-se in consecinta.
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8. Sbor mixt, resursa normali

Pentru celuls, acest caz este analog cazului ). .
- Pentru. tuzelaj este insa : :

s

03 5 NG SN B o (SR
340) F=P'c*x“—s— — B
unde ¥ este supratata profundorului si ¢. coeficientuls
lui de portanta.

Se admite ‘insa ca:

si deci vom avea:

Acest efort este aphcat in centrul de presiune al

profundorului. : :
Pe cale experimentala s’a .gasit ca valoarea .efor-

tulut /& variaza intre:

g Pug s B |

:;‘9a-be0r;mixt r:;res,ursa inversa . . ..

Pentru celula, acest caz ‘este analog cazulii’ 3)
Pentru tuzelaj, ]udecata este analoaga cazulm 8);"

1) Mentlonez interesanta observatie a d-lui Cpt. Grimaunit (R:,vuc’
General de I’Aéronautique, No 7) caire introduce in executarea resursei,
influenta inertiei longltudmala a avxonulux, aJungand lao formula de forma

C
Ex =P.4 .V
unde C este valoarea cuplulu1 de redresare si, 1 momentul de inertie
iongitudinal.
2) Acest efort: d4 nagtere unui: moment.de ‘flexiune,; pe care fuzelaju: |

trebue sa-l suporte.

TG PR WSS R LY L T
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lar valoarea efortului ce seobtine asupra lui este putin
inferioard, deoarece portanta negativa a profundorului
diferd, variind cu bracajui - stabilizatorului. Se admite -
totusi ca efortul “este acelas, insa de sens invers ca-
zului 8). e

10. Sbor mixt, looping normal

Eforturile principale suferite de celula si fuzelaj
sunt numai doua, primul in momentul cand se cabreazi,
avionul, spre a incepe bucla si al doile cand se redre-
seazd, spre a termina bucla. ‘ :

Dar ambele eforturi sunt interioare celor dela
cazurile 1) si 8). '

11. Sbor mixt, looping - invers
Judecata se face la fel ca cazul 11) eforturile sunt
nsa inferioare celor dela cazurile 3) si o).
"EVOLUTIUNI DAND EFORTURI DISIMETRICE

1. Sbor orizontal, laterai

Sborul lateral se executa inclinand comenzile invers
ca la un viraj, in consecintd celula va suferi un efort
repartizat disimetric si fuzelajul o tlexiune laterals.

Eforturile ce se vor naste deoparte si de alta a celulei
vor fi:

[ P (C.+@Chy
(Gl o e
| €=, (kmc i )

presupunand cazul cel mai defavorabil al sborului lateral
~ cevrezultd dintr’o resursa laterala.

(AC.)s si (AC,)s reprezinta variafia coeficientului
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4
unitar de portanta, deoparte side alta (in dreapta si
in stanga) din cauza inclinarei aripioarelor. )

l . Efortul ce sé va naste asupra fuzelajului este late-
ral si are valoarea : g il '

' ‘ 343) b, = z—g A i Y\

] U . a | o> 5 A 3 . 3 -
unde ¢, este coeficientul unitar de portanta laterala
al directiei (inclusiv deriva). Sau inlocuind valoarea
vitezei cu aceia ce rezulti din cauza unei resurse,
_obtinem : ' :

: Cy g

Bt 2

344) 3 me . S
Admitand si aici ca:

- S Pt (Cz)

[ 7 . C.’\:‘m _‘ 2 Cx P 1]
atunci mai putem scrie ca:

’ . I Z'
345). F.=—7C . ¢

Acest efort va fi aplicat in centrul ‘de presiune
de pe axul longitudinal al fuselajului, ceiace nu se in-
tampla, in realitate fiind mai sus, produce o puternica
torsiune a fuzelajului, de care trebue sa se tie seama.

Bt e ——ee e

2- Sbor orizontal, in’ 5, Z1g-1ag"*

Un asemenea sbor produce o variatie de eforturi
disimetrice, cand intr'o -parte cand in alta, valoarea
eforturilor find aceia ce se obtine pentru cazul unui
sbor lateral, bine inteles maxime la primul ,zig-zag® st
descrescand pe mdsura ce numarui ;zig-zag“-urilor
‘ crestes | :

1) Riguros; pe langd variatia lui Cs va suferi — prin inclinarea ari-

pioarelor — si Ca o variatie in plus si in minos, totusi pentru ca este

! prea micd si pentru a nu complica studiul, neglijdm acea ‘variatie.

)
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Din prima analiza a evolatiunei, s’ar parea ci va
loarea eforturilor fiind mica, nu prezinta prea mare
pericol. Totu51 daca eforturile fu sunt mari, ele sunt
n schimb Varlablle sl alternate ‘asa in Cét prin felul

cum lucreaza devin foarté " penculoase Astfel daca
ne-am servi de formulele lui Wokler, atuncx efortul’
suferit de dreapta celu1e1 — spre exemplu SRVt :

346) (o= (Caa. [1 4 =B

unde A4 Este -etortul - minim st B maxxm or1 verificand

cateva'ctazuri am - gasit ca in: medlu se poate: spune ca -
b=3A, deci:

347) (Cha= % & N,

Efortul din cealalta parte fiind identic, !
Deasemenea asupra fuzel_aju]ui vom avea :

w0 FE ] ]

unde A este cel mai mare etort de sens (ontrar Syl
cel mai efort in valoare absoluta Axc1 se poate admite
ci B 2A dec1 :

N el 349) _,,=I,Fl_;,_.

Deasemenea 'si" aici se calculeaza fuzelajului astfel -
In cat'sa reziste la forsiunca- allernatd, produsa de efor-
turile /7, asupra dlrectlel _

‘3. Sbor. ornzontal viraj- Ia verticala

Auonul crasmdu se in sbof orizontal cu o viteza
maxima,’ pentru aj e:\ecuta un viraj la vertlcala va trebui
sa incline brusc’ ‘avionulasezandul’ cg’ ‘amvergura ver-
ticald (Printr’o”rotatie laterala), apoi o brusca manevra
2 profundorului termina virajul. Descompunand deci

aceste mlscan deoseblte si anahzand eforturile, vedem
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ca primul efort este suferit de celula disimetric din
cauza aripioarelor Valoarea - eforturilor, luate izolat, sunt
identice — in cazul cel mai defavorabii — celor din 342).
Apox avionul asezat cu anvergura vertxcala virajul
Jui in aceasta pozitie este analog unei redresarl exe-
cutata insa in planul orizontal, deci izolat, efortul va fi-
— in cazul cel mai detavorabll — egal cu acela al, re-
sursei Totusi chiar daca avionular avea in momentul initial
o viteza maxima, prin inclinarea lui vitezase franeaza,
asa in.cat in momentul. cand incepe virajul, viteza este
micsorata si deci valoarea efortului redusa )
Pericolul acestel evolutlum consta ‘in suprapunert.a
eforturilor, dm cauza manevrelor ce se executd aproape
sxmultan (o succesmne ioarte stransa) Astfel vomnd
spre exemplu - s4 executam un viraj la Vertlcala
pe dreapta vom mclma avionul in spre dreapta cu. o
viteza, de rotatle Q si daca d ar fi “distanta centrului
de presiune al semi-celulei drepte, si s al semi-celulei
stangi, atunci efortul suferit de cele doua parti va fi:

Oy e el S S S W 5

1 2 2g | |
350/ M AN ! e A

i (C>);=?§CZS[V2—(§25)2]

Sau inlocuind viteza [ ca la cazul ,resursei” gasim:

- W& - 1 ' a o
}' (C:;)d—l(._é“ - ?.z—g.CZ.S.(Slzi)g
9z ) .
350 i v g (3] ' Ha
’l (Cs) s =K'z — —. =7 CZ S (@ 52

‘unde K Vanaza fil Juxul lm i dm cauza franarei vitezel

pun ‘nclinarea ‘avionului.

18
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Asa dar efortul maxnm este (Cg) e, Care ar putea

(G

la un moment dat sa depaseasca Pe| 5 atunci cand

@ ia valori man (rotatie. brusca), celace rar se poata
intampla. b

Pe cale experimentala s’2 dedus ca - efortul pe o
semi- celula este z,5. P pana la ),; P, deci mfe‘rlor sau

G,
cel mult egal cu { —} dela resursa, Trebue insi sa

adaug ca av1oanele cari au - facut asemenea incercari,
au avut anvergurl mici, fenomenul poate saia’ proportu
periculoase cu anverguri mai mari si centre de presiuni
ale semi-celulelor prea departate de axul Iongltudmal
al av10nu‘lu1 ceiace 3e obtine cu arlpx carora li "s’au
practicat acea tietura necesara vizibilitatei pllotu‘Iu1
(fig. 189). In aceasta ordine de idei, se pare ca cea mai
buna forma de aripi este acea eliptica sau bi-trapezoidala.

1

i

Fig. 189
Efortul suférit de fuzelaj este inferior celui obtinut
In resursd.

4. Sbor vertical, alunecare pe aripa

Efortutile ce se mnasc asupra planorului pe timpul
acestel evolutii au fost deja studiate cu ocazia evolu-
tiunei ,alunecarea pe aripa“ si ,redresarea din alu-
necare”.
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Asupra celulei eforturile devin' periculoase numai
. momentul redresarei, dupa un picaj . pe aripa; jar
asupra ‘fuzelajului se naste un puternic efort din cauza
rezistentei opusa de ampenaje-‘si in general de directie.
Etectul efortului se manifesta prin o ﬂexmne Taterala si

o torsiune a' fuzelajului, periculoasi ' intriun picaj. pe
Aripa. Ratxonand ca in cazul sborulm lateral, ga51m ca:
~ N P R
352) F4"‘"F1_;Cr-§
. 5. Sborul vertical, vria
Etorturile ‘ce se nasc asupra planorului si in spe-

cial asupra celulei, pe timpul vrie, au doua ~cauze dis-
tincte: picajul si rotafm laterala. g & :

Priina cauzd da nastere unui efort care este re-
partizat in doua ' parti ‘egale si de’ sens contrar pe
_aripi, o 0 parte cdtre marginea de atac si alta catre
marginea de fuga (in sensul profuznunel), lar cauza a

doua di nastere unui efort negativ pe o semi arlpa 51
pozmv pe alta

Astfel,’ presupunand ci se executa o vrie pe dreapta
atunCI pe semi- celula dm dreapta se vor na§te eforturlle

{(Ca)d -lc-—L —g.=cz.s.._(sz.sd):2_
333“5 s I | ;

unde (Ca), este efortul ce se na$te pP partea anten-
! oara (citre marginea de
oo - ata) casemiceluleidrep-

Lo te si (C,) 4 pe partea
,’ \\\\\\\\\\\ postei‘-(iofila f(gatrf -mar-
d i | : : gin'ea de fuga), 1ar @ este

. dat deformula 223) (vezi
' pag. 171).

Fig. 199
Se vede‘ dar ca partea peosterioara a unei anpl
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(fig. 190) si catre extremltatea aripei (in mediu partea
hasurata dublu din ﬁgura) sufera’ maximuut - de efort,
efort. mult superior resursei, atunci cand viteza de pi-
caj in vrie atmge viteza limita. Astfel servindu-ma de
formulele 222) si223), am gasit ca efortul maxim este:

ol

354) (Cﬁ)d = /5 tg2 (q)_l) ]

[T

4
. : o 3 . L

Ori pentru valori variind in jurul lui———=pentru

T

’_L_—] as'm
tg@— )=

. i, o Pikil)
355) (Cp)'df =_“_ G

Se vede dar ca in cazul unei vrii, efortul quferlt :
de partea posterioara a aripei in sensul care se face
yria, este suceptibil de a deveni superior resursei.

Fuzelajul sufera din cauza torsiunei, la care il an-
treneaza celula si la care ampenajele se opun. Calculul
torsiunei este delicat, deoarece nu se cunosc -precis felul
cum decurge fenomenul rotatiel. Pe cale experimentaly
g'a dedus insa ca, atata vreme cat viteza in. picaj pe
timpul vriei se mentine sub 60 din viteza limita,
fuselajul resista - torsiunei, daca este calculat sa reziste
la celelalte eforturi studlate mai sus.

6. Sbor mlxt rastumarea sx dubla rasturnare

‘Eforturile ce se nasc qsupra celuléi -sunt aceleacx,
ca primele eforturi, ce se nasc. pe timpul inchnare1 avi-
onului’ pentru a executa un.viraj la verticala. Tn:gene-
ral ele sunt inferioare, dar actioneaza mai mult” timp.
Cata vreme evolutiunile nu sunt brutale, nu este nici
un pericol daca celula este socotita sd r€-21ste la cele-
lalte evolutiuni. ;
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7. Sbor mixt, ranversare, imermann, etc...

Pe timpul unor astfel de evolutiuni, cari nu sunt
alceva decat elemente de viraj, rasturnare, looping,
etc..., eforturile ce se vor naste nu sunt decat elemente
din eforturile ce se nasc pe timpul evolutiuuilor simple,
. combinate fie prin suprapunere fie prin succesiunc.
| Avand in vedere complexitatea miscarilor si im-
posibilitatea precizarei suprapunerei sau succesiunei
eforturilor, nu .se poate calcula valoarea riguroasi a
lor. Cata vreme evolutiunea nu este prea brusca
s in viteza maxima, pe cale experimentala s’a dedus
ca planorul rezisti, din moment ce este calculat sa
reziste celorlalte eforturi date mai sus.

EVOLUTIUNI PE TEREN
1. Incercarea motoarelor la punct fix

Efortul maxim in acest caz se dezvolta asupra
drenului de aterisaj si este egal, in cazul cel mai de-
favorabil cu:

356) E \I P2 _|- T max.,

unde £ estc diagonala dreptunghiului ale carui laturi
sunt greutatea P a avionului si tractiunea 7 a moto-
propulsorului.
Un alt efort se manifesta in suportul motor, avand

tendinta de smulgere. ;

 In cazul multimotoarelor dispuse dealungul anver-
gurei, incercarea motoarelor dintr’o parte, complica fe-
snomenul cu un cuplu lateral, caruia 1 se opune bechia,
prin intermediul fuselajului- si care trebue sa reziste
dateral la un efort:
T

2

Q‘

357) e

(v



unde d este departarea semi-tractiunei de axul longi-
tudinal si & departarea bechiei de centrul de greutate
al av10nu1u1

2. Manevre pe teren

Manevra pe teren a av1oanelor poatc h facuta
- —cu mainele,

—cu tractoare, »

3 —cu motopropulsorul propriu.

In cazul manevrei cu mainele sau ‘cu tractoarele,
trebue sa se prevadd in corpul planarului anumite ma-
nere sau puncte de cuplat, de sprijinit, etc.... capabile
sa reziste efortului de manevra ce ii revine, evitandu-se
asttel deteriorarea avionului printr'o manevra ignoranta.

In cazul manevrei cu moto- -propulsor, un avion ca-
pabil sa reziste la eforturile aeriene va rezista suficient.
In cazul schimbarilor de directie, bechia trebue sa

aiba o rezistenta laterala, capablla sa invinga rezisten-
ta laterald a directiei.

DESPRE VIBRATIUNI

Am dedus mai sus valoarea eforturilor, se cunoaste
oarecum repartitia lor asupra planarului si felul cum
actioneaza, totusi atat teoria cat si experienta au ra-
mas inca neputincioase in ceiace privesc vibratiunile
diverselor elemente ce compun. un planar.

Pentru a ne da seama de vibratiunile cari se nasc
prin_interventia tactorilor aerodmamlm sa observam
un stecrulet cu tija verticala, fixata la un automobil -
sav tren in miscare, vom remarca o tremuraturi (o-
talfaire) caracteristica a panzei, care va fi cu atat mai
repede si mai mare, cu cat viteza va fi mai mare si
profuzxuned panzei mai lunga.
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Sa presupunem ca panza steguletulul ar fi- rlglda
(o tabla rigida), atunci ar dispare tremuraturile supra-
fetei, dar ar oscila energic tabla, cu atat mai energic,
cu cat viteza va fi mai mare. si profunzmnea tablel
lunga. :

Toate dCEStC osc1lat1un1 sau tremuraturi sunt pro-
duse de ,scurgerea turbillionara“ a suvitelor de aer si
se numesc vibratinni. +

Acelas fenomen se va petrece si cu un avion care
“sboara. Toate elementele lui .vor vibra energic, cand
viteza este mare si alungirea mica (profunziune mare)
Cu cat spectrul aerodinamic al avionului va fi mai ne-
regulat si turbiloanele mai mari, cu atat - vidratiunile
vor avea amplitudini mai mari. Ori aceste vibratiuni,

cu cat sunt mai mari si perioada este mai scurta, cu
atat pericolul desmembrarel planorulul este mai mare.

Studiul vibratiunilor unui zvion poate fi subordonat
studiului spectrului aerodinamic al acelui avion, ce se
face pe o machetd Ja tunelul aerodinamic si daca spec-
trul prezinta turbiloane mari, se intareste planorul in
consecinta.

Nu se poate spune cat trebue intarit, deoarece
nici teoria nici experienta nu au inca elemente sufici-
ente, spre a inchega o lege sau o formula. )

In aceasta privinta confectionarea machelelor in
lemn masiv sau in material, ce difera de acela din care
este confectionat un avion, nu pare a- conduce la re-
zultate prea exacte. Macheta avionului sa fie un ade-
varat avion redus la scara, atat™in exterior cat si in

nterior.
Pericolul v1brat1umlor este considerabil marit atuncn

cand intre perioada de trepidatie a motorului s1 peri-

1) Numai studiul spectrelor mai multor machete ale diferitelor avi-
oane existente, ar putea conduce-la o legatura intre forma lui si vibratiu-

nile constatate in sbor pe avion.
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oada de vibratie se stabileste asa numita ,rezonantd®,
in care caz amplitudinile de oscilatie se suprapun. |

~ Se inlatura tenomenul rezonantei prin interpunerea
unor legaturi elastice intre motor si suport si stabilirea
unui regim al motorului asttel incat perioadele de tre-
pidatii sa nu concorde cu-acelea de vibratii, ceiace se
face pe cale experimentald, incercandu-se motoarele la
diferite regimuri.

2. FACTORI DE INCERCARE STATICA
Definitiune

Prin factor de incercare statica se intelege raportul
dintre efortul real, ce se naste asupra unei parti sau
organ din planor si greutatea totala a avionului sau
- hidravionului in ordine de sbor, immultit cu un ,coefi-
cient de siguranta“, care variaza deocamdata intre 7,y
s1 2,5.

In consecinta, atunci cand partea sau organul des-
tinat incercarel statice va ti supus acestel probe, atunct
vom imulti valoarea factorului cu greutatea totala

a avionului si vom obtine valoarea sarcinei statice, cu
care vom incarca organul, spre a-1 constata rezistenta.

Valoarea stabilita

Valoarea tactorilor de incercare statica au tost sta-
bilita de diferitele aviatii streinc, dupd norme ce au
‘condus la diverse rezultate.

Regulamentul francez adoptat si in Romania da
urmatoarele valori:
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Cazul zborului orizontal cu centrul de . presiune cat
' mai inainte

i
l AVIOAN E Factorul de incercare statici
i P <1000 kg. f[ooo< P<5000, P_> 5000 kg.
O ;
: Speciale (curse,
i recorduri etc. )' 5 ] ® o
N - T
& | Normale - 8 8-6 6
O 2 : .
{ Acrobatice 3 iz 2—9 9
T Boib e cnt |
(greu purtétoare) 8 - 3—6 i 6
Scoala, Sanitare [ ' - 3
3 3 Observatie, Bom- 0 9—7 ! 7
+ £ | bardament de zi. / :
‘. 'j Recunoastere, 1‘3 13—10 10
i S ! Lupta, Vinitoare il
{ _Iokei 14 el ..

II) C(zgul sborului orizontal cu vitezd maxima
Daca notam cu 7 valorile factorilor dela cazul .

: . . oY,
atunci pentru cazul 1I se ia: Ty 8

1)) Caml unui picaj cu viteza limita

» Valoarea factorului de ifcercare
AR A;E staticd
. o ; Speciale _ J L5
S | Normals 2
© ‘
I Acrobatice "33
gl ‘——- e e —— -
o | Greu purtitoare e =
g {(Bombardament)
; 4} Multiplase ) ie
i Vandtoare g 4
i Jokei 4
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IVy Caszul unui aterisaj .in cddere verticala.
Factorii de incercare statica sunt: ,
- — sAweaneseivilebspeetale . Y VAL 8 o

— Avioane civile si militare . . . . . . . 6

V) Incercari dupa ruperea wnui hoban Se verifica
~cazurile T si 1 cu factori de incercare pe jumaitate.

V) Cazul eforturilor disimetrice. g

Se aplica pe o semi-celula (intr’o parte o sarcina’
cu un factor static egal cu (n=1) si pe cealalta . cu
(1n—1).

VII) Cazul sborului pe spate.

Valorile factorilor de incercare statica nu sunt dat
de regulament, recomandand numai- incercarea cu sar-
cini apropiatn. Cred ci cea mai nimerita valoare a
indiciului, in acest caz este {n .%g"'a—*}, unde  Cz,,...

max
este coeficientul de portantda maxima pe spate. Verifi-
cand mai multe cazuri, as putea afirma c4 factorul poate

[ ]

fi aproximativ 5

VIII Cazul manevrei pe leren sair incercirvei motoareloy
la punct fix.

In acest caz incercarile statice se fac la eforturile
maxime, deduse cum am vazut mai sus si inmultite cu
un coeficient de siguranta egal cu 7,5 sau cel mult 2.

3. REALIZAREA PRACTICA A INCERCARILOR
. STATICE

Pregidtirea incercirilor

4

1. Se stabilesc definitiv datele: greutatea, supra-
fata, distanta, etc. |

2. Se stabileste programul detaliat, insotit de dite-
ritele desene si schite.
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3. Se construesc suportili necesari incercarilor.
- 4. Se iau in general drept sarcini, saci cu nisip-
de: 5, 10 si 20 kg. Uneori, in cazul eforturilor concen--
trice, se poate lua bucati de tonta sau otelios ‘
Se dispun de obiceiu sacii si greutdtile asa fel in
cat manevra lor sa se faca repede si usor. L
5. Se fixeaza partile de incercat sau planorul pe-
suporti.
6. Se sprijina in diferite puncte principale cu vin-
ciurl. 4 ~ .
7. Se dispun dealungul axelor de deformatie indi-
catoare de deformatie. ‘ i ;

Executarea incercarilor

1. Se masoard pe indicatoare deformatia, inainte-
de a pune greutatile. : ‘

2. Se sprijina apot cu ajutorul vinciurilor, fara a el
forta. j : :

3. Se pune apoi o prima categorie de sarcini {con--
form programulut si dispure conform desenelcr de re-
partitie), fara sa fie asvarlite. '

4. Se slabesc simultan vinciurile pana ce defor--
matia inceteaza sl se noteaza deformatia aratata de
indicatoare. ‘ ' ST :

5. Se strang larasi vinciurile fara a le forta si se:
aplica a doua categorie -dé sarcin. Si se contihua cd
mai sus, pana la ruptura unui clement principal, notan-
du-se sarcina totala si deformatiunile. ' :

In decursul incercariler trebue sa se supravegheze
mereu deformatiunile, sa se - asigure ca ele prezinta
putina simetrie, spre a se evita o rasturnare laterala.
Cand deformatiunile sunt suficient de accentuate, se
poate prevedea, de cece mai multe ori, locul unde se:
~va produce ruptura.
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Trosniturile ce sa aud pe timpul incercarilor pot
11 si din cauza rupturilor sau plesniturilar elementelor
incercate, nsa pot fi si din cauza suportului. Daca o
nervurd, se rupe, incercarea poate continua, asezan-
«lu-se sarcinile cu mai multd bagare de seama.

" Ruptura unei piese, un hoban spre exemplu antre-
neaza dupa sine prabusirea imediata a aparatului, prin
urmare trebue sa se repereze bine picsa ce se rupe
prima. '

Daca se produce o ruptura localizata, fira niei o
alta consecinta asupra restului aparatului, se poate
intari, apoi continua incercarea.

Darea de seami -

Dupa incercarile unui avion se inchee un proces

w'erbal in care se inscrie :
. Denumirea aparatului, locul si data incercarilor,

personale prezente. :

2. Caracteristicile aparatului: greutate, suprafata,
putere, viteza, tactor de incercare, etc.

3. Determinarea si valoarea sarcinilor succesive.

4. Un rezumat descriptiv al dispunerei aparatulm
‘pe suport.

5. Mersul incercarilor, specificandu-se: masuratorile
facute, incidente, punctele si piesele rupte, etc..
| 6. Concluzmmle incercarile satistacute, sau accep
tate sub rezerva intarirea anumitor parti.

7. Un crochiu al suportulm st al detormatiunilor
:succesive.
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