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ABRONAUTIQUR. — Calcul des performances d’un avion.
ar M. ELIE CARAFOLI

La détermination des performances d'un avion est un probléme qui se

pose toutes les fois quon construit un nouvel appareil de vol. II est intéres-
sant en effet de connaitre les qualités d’un avion avant qu’il soit en éfat par-
fait de vol, car le plus souvent, c’est sur les performances probables prédé-
terminées qu'on juge lintérét de Iavion & construire et les possibilités de son
emploi par rapport & d'autres de méme genre.
_ Parmi les méthodes qu'on emploie ordinairement a cet effet, il y en a
une généralement adoptée dans tous les bureaux techniques des maisons con-
st_rug:tnces_.: c’est la méthode logarithmique de Rith uiilisée dans les travaux
d’Eiffel. Cette méthode d’un emploi courant est cependantirés laborieuse est
trés difficile a2 manier, nécessifant le plus souvent une roufine gagnée par une
longue ufilisation. Aussi, nous nous sommes proposé d'en exposer une auire,
qui est & notre avis plus facile & manier, qui permet une plus grande rigu-
eur et qui découle d'une maniére trés simple des équations d'équilibre.

Pour cela, nous allons d’abord établir les conditions de fonctionmement du
groupe moto-propulseur pour passer ensuite a la solution des équations d’é-
quilibre du vol.

i. Conditions de fonctionnement et.caractéristiques du groupe
moto- propulseur. _

Le groupe moto propulseur se compose d‘un nombre quelconque de mo-
teurs de puissances égales ou non et d'un nombre égal d’hélices tractives ou
propulsives. Mais les propriétés d'un seul groupe moteur-hélice sont les mé-
mes, sauf interaction réciproque (hélices en tandem, etc.), que celles du méme
groupe faisant partie d’'un ensemble de plusieurs groupes.

Aussi, nous allons étudier les conditions d’équilibre d’un seul groupe,
quitte & falre sil est nécessaire, des remarques concernant un ensemble de

groupes.

(2N
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Soit : :
P, — puissance utile consommée par U'hélice

P == puissance fournie par le moteur

N, ==nombre nominal de chevaux-vapeurs du moteur
n, ==nombre de tours nominal du moteur

n =-=nombre de tours & laltitude z de vol
o =densité de l'air a laltitude z

o, == densité de l'air au sol

5 = pression de Pair a l'altitude z

py = pression de l'air au sol.
V. = vilesse de l'avion a l'altitude 2
2w, , . -
= 6"(;11 == vitesse angulaire de I'hélice
R ==rayon de 'hélice.

La puissance consommée par ['hélice est proportionnelle & la densité de
Pair et A un coefficient 1 variable avec le rapport entre la vitesse axiale
de I'hélice et celle périférique. Ainsi, on peut écrire:

My ==

. 3
P, = pen R? (Rtu; Pe=ppaR3 (3%) fzﬁ.

La puissance du moteur par con;tr'e est une fonction plus compliquée de
fa densité. Selon quelques auteurs, cette puissance varierait proportionnel-
fement & la pression: _

L= B (| 2)= = (1-0,0000226 2) — v ;
Po Po( ' )= fo ( ’ - ) Po

‘et suivant les ins_tfubtib'ns' du Service Technique et Industriel de [’Aéronauti-
que Frangais, d’aprés une loi un peu différente:

L — o= L —ony="2
2 0 0

: _ (] ¢ ‘ fo
D’une maniére générale, quelle qu'elle soit cette loi de variation, nous
allons la metire toujours sous la formenpg y, oty = 1 a Paltitude zéro (au sol).
]

En oufre, la puissance du moteur est sensiblement proportionnelle au
nombre de tours, de maniére qu'on powrrait écrire finalement.

an = 75 Na {1“{‘ —‘—Q—-'}.
. 3 . . My 0o .
Pour I'équilibre énergétique du groupe moto-propulseur, P, et P, sont
égales ef de cette égalité on tire: o
4
3075 N y v
12 = AN I, L AL :
Z qi.a ,‘14 ?0 Ro l}‘ A {J‘
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en metfant A
A

(N B ./l’ .

, ) /A e .

L'expression ]/«?, gue nous avons désignée par n, pourrait éire ap-

pelée «nombre. de tours :réduil au sol», et le nombre réel de tours 2
alfitude 2 sera dans ce cas égal &

(2) n, =nVv.
Pour déterminer 7, il faut connaitre u ef par conséquent les caractéris-

12 \f'
100}1, \
13105 ’ \
0,81 0,4 ")/"‘
[ . — |
08|03 ;7\_
J/ N\
L o2{os

o 5
o2 04 05 G8 I 12 -
3
;

Fig. 1 ~ Caractéristiques de Uhélice

7,100¢
™~

L4

1

-

A

tiques de I'hélice (fig., 1). Celles-ci varient en fonction d'un coefficient sans
dimensions

V.  30V. 30 V
® =T R TRm T R |

en mettant, par analogie avec 7.,
(2) Vem=V7Vy,
olt V serait la vitesse «réduite au sol»,
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es relations (I} et (3) on powrrait tirer V et 2 en fontion de y, oun
en fonction de V (et vice-versa), en ¢éliminant y. Comme v n'est pas une
fonction simple de 1, # ne le sera pas non plus, de soife qu'il va falioir fra- -
cer les courbes de V et de n graphiquement, La relation entre V et n sera
ntilisée sous une aufre forme plus loin, mais il est nécessaire de faire un ta-
bleau des quantités w, z, V et v pour chaque valeur de 7.

2. Equations du vol

Soit
G == poids de P'avion
S == surface de l'avion
Cx == coeflicient unitaire de résistance
Cz == coefficient unitaire de portance
: Mg = le moment des forces par rapport au centre de gravité
7 = rendement de Phélice
@ -z angle de la trajectoire de 'avion avec Phorizonfale

1

Par rapport & un systéme d’axes paralléle et normal i la trajectoire, les
3 équations d’équilibre du vol peuvent &re mises sous la forme?):

75N, f{;.- v —GV.sing =/, SCx VY

Vo
4 l Gcospe=pf, SCz V.2
Mg =0
En remplagant V, et 7, respectivement par V {'v et nVv, les deux
premiéres équations de (4) se réduisent aux formes suivantes:

I Coon 16 X 75 Nozn G 1 sing
(4" l

n, S V8 “S 5y VR
cosg  Svp'V?
La solution de ces équations nous donnerait les performances de I'avion

1} La variation de l'angle ¢ étant trés lente, la trajectoire pourrait Gtre considérée
comme linéaire, de sorte qu'on peut négliger accélération normale. De méme pour Pac-
celeration tangentielle. Nous allons le montrer daillewrs sur un exemple concref, en

. , . . G AaVz
prenant la montée d'un avion de chasse rapide. On trouve gue le terme - -~ Vg el
&
qui entrerait dans le premier membre de la premigre équation {4), deviendrait,

G dV¥: dz koL
oy 2l B o me— Ve

( 5 2 2 GV sine e Vv
ot £ est la pente, pratiquement linéaire, de la variation de la vitesse par rapport al'alti-
tude, égale, pour Fexemple que nous avons choisi, a 0,0026. Il en résulfe, en prenant la
pius grande vitesse V., sur la frajectoire,

G dav
o Va g < GVz sing}0,015,
=

et par conséquent Perreur gu’on commet et de maximum 1,5, en plus sur la vitesse
de moniée,
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. Détermination des performances.

On ne peut pas donner une solution générale simple des equaflons 4),
parceque les caractéristiques de P'hélice, de méme que les coefficients unitaires
Cx et Cz, ne sont pas reliés enfre eux par des expressions analytiques con-
nues. Aussi, nous allons résoudre graphiquement ce systéme d’équations en

choisissant pour cela ¢y 5 comme variable mdopendante Il s’agit tout d’abord

de fracer la courbe de Cz en fonction de cette nouvelle variable, mais il est
‘nécessaire de counaitre au préalable la relation entre Czet C,\,, c'est 4 dire la
polaire. Celle~ci doit &tre corrigée comme il suit:

Correction de la polaire. Soit Cz = f (Cx) la polaire de 'avion com-
plet (fig. 2). 1l faut remarquer que sur les courbes des laboratoires aérodynami-
ques il n'est pas prévu Pinfluence du souffle de I'hélice. D’autre part, la po-
laire de I'avion est faite pour un braguage déiérminé de la partie mobile
des empennages horizontaux,— généralment braquage nul-—, ce qui n'est pas
conforme & la réalité, car & chaque angle de vol le braquage est différent et
par conséquent les Cx et Cz de I'avion aussi.

La correction & apporter étant généralement trés petite, on néglige in-
fluence du braquage ainsi que l'augmentation de la portance et résistance des
empennages due au souffle de 'hélice.

Quant a laile, cetie augmentation porte seulement sur la partie de laile
qui enfre dans le sillage de I'hélice. La majoration de vitesse due au souffle
de 'hélice est caracterisée par le rapport

Ve S
(V) =1 —}—ERQ(Cx—I—Cztg:{:)

Si la surface de l'aile balayée par le souffle est Ss, il estfacile de voir
que les coefficients Cxpue et Cz sont & multiplier par fe facteur de majoration

k=1 —f—_-SSﬂ (Cx + Cz tg cp)

On va considérer d’abord le vol horizontal (w — o) et on va apporter
la correction respective sur Ja polaire de I'zile. Nous allons voir euasuite, lors
de I'étude de la mountée, comment on peut tenir compte du terme Cz fg o.

Pour la résistance du fuselage if y 4 a considérer deux cas: premiére-
ment quand les caractéristiques de I'hélice sont données en fenant compte de
I'interaction hélice-fuselage, et deuxiémement, quand ces caractéristiques sont
celles de I'hélice seule. _

Dans le dernier cas il 'y a pas de correction a faire. L’expérience
montre en effet que [interaction hélice-fuselage se traduit par une compen-
safion réciproque de résistance et traction.
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Dans le premier cas la rési&ame Cx; du fuselage doit étre multipliée
par le facteur

kR =1 —!——Tc% (Cx—i—cz tgi?).

On considére, comme pour [aile, le vol horizontal (¢ = 0) et on mui-
tiplie par £ le coefficient Cx; de la résistance du fuselage — Cxy est la diffé-
rence entre le Cx total de l'avion et Cxueg; on trace par exemple sur le
méme papier les deux polaires, de laile seule et de Pavion complet, et on
considére la résistance comprise entre les deux (fig. 2).

10;3 Cz ' /‘\\

120

100

it

20 —

3
i
i 10064

Fig, 2, — Polaire de Paile el de l'avion

Fn ajoutant aprés @ la polaire corrigée de laile seule les résistances
Cx; ainsi obtenues, on obfient finalement la polaire corrigée de Uavion
complel. .

Pratiquement la nouvelle polaire ainsi corrigée ne différe pas trop de
celle obtenue au laboratoire, de sorle qu'on ne fait pas une grande erreur si
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on néglige cette correction,” trés laborieuse par ailleurs; d’autant plus, que la
similitude aérodynamique sur la modéle réduit et sur I'avion en vraie gran-
detr m’étant pas réalisée, les deux polaires respectives ne seront pas iden-
tiques et il est aléafoire dans ce cas de chercher une rigueur absolue.

Revenons & la polaire de Pavion, corrigée ou non, — selon qu'on dé-
sire une approximation plus ou mom‘; grande -- ¢t proposons nous de tracer

une courbe o
o)

qui representerait la premitre des équations (47 ef que nous appellerons
courbe de puissance. Pour cela considérons deux cas: /e wol horizontal et
le vol en moniée, :

Calcul des vitesses dans le vol horizontal.

L'angle @ est nul et le deuxizme terme du deuxiéme membre de la premiere
équation (4') est nul également. Pour chaque Cz correspond, d’'aprés la polaire

(ﬁg. 2), un Cx déterminé et d'aprés l'équation susdite, un V ou \32 égale-
ment déterminé, En effet, Cx étant comnu, on aura

S nq e g
_ _ . _(5_) Ve 16X 75 N,
comme par ailleurs on connait #, v en fonction de V, on peut tracer lacourbe

Cx;

Vg en fonction de '\71—; et déterminer ainsi Vlﬂ pour chaque valeur de Cx, donc_
de Cz.
Ainsi done, il faut tracer d’abord la courbe

@) w7 (y)

‘qu'il est famle a2 déterminer d’aprés les conditions de fonctionnement du
groupe moto- propulseur On prend en absmsses, 4 une échelle quelconques

Ies valeurs de V“ et on ordonnées le premiér membre de (5). A chaque Cz
on aura un Cx déterminé, qui, introuduit dans (5), nous donne une valeur.

. .., IL 1 s
déterminée de V'ﬂ‘" A cette derniére valeur correspond sur la courbe (5') une

abscisse au droit de la quelle on met le valeur de Cz considérée au début.
Ainsi par conséquent, en partant d’'un point sur la polaire (fig. 2) et
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en introduisant la valeur de Cx dans (5), on obtient un point (fig. 3) surla
courbe (5), dont Pabscisse est égale a celle de Cz de la courbe de puis-
sance que NouUs nous sommes proposé de tracer :

. ® ce =7 ()

" La deuxitme équation de (4') représente des lignes droites issues de
Porigine que nous appellerons droites de sustentation. Le coefficient angu~
laire de ces lignes droites varie avec laltitude et pour une altitude donnée on
aura en général deux points d'intersection avec la courbe de puissance, re-
présentant la premiére équation (4°). Ces deux points seront les points d’é-

qﬁi!_ibre et.correspondr'ont 4 deux vitesses V différentes. Si les abscisses \-}ﬂ

sont marquées en V, il est facile de lire immédiatement au droit de chaque
point d'intersection la valeur de V. Mais il est plus facile, - éant donnée
que P'axe des abscisses n'a servi qu'une seule fois, & la détermination de la
courbe (5') —, de tracer une fois pour toutes [a courbe W de la vitesse en

Km en _f_o_nction de,, et de lire sur cette courbe la valeur de la vitesse en Km.

VQ
Ainsi done, pour chaque altitude z on awra deux vitesses W et W', de
méme que les nombres de towrs n et n'.
On détermine une fois pour toutes en fonction de laltitude la valeur de
Vo et on calcule ainsi les vitesses réelles W.et W, en Km, de méme que
&5 nombres de tours réels n, et n’,, en dressant au besoin un tableau com-
me celui ci-aprés:

Z \f\x . W W, /) /.
0 I 323 323 2188 2188
4000 | 0,953 321,5 312 2183 2082

Détermination du plafond théorigue, les droites de susfentafion repré-
sentant la deuxjéme équation du systéme (4" ont un coefficient angulaire qui
croit avec laltitude. A partir d'une alfitude Ilimite ces droites ne rencontrent
plus fa courbe {(6) de puissance et le vol n'est plus possible au de la de
cette alfitude limite. Celie-ci s’appelle alors le plafond théorigue de Pavion
ef la droite de sustentation correspondante est fangenfe a la courbe de
puissance.

L'expression analytique du plafond est représentée par la formule

(=l (& &




Vitesse minima. Nous avons dit plus haut que pour chaque altitude
correspond  deux points . d'intersection, donc respectivement deux vitesses: -
une vitesse maxima et wne autre minima. la vitesse minima correspondant

T E——— RS —

(0 Wiy, . - E

"o

fiy | o

A P S S - 2 SNURIS H 2 S

Ly C I
LVTW
it

2RCH!

{:!Lj'z T e

Fig. 3.  Epure powr la détermination des preformances d’un avion.

a Taltitude z == o (au sol) sera appelée wilesse minima de sustentation, car
eile est la plus petite vitesse avec laquelle Pavion pourrait voler horizonfa-
eément, '

Vol sur le dos. Pour le vol sur le dos les Cz sont négatifs par rap-
port & axe de portance nulle du profil, de sorte que les droites de susien-
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tation, ainsi que la courbe de puissance se trouvent de lautre cOté des
axes des abscisses. Leurs intersections nous déterminent fles vitesses réduites
ait sol dans le vol sur le dos.

Etude de la montée,

Le temps de montée & l'altitude = dépend des valeurs de [a vitesse as-
cendante v, = V sin v le long de cette altitude. Comme précédemment, nous
appellerons v = V sin ¢ vitesse ascendante ,réduite au sol*, dont lex-
pression tirée des équations (4) sera:

8

CIEX

. .""**- i\{o 1\ / * 3 -

On voit, d.aprés cette  expression, que la vitesse ascendante dépend de
l'altitude et de I'angle d'incidence de I'avion. Pour une méme altitude il y a

]

Cx
une position opttma pour laquelle 7 est maxima. En remarquant que 77, Cf{

et cosQJ 1) sont des foncttons de ( Ig) ont peut dériver v par rapport & (\-1--) et

trouver ainsi la maximum de v, La recherche de ce maximum esf trés labo-
rieuse et dépourvue de tout intéret: pratique. On constate, en effef, que le

minimum du temps de montée est fait approximativement pour un angle d’in-
2

cxdence pour lequel C—‘; est egalement mmlmum. On peut ie vou' d’atHeurs

T

d apres iexpressmn (8) de w, en mettant cos cp = o1 et en consujerant le
nombre de tours et le rendement de I'hélice constants.

Pratiquement, on considére la montée optima pour [lincidence de
Pavion qui correspond au plafond.

Soit qu'on ait déterminé pour chaque altitude les incidences optima soit
quon considére a I'avance Pincidence optima celle du plafond ou une autre,
soit enfin qu'on impose d’autres conditions pour la montée, le probléme se
pose de la maniére suivante:

Etant donnée une relation enire [langle d'incidence, la vilesse el
Caltitade, calculer le temps de montée de Uavion & différentes altiludes.

‘Le systéme (4') renferme 4 inconnues: incidence (Cx et Cg), pv, V et
«w, de sorte que si on se donne deux (par exemple: altitude et vitesse, ou
altitude et angle d’ mcxdence, ou vttesse et angle d’mcxdence) les deux auntres
sont determmees. : - : :

Y On voit d’aprés les equations (4°) gue pour une valeur dounée de V (ou de ;\}—B)

¢, Cz et Cysont déterminés, la relation entre Cy et Cz etant dounée par la polaire.
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Si on a déterminé pour chaque altifude la cendifion du maximum de la
. vitesse ascendante, nous avons une relation de pius qui nous permet de

o trouver les trois inconnues qui restent.

Ed général, on se donnera une relation supplémentaire entre deux in-
‘connues ef, selon le cas; on déterminera la vitesse de montée a chaque alti-
-~ fude. Pour cela, nous allons mettre P'une des équations (4') sous d’aulres
© formes:.:.

1200 NO ny o
® o= B SV
ge= Cz

1200 Npn 2
(10) 60—5—” ’ C2 ( . —STO'V?”C:C)”

Soit par exemple une relation entre I'angle d’incidence (Cx, Cz) et V:
pour une valeur de V, Cx et Cz sont déterminés et tg ¢ également; on en
déduit o == Vsin @, et de la deuxiéme équation (4') on tire pv et par conséquent
laltltude

Si nous avons une relation entre Ialtitude et I'angle d'incidence, il faut
trouver g et V, d’oir il en résultera v. Cz et Cx étant connus pour une alti-

tude donnée, on trace la courbe (10) en fonction de; I et le point d’inter-

g
section avec la droite de sustentatzozz cmrespondant a la méme altitude nous
" donnera-.V. et cos :p, d’ou smoet par consequent v =V smcppour laltltude
‘en question ' '

. On peut avoir finalemeut une relatlon entre lai’ntude et V. Pour trouver
@, on frace pour une méme altitude la courbe de cos ¢ en fonction de Cz,
d'aprés la rélation (10). Pour utiliser I'échelle des abscisses, il faut diviser
cos ¢ par V* el tfracer ainsi cos ¢fV? par rapport a Cz. Le point d’intersec-
tion avec la droite respective de sustentation nous donnmera Cz et comme V
est comue, on déterminera sin o et ¢.
o Le probleme tel gue nous 'avons fraité est général. Pratiquement il se
~ pose d’'une maniére spéciale: a) monter & un angle d'incidence constant,
* celut du plafond par exemple; b) monter & <badins constant, celui du pla-
: _f'ond également ; c) monter & un rendement corzsmnt de L hélice, celui encore
. du plafond. - S
v a) La montée & un angle ci’mczdence cons:fant Le point sur !a combe
" de puissance qui correspond an Cz de montée caractérise l'altitude qu’on
pourrait atfeindre avec cette incidence. La droite de sustentation qui passe
par ce point détermine cette altitude, pour laguelle © = 0 (sur fa figure 3
nous avons prie le Cz correspondant au plafond).
' Le deuxiéme membre de I'expression (10) ne contient comme incon-

Fi . . . P
nues quevf, qui est une fonction déterminée de JjVE On peut tracer
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ainsi_la courbe Czfcos o (10) en fonction de 1/Ve Cette courbe part
du pomt correspondant au plaoind et coupe les droites de sustentation en
différents points qui caractérisent Ie vol aux altitudes correspondantes. Pour
ces mémes points on déduit, d'aprés (9) et (10), sin et V sur Paxe des

abscisses ou W sur la courbe des vitesses en Km. On en caIcuiexa Yo V sing

et vz == Y y 0. Pratiquement on dressera un tableau comme celui ci-aprés:

e s e A PP ey ; - o plmepegrtrrr r,

z Yy W- v i We | v o A

0|1 | 1285 14,45] 1847) 1285 14,45] 1847/0,0691| -

4.000 0,953 171,5 8,65 1837 163,5 é,24 1798/0,1212 6;,3"

b) La montée & «Badins constant. L’antenne de prise de la pression dy-

namique de la vilesse transmet a lapparesl recepteur un effet de pression
proporhonnel i :

?V )V":':---

et Pindication dé Pappareil est cUﬂ[emEﬂf proportzonnelle 4 cet effet, -
Si cette indication reste constante («badin» constant), on voit d'aprés
la deuxiéme équation du systéme (47), que cos » est proportionnel & Cz:

Cz G 1 1 5 G 1 G 1

cosgp TS TpyvE T S Vi~ T2gg
La constante X sera detertmnee d aprLs lalhtude maxima qu'on veut
attemdre Pour Ialtrtude du plafond on a ¢, vet V; on en déduit

K= py Ve
De Pexpression (10) on tire:

, flfj% G \ o, S
(IO) (C * l ) K"‘"“”_ 2)19001\1

qu'on peut tracer en fonction de Cz. 1l est plus faczie dans ce cas de mar-
quer fa valeur de Cz au droit de Pabscisse qui correspond A la valeur de

V3 dedmte de (10) et obtenir ainsi une courbe C,, en fonction de V (fig.3).

A chaque ultitude on aura:

L K

et sur la courbe tracée d’aprés (10), on détermine Cz (et Cx).
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En calculant ensvite sin ¢ d’aprés (9), on aula fmaiement la’ vitesse
ascendante. _
¢) La montée ¢ rendement constant de Ihélice. Pratiquement cetfe
. montée est exécutée en fajsant varier le nombre de tour proportionnellement
-4 Vv, c’est & dire en gardant constant le nombre de tours réduit au sol. En
"effet le rendement de I'hélice étant constant, V et z fe sont aussi, De lex-
'p:essmn ( 10) on tire cos p qu'on trace en fonction de Cz aprés Pavoir di-
visé par V* pour marquer les résultats sur 'échelle de { V 5+ Cette courbe se
confond partiquement avec la droife verticale (abscisse constante) passant par
le point de 4, n ou V choisis. Les intersections de cette verticale avec les
droites de sustentation nous donnent les Cz qui correspondent aux allitudes
respectlves De (9) on tire sin ¢ et on calcule ainsi v pour ces mémes alti-
tudes (fig. 3).

Remarque. Nous n'avons rien parlé de la correction de la polaire. Les
coefficients de correction % et /&, definis pius haut, contiennant Cx et Czige.
On peut fenir compte du premier, mais pour le second il faut avoir ¢ & cha-
gue altitude,

Dans ce cas on détermine, en premitre approxrmatlon d’apres la pola—
ire non corrigée,: les angles ¢’ ‘et on refait le calcul aprés avoir introduit la
correctmn totale, Supposons par excmple qu on monte & Cz constant: on
determite tg o pour chaque aliifude et on dura ainsi Cx - Cz tg o. En tra-

gant maintenant la courbe (10) Cefcos o par rapport avl,, , on remplace les

valeurs constantes de Cz ef Cx du deuxiéme membre par les mémes va-
leurs multipliées par le facteur de correction dans lequel © aura la valeur gui

correspond a P'abscisse - respective,

1
V3

Partiquement, il est inutile de faire cette correction, les résultats, avec
ou sans correction, étant généralement trés rapprochés.

_ Déterminalion des lemps de montée. Aprés avoir déterminé les vites-
ses a chaque altitude, une mtegrahon generaiement graphique fous dorme les
iemps de montée : .
. i1
dz
= /

1'U~

o On pourrait donner une expression simple du femps de montée en remar-
quant que les vitesses ascendantes suivent approximativement une loi linéaire ;

Z
oo (1- ).
P




— 14 —

ot ¥, est la- vitesse: ascendente-au sol et z, le plafond théorique de lavion,
On en déduit immédiatement [e temps de montée a [aliitude z:

. 2 __ Rp 2

Ainsi par conséquent, il suffit de déterminer le plafond et la vitesse as-

cendante ou sol pour pouvoir aprés calculer les temps de montée i différentes
aItitudes

La formule (11) s'applique également dans le cas ot laltitude maxima

attemte n est pas celle du plafond, mais une autre imposée par des conditions

dlfferentes, uie ‘montée par exemple 4 un autre angle d’incidence que celui -

'Optlmum. Ala place de z, on mettra dans ce cas la nouvelle aihtude de pla~
fond et on déterminera v, suwant Ies conchtlons de montée que nous nous
sommes proposées,

Vol plané

Si pour une cause quelcongue le moteur ne fonctionne pas, 'avion est alors
en vol plarze L’angle ® delatrajectoire avec ['horizontale est négatif ("avion
descend), de méme que la traction de I'hélice qui freine la chute de avion.
La premlére des equatlons (4) devient, en prenanf Ia valeur abso[ue de w:

(12) Gsmcom o/ SViC ,x—l—F

. 2
oit F = ¢z R? z2 3RO e \ représente le freinage de I'hélice et dépend de

ses caractéristiques (fig: I). De (12) et de la deuxiéme équation (4) on tire

. C’ ) . W 24 Rﬂ

Il s’agit mamtenant de déterminer le coefficient ¢ qui entre dans Pex-
pression de C'x. Pour cela il faut remarquer que sous l'action de la vitesse
de déplacement I'hélice tourne et fournit une puissance qui est dépensée en’
frottement par le moteur. De ['égalité des expressions de la puissance
fournie par U'hélice et celle absorbée par le moteur, on tire le nombre de tours
qui est inversement proportionne!l a4 ‘. On auwra ainsi en fonction de 7 les
valeurs de v, , v, # etV et par une méthode analogue au cas du vol avec
moteur, on pourrait déterminer les conditions du wol plané,

Cependant, étant donné que la puissance absorbée par le moteur est
trés petite par rapport & sa puissance nominale, on pourra:tneghger fe frotte.
ment du moteur et dans ce cas I'hélice fonctionne & une valeur v pour la
quelle g == o0 ou négatif, mais trés petit en valeur absolue, On détermine
ainsi le coefficient +p et par suite C'x. Touf se passe alors comme pour /e
vol & voile (sans groupe moto propulseéur) a'condition de remplacer les Cx
de fa polaire par Cx.
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\ partir de ce moment la discussion est trés simple: il est facile de

I y2
_vcnr par exemp[e que si on vole a un angle constant onai Ia fois ¢ et pVZ

--_:'egalement constants.

o nésage Celle-ci est donnée par I’expressmn ‘
— G . -
O/ S 'Vfcﬂ + C-E_' o

-'et on vmt qu ‘elle est minimum au sol et pour un angle dmctdence pour le-

quel (C’ ~| C.*) est maximum. .
Manuserit regu le 20 novembre 1929,

Une question qui est partrculierement mteressante est !a v:tesse datter—




