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INTRODUZIONE

In questa presentazione ci occuperemo di:

[ Descrivere |'origine e le principali espressioni analitiche della portanza e del
drag (slide 3-5) per flussi subsonici incomprimibili(M<0.3), con riferimento ad ali
finite e ai velivoli

dTrattare le principali implicazioni che queste forze hanno nella dinamica del volo
atmosferico con vari esempi di profili di volo(concetto di efficienza aerodinamica,
stallo, uso degli ipersostentori, virata corretta nel piano, fattori di carico e la
manovra di salita a velocita costante. (Slide 6-13)




PORTANZA PER ALI FINITE

La portanza su un'ala si genera a causa della differenza di pressione tra la

superficie inferiore e la superficie superiore. Questa differenza e creata grazie
alla curvatura del profilo alare.

2
In generale per un'ala possiamo scrivere: L=V p *Voo*S*Cl.

In funzione dell'angolo di attacco risulta: Cl=2mnt(aeff-a0), con ao che dipende dal
tipo di profilo, e aeff=a-ai.
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DRAG PER ALI FINITE

Le componenti principali del drag su un'ala sono dovute a tre fenomeni:

1. Differenza di pressione tra zona adiacente al L.E.(sovrappressione) e zona adiacente al
T.E.(depressione). Si parla di resistenza di forma o profile drag

2. Azione viscosa del fluido-resistenza d'attrito. Detta resistenza d'attrito

3. Formazione vortici di estremit? alare-resistenza indotta. Causa della resistenza indotta che si
puo esprime come: Cdi= Cl
*Ar*e
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FIGURE 2-23. DRAG/AIRSPEED RELATIONSHIP.



DRAG PER UN VELIVOLO
2 1

Il Cd totale di un velivolo si puo scrivere come: Cd= Cdo + kCl , con k= K Arke
con e coefficiente di Oswald del velivolo, stimabile con la relazione di Raymer.

ESEMPIO: Per un Cessna 172 Cdo(fusoliera)= K*Cf*Swet(fus) . In questo caso
Swet =2.2 S

S
K dipende dal rapporto Ld(lunghezza)/Db(diametro equivalente) e vale: K=1.432
con Ld/Db=5.23, usando la relazione empirica.

Cf dipende da Re, supponiamolo 1.2*1076, e da M, prendiamolo
0.15(183,6km/h @0m), otteniamo quindi Cf= 0.00428, sfruttando la relazione

empirica.
Mettendo assieme i risultati otteniamo che Cdo(fusoliera)=0,01349
Dalle tabelle costruttive ricaviamo Cdotot= =0.0341, quindi Cdofus=0.4Cdotot



EFFICIENZA AERODINAMICA

L'efficienza aerodinamica massima e Emax=

Max.

Viene raggiunta in corrispondenza di un preciso valore dell'angolo d'attacco e di velocita.

ESEMPIO: Per il Cessna 172 ,Emax=10,9. Questo valore viene raggiunto con un angolo
d'attacco pari a a= atan(1/Emax) = 5.24°. Con questo valore di o, in volo planato |'aereo per
oghi metro di quota perso, avanza di 10,9m orizzontalmente

Se invece si mantiene il motore acceso, e possibile minimizzare i consumi di carburante, infatti
per 10,9 N di lift prodotti, il motore deve spendere 1N per contrastare 1N di

drag(condizione ottimale di volo livellato)

UD (Lift/drag)
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STALLO

* || fenomeno dello stallo si verifica quando |I'angolo di attacco a del velivolo aumenta oltre un
certo valore, tipicamente 15. Oltre questo valore Cl cala e Cd aumenta.

* Imponendo l'equilibrio delle forze verticali su un aereo si ottiene L=W. Sviluppando L si ricava

che la velocita di stallo Vs= 2W r/2
O *S*Clmax

 ESEMPIO: per un Cessna 172 considerando un peso massimo al decollo di 1100kg,
un Clmax di 1.75, densita aria @Om 1.27kg/m”"3, si ottiene una Vst= 113.26km/h in condizioni

di volo livellato. NCIDEMNZS. E STALLO
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USO IPERSOSTENTATORI

* Un efficace metodo per ritardare lo stallo puo essere quello di usare TED(tailing edge devices)
in combinazione con LED(leading edge devices). Rispettivamente flaps e slats.

* Questi dispositivi montati alle estremita alari agiscono incuravando di piu la camber line del
profilo, permettendo all'ala di raggiungere valori piu elevati di Clmax(fino a 2.3).

 APPLICAZIONE: Durante l'atterraggio e necessario diminuire la velocita senza pero mandare in

stallo I'aereo. Vengono quindi azionati i flap (deflessione circa 60°), che aumentano Cl e quindi

CL

\

| Airfoil with
| slats, but
no flaps

Y

W

Chord

abbassano la velocita di stallo e aumentano la resistenza(facendo da specie di aerofreno).

Airfail with
slats and flaps

Airforl with
slats

Airfoll with
flaps

Plain aurfoil

Aerofreni
estratti

Flaps completamente 5
estesi per I'atterraggio
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VIRATA CORRETTA NEL PIANO ORIZZONTALE

Nel caso di virata corretta nel piano orizzontale, il velivolo compie una rotazione completa
attorno ad un asse normale al piano, mantenendo quota e velocita costanti.

Equilibrio verticale: Lcosp=W, con B angolo di rollio 5

V
gtan(p)
ESEMPIO: Per un Cessna 172 con B=30° e V=200 km/h otteniamo Rvir=544,94m

LIMITAZIONI: La virata non puo essere eseguita con f=0°, né con =90°

Equilibrio orizzontale: LsinB= M* (VA2/R), da cui sviluppando otteniamo Rvir=

Ea
= Asse




| FATTORI DI CARICO

Defininiamo fattore di carico verticale nz= ,y, . E una misura del carico(in

multipli di g) a cui e sottoposto un ?ereo durante una manovra.
: .. 1
Nel caso della virata corretta nz= Lcosp 7 qguindi nz= cosp

Un aereo ha dei limiti di sovraccarico positivi e negativi

ESEMPIO: Il Cessna 172 ha un limite di carico di +2,5g e nel caso della slide
precedente il fattore di carico valeva 1.154, quindi al di sotto del limite.

NOTA: Superato il fattore di carico ammissibile, I'aereo si danneggia.



MANOVRA DI SALITA A VELOCITA COSTANTE-1

Supponendo che l'aereo stia salendo ad un angolo b, allora imponendo I'equilibrio delle forze
lungo la direzione di salita si ottiene: Vsinb= TV-DV

Il termine TV-DV si chiama eccesso di potenza e deve essere diverso da O se si vuole salire di
quota.

Chiamiamo il termine Vsinb ROC(rate of climb) e diciamo che ROCmax si ottiene per una
specifica velocita ed assetto e consente di minimizzare il tempo per arrivare ad una certa
quota.
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MANOVRA DI SALITA A VELOCITA COSTANTE-2

« ESEMPIO: Il Cessna 172-FR @0m ha: Pmot= 210hp(153,1kW), efficienza elica
a=0.78, Cdo=0.03421, MTOW =1100kg, © =1.25kg/m"3, S=16.2m"2, Ar=7.47,
coefficiente Oswald aereo e=0.826(stimato con Mayer) e scelgo Cl=0.9

* Scegliamo una velocita di volo di 180km/h(50m/s)
* Cd=Cdo+kCl|*2=0.0738(alta componente indotta perché a basse velocita)
e D=)A*P*Voo"2*Cd*S= 1868,06N (nella direzione opposta al moto)

«RoC= PPV = 2 41m/s (Pelica=Pmot*a)

 NOTE: si ottiene un angolo di salita di 2.76°, che e forse un po' troppo basso,
infatti ROCmax Cessna= 3.61m/s @Om (dalle tabelle costruttive).

* Le tabelle infatti prescrivono una velocita di 136.8km/h per ROCmax e quindi un
angolo di salita di b= asin(3.61/38)= 5.45° @0Om.




MANOVRA DI SALITA A VELOCITA COSTANTE-3

* Dalla relazione pre.cedentementeg,scritta per ROC2 notiamo che se esplicitiamo D
si ottiene ROC="¢elica _ 1 Voo’ *s* (Cdo+ CI° )

W 2W/S T*AR*e
* Da questa relazione si vede che:
1. ROC aumenta all'aumentare del rapporto Potenza/Peso

ROC aumenta all'aumentare di Ar

ROC aumenta all'aumentare di W/S
ROC diminuisce all'aumentare della quota(la densita diminuisce)

A

Quando ROC=0m/s si parla di condizione di tangenza assoluta, |'aereo non puo
piu salire di quota. Per il Cessna 172-FR vale circa 5150m.
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