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Energie : Eolien

Maritime




|. Objectifs

® Sans profils optimisés pas de production d’électricite




|. Objectifs

® Cet EC vient cloturer la série de cours de la premiere année du cycle
ingénieur dédies aux fondamentaux de la mécanique des milieux continus et de
ses applications.

® C(est le plus facile des cours de mécanique des fluides, nous allons utiliser des
notions de base (forces et moments) pour décrire le comportement
aérodynamique des profils.

® |es profils aérodynamique et les notions associees sont présents dans de
nombreux secteurs :

Vie animale (oiseaux, insectes, poissons) et bio-engineering ;
Aubages (pompes, turbines, éolien) ;

Maritime (voilure, carene, dérive, hélice, etc.) ;

Automobile (aerodynamique, ventilation, etc.) ;

Aéronautique (aile, derive, volet, etc.) ;

N SRR

Architecture (prise au vent, climatisation, etc.).



|. Objectifs

® Dans un premier temps, nous allons définir les parametres qui caractérisent un
profil.

® Ensuite, nous reviendrons sur la notion de portance genérée par un profil et sur
des elements geomeétrique simples (diedre, fleche). Finalement pas aussi simple
que cette fameuse acceleration sur I'extrados...

® |e formalisme utilise pour exprimer les efforts et les moments sur un profil sera
detaille avec les notions de finesse, de polaire d’'un profil et les points
geometriques clés (centre de pression, de poussée et aérodynamique).

® Avec ces élements en mains, nous pourrons aborder la theorie des profils
minces symetriques, puis cambreés.

® Vous serez alors en mesure de calculer les proprietes aérodynamiques de base
d’un profil des que sa forme est connue.

® Ces elements sont des fondamentaux (i.e., de la culture) utiles, avant d’aborder la
conception et l'optimisation des systemes aerodynamiques par simulation
numerique.



|. Objectifs

® Les propriétes géomeétriques 2D/3D d’un profil sont des éléments essentiels.

® |e cours sera illustré en grande partie a travers le contexte aéronautique, parce que tout le
monde a vu un avion et parce qu’il est facile de conceptualiser les propriétés géométriques
des profils dans ce contexte. Mais en pratique, ce que nous allons voir s’applique a tous les
profils.

® |’aéronautique est aussi le secteur qui n’existe pas sans profil d’aile et qui motive une grande
diversité dans la forme des profils aérodynamiques. Beaucoup de choses ont été essayées,
mais il reste encore a faire et 'aérodynamique appliquée progresse tous les jours !

Empennage
horizontal
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2.Vocabulaire autour d’un profil

® Les profils benéficient d’'un vocabulaire preécis et
generique qui permet de repérer leurs eléments
geometriques :

Extrados
Bord

d’attaque

Bord de
fuite

Intrados



2.Vocabulaire autour d’un profil

® Nous allons etudier I'ecoulement autour d’un profil aerodynamique
en déplacement en se plagant dans le repere du profil (repere en
mouvement). Uups = Uper/rep + Urep

® Ecoulement dans le repere fixe (repere du laboratoire) :

Au loin

—

- Uabs =0




2.Vocabulaire autour d’un profil

—

abs — Urel/rep + Urep

=i

® Ecoulement dans le repere en mouvement




2.Vocabulaire autour d’un profil

® |es profils sont places dans un repere ou I'axe ‘X’ relie le bord d’attaque au
bord de fuite et 'axe ‘z’ pointe vers le haut

N
v

® La corde‘c’ est la distance entre le bord d’attaque et le bord de fuite
® z(x) est la ligne de cambrure moyenne ou le squelette du profil

® |’éepaisseur e(x) est la distance entre I'extrados et I'intrados
10



2.Vocabulaire autour d’un profil

® Dans le repere du profil, la vitesse du vent fait un angle alpha avec I'axe ‘X’

Z Angle

d’incidence

.,
.l
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.
-
.
.
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® |es points sur la surface du profil sont repéres a partir d’'une abscisse curviligne
notée s. (extrados) et s; (intrados).

® Attention cette abscise curviligne est comptée positivement en partant de BA vers
BF a la fois sur 'extrados et I'intrados (i.e., on ne fait pas le tour de I'extrados vers
'intrados, on repart de BA). Ceci est essentiel pour les signes (£) lors du calcul

des efforts. .



2.Vocabulaire autour d’un profil

Dans un profil 3D, la corde n’est pas toujours constante et la ligne
du bord d’attaque présente souvent un angle lambda non nul vis-a-
vis de I'axe y attache au profil a sa racine

Ce ® [a distance entre les deux extremites
y, s, du profil c’est I'envergure, notée ‘b’
A ® La corde au pied (y = 0) ou a la racine
h du profil est notée ‘c/
® |la corde en téte (y = b) ou a
‘extremite du profil est notee ‘c¢
¥ » X , ’ \
e ® ['angle lambda est appelé la fleche du
orofil




2.Vocabulaire autour d’un profil

® Un profil 3D présente souvent un vrillage pour optimiser le comportement de I’écoulement dans
la troisieme direction (i.e., les profils 3D sont rarement un simple profil 2D extrudé dans la
troisieme direction).

® En aéronautique, I'angle de vrillage n’excéde généralement pas 5°.
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2.Vocabulaire autour d’un profil

® |e centre de pression, ou centre de poussee est le point
d’application de la résultante des forces aérodynamiques sur la
corde du profil. Le moment des efforts aérodynamiques a ce
point est donc nul.

® |e centre aerodynamique est le point pour lequel le moment de
la resultante des forces est independant de I'angle d’incidence.

® (Ces points jouent un role essentiel lors du dimensionnement de
la structure qui porte le profil pour en transmettre les efforts.



3. Impact des parametres geometriques 3D

Direction de

Direction de .y lacorde
_____ ¥ la corde .t
. Ut
A .
Ue
BF
BA

® La fleche (angle entre I'axe ‘y;’ a la racine et la ligne du BA) influe sur la distribution
du champ de vitesse sur le profil 3D, en particulier quand le profil tourne dans le
champ de vitesse incident.

® Nous allons voir plus loin que I'amplitude des efforts, par exemple la portance,
dépend directement de la composante de la vitesse dans la direction de la corde
portee par la direction ‘x” au point du BA consideré sur le profil 3D.

® On note U, la composante de la vitesse dans la direction de la corde au point du BA
consideére, donc dans la direction normale a la ligne du BA, et Ut la composante dans
la direction de la ligne du BA. Pour une vitesse incidente donnée, I'amplitude de U,

déepende de I'angle de fleche. s



. Impact des parametres geometriques 3D

® Pour une fleche nulle et en trajectoire rectiligne, toute 'amplitude de la
vitesse est sur la composante normale : la portance, l'effort dans la
direction perpendiculaire au profil, sera maximale.

® (et effort genére par le profil (turbine, aile, etc.) est ensuite transmis a la
structure qui maintient le profil

Portance Us = U;

Vue de co6té Vue de dessus



3. Impact des parametres geometriques 3D

® Pour une fleche non-nulle et en trajectoire rectiligne, la composante
normale de la vitesse est reduite, donc la portance est aussi réduite

Sens du vent

Angle de A
fleche

Us



3. Impact des parametres geometriques 3D

® Sans fleche, en préesence de vent latéral, la composante normale est
diminueée sur les deux parties d’une voilure :

Sens du vent
U

Sens du vent
U

Pour tourner lavion se penche, ici du coté
gauche, la portance diminue des deux cotés,
donc il est possible de faire un tonneau. Rien ne
vient géner le mouvement de rotation

Un vent latéral significatif est
observé quand I’avion tourne

° Les ailes des avions de voltige présentent des
18 fleches quasi-nulles.



3. Impact des parametres geometriques 3D

® Avec fleche, en présence de vent latéral, la composante normale est plus
grande du coté du virage :

Sens du vent
Us

Un vent latéral significatif est
observé quand I'avion tourne

Pour tourner l'avion se penche, ici du
coté gauche, la portance augmente du
coté du virage et stabilise le mouvement
de rotation de 'avion sur son axe.

Les ailes des avions de ligne presentent
des fleches marquees, pour assurer la
stabilité en virage.




3. Impact des parametres geometriques 3D

® |e diedre, angle entre I'horizontale et la ligne du BA,
joue un role similaire, I'aile horizontale voit sa portance K — ____—
augmenter . jf"”' M V Diedre : 8,50° (8°30')

L,

Lo > L

Un diedre positif augmente la

stabilite
Li > Lo
0 <0 L
Un diedre négatif augmente la
maniabilité

20



3. Impact des parametres geometriques 3D
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Airfoil — MECA3
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4. La portance, comment ¢a marche !

“It’s easy to explain how a
rocket works, but explaining
how a wing works takes a

rocket scientist”
Philippe Spalart (Boeing)

23



4. La portance, comment ¢a marche !

Force de portance ‘L

—> ——
Uy —— N
— —_—

Vitesse incidente
— —_—
U E— e
—_—> —_—
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4. La portance, comment ¢a marche !

La version ‘grand public’ :

® Globalement dans un ecoulement, les zones en accelération sont aussi les
zones ou la pression est la plus faible. Les profils sont organises tels que la
pression dans I'’écoulement sur I'extrados est plus faible que la pression dans
I’ecoulement au voisinage de I'intrados.

Force de portance ‘L

Pression sur
I’extrados

Pe < Pi Ligne de courant au loin non déviée

A

La section entre les lignes de courant diminue: =~

U —_— La vitesse augmente et la pression diminue —_—
—_— —_—

Vitesse incidente
.................. Y
U——ob i — —
Pression sur 'intrados
E— —_ —_—
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4. La portance, comment ¢a marche !

® Cette baisse de la pression avec une accélération sur I'extrados est bien observée
sur les profils portants, mais d’autres mécanismes sont aussi a 'oeuvre.

® Les profils a forte portance présentent une forte courbure (voir la courbure
marquée des ailes des oiseaux ou le deploiement des ailes des avions a
I'atterrissage pour gagner en portance a faible vitesse). La courbure des lignes de
courant contribue donc aussi a la portance.

® Supposons que la gravité ne joue pas (écoulement quasi-horizontal) et que les
effets visqueux soient faibles devant la dynamique.

® |es forces exercées sont alors limitées aux forces de pression.

Pour une ligne de courant uniforme en amont du profil
Volume fluide

— i N i

" Ligne de courant

D’apres la seconde loi de Newton (principe fondamental de la dynamique), quand
la pression est uniforme (seule source de force ici considéree), la vitesse du

volume fluide est constante, comme observe en amont du profil.
2%



4. La portance, comment ¢a marche !

Papangue

® |a ligne de courant suit la courbure de laile

Sans force

Force centrifuge ot
centripete

Force centripete

D’apres les lois de la mécanique, le volume de fluide qui se déplace le long
d’'une ligne de courant courbee est soumis a une force centrifuge, qui est
equilibree localement a travers une force centripete (sinon la ligne de

courant serait €jectee).
27



4. La portance, comment ¢a marche !

® La force exercée sur un élément de fluide par une difference de pression est dans
le sens opposé du gradient de pression :

ar_rn-nh
dx To — T
P1> P2 — .
VP =|(P,—P)/(x2 —x1)|Z

P>

» X

Mouvement de fluide généré par le gradient de pression

q ’L_[j
du, dP
U— —
rr dx

Force dans le sens

opposé du gradient
28

Accélération



4. La portance, comment ¢a marche !

Papangue

® |a ligne de courant suit la courbure

En premiere approximation, la force de pression domine la dynamique (devant
les forces de viscosité et la force de gravite), donc la force centripete qui
equilibre la force centrifuge est liee a une difference de pression.

P2

Force centripete VP

\ 4

\ 4

La force de pression est dans le sens opposé du gradient de pression, donc la pression a
diminuée du coté concave (dessous) par rapport au coté convexe (dessus)
29



4. La portance, comment ¢a marche !

® Pourquoi la pression baisse du coté concave dans un écoulement courbeé ?

® Courbure implique rotation, donc il faut jouer avec le rotationnel pour

comprendre...
P L ar b
) , . a = a1x1 + axxo + asrs = a;T;
® Petit rappels d'analyse vectorielle :  j _ DiZ1 - baT + by = by, as b
as b3
aNb = (a2b3 — agbz)f1 + (@3[)1 — albg)f2 + (a1b2 — agbl)fg

— eijkajbkxi

® Le symbol de Levi-Civita €;;1 est égal a I'unité si i-j-k est une permutation
paire de |-2-3, est égal a -1 pour une permutation impaire et est égal a
zéro si deux indices sont égaux.

® Permutations paires : 123,312,231 et impaires : 132,321,213

® Les relations suivantes sont aussi utiles :
€ijk€lmn — 5il5jm5kn+5im5jn5kl+5in5jl5km_5il5jn5km_5in5jm5kl_5im5jl5kn

€ijk€ilm = 000km — 0jmOke 30



4. La portance, comment ¢a marche !

® D’apres le cours de MMC, un milieu continu est soumis a trois types de transformations :

Ou; . : .
V-u= 5. Compression ou dilatation
Q. 1 Gui_kéh@ Déf ) lai
=3\ 8z, T o, éformation angulaire

1 (Ou; Ou,
0, = = vt :
i =5 ( bz 8$7;) Rotation

® | e rotationnel du vecteur vitesse informe sur le taux de rotation de I’écoulement

G- NG — (%_%ﬁﬁ(%_%)fﬁ(%_%)@

: 8x2 8x3 3%3 8%1 8$1 8x2
Dovmesmiectone 1 = —€5k(25%) T
produit vectoriel . j ]
(f/\g = Gijkajbkfi a/U/k =
pasesaan » — E’I,j k xz
8xj

31



4. La portance, comment ¢a marche !

® la conservation de la quantité de mouvement s’écrit en stationnaire avec I’hypothese
que la force de pression domine :

u a uz B 1 aP vEn notation symboTuev P
j p— u-vVu= ——
0 ; p 0x; p

Convection Gradient pression

® |e terme convectif est réorganisé pour faire apparaitre la rotation (Omega_ij)

ﬁui (916@ 8Uj an
ﬁxj

Uj

|
S
S,

32



4. La portance, comment ¢a marche !

® En utilisant les relations ci-dessus :

R 0uz ou ; -
ZUjQijZCZ' = Uj (633 — 8_;) X : — (5i£5jm _ 5im5j€)
J 5 |

L €ijk€itm = 0je0km — OjmOke

V2

aum —
= T CijkCEImUj (97%
¢

aum —
N —Gijk(uj) Eklmﬁ—w Ly

33



4. La portance, comment ¢a marche !

® En remplacant le terme convectif par son expression fonction du rotationnel
dans le bilan de quantité de mouvement

1
u-Vu=wAu+V(u-u)/2=—--VP

0
1 / 1 \ 1 V 1
wAu=——V | P+ -pu-u| + “u-urr = ——VPFPp
Pl 2 , 2 p p
\ Pp ) o

petit devant %VPD

34



4. La portance, comment ¢a marche !

® Appliquee a un écoulement en rotation :

: La pression dynamique diminue vers le :
. centre du volume de fluide en rotation :

1
-V Pp

35



4. La portance, comment ¢a marche !

® [’ecoulement autour d’un profil courbeé, va naturellement génerer des
gradients de pression favorable a la portance

P o
° vpj Po Forces
-\ centripétes
=n
Pe < Po | ™ iisiie aue s pression

de référence \

%}

Pe < PO < P’L
Pression sur I'intrados
plus forte que la pression
de référence
P ———
o ' P
Force de portance P
o

Po

36



4. La portance, comment ¢a marche !

® La deviation de I'écoulement vers le bas par la structure solide genere
aussi d’apres le principe d’action-reaction une force sur l'aile vers le haut :

Action: Deéviation
de I’écoulement

Réaction: Force
de portance

37



4. La portance, comment ¢a marche !

Distribution de pression type autour d’un profil (P - Po)

Pressure
Contour 1

1.130e+001
- 8.806e+000
- 6.307e+000
© 3.809e+000
+ 1.310e+000
- -1.189e+000
- -3.687e+000
- -6.186e+000
- -8.685e+000 ——
' -1.118e+001 —~ —
' -1.368e+001 v _aaaas
' -1.618e+001
- -1.868e+001
-2.118e+001
-2.368e+001
-2.618e+001
-2.867e+001
[Pa]

o = —H°

Figure 4. Pressure contours at -5 degrees of angle of attack

a = (0°

Pressure
Contour 1

1.163e+001
1.016e+001
- 8.696e+000
- 7.229e+000
- 5.762e+000
- 4.295e+000
- 2.828e+000
- 1.361e+000
- -1.056e-001
- -1.573e+000
- -3.039e+000 v
- -4.506e+000

- -5.973e+000

-7.440e+000
l -8.907e+000

-1.037e+001
-1.184e+001
[Pa]

Figure 5. Pressure contours at 0 degrees of angle of attack

International Journal of Aerospace Sciences 2017, 5(1): 1-7
DOI: 10.5923/j.aerospace.20170501.01
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Pressure
Contour 1

1.092e+001
6.773e+000

o = 15°

2.622e+000
F -1.529e+000
[ -5.680e+000

-9.831e+000
- -1.398e+001
- -1.813e+001

-2.228e+001
- -2.643e+001
- -3.059e+001

-3.474e+001
- -3.889e+001
- -4.304e+001
-4.719e+001
-5.134e+001
-5.549e+001
[Pa]

Figure 8. Pressure contours at 15 degrees of angle of attack

Pressure
Contour 1

1.044e+001

4.549e+000
- -1.339e+000
- -7.226e+000
- -1.311e+001
- -1.900e+001
- -2.489e+001
- -3.078e+001
- -3.666e+001
- -4.255e+001
- -4.844e+001
- -5.433e+001
- -6.022e+001

-6.610e+001
-7.199e+001

a = 20°

-7.788e+001
-8.377e+001

[Pa]

Figure 9. Pressure contours at 20 deerees of angle of attack



4. La portance, comment ¢a marche !

Deux types dailes

V4 9 o ¢ y 7 . N
v Deplacer un volume dair ‘grand v Deéplacer un grand volume dair a

par rapport au volume de laile : grande vitesse : Aile fixe.
Aile battante (oiseaux, insectes et

drones miniatures)

460

230

-230
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5. Forces et moments

La gestion des efforts aérodynamiques est un point essentiel lors du
dessin et de 'optimisation d’un profil.

La forme du profil va intervenir lors du calcul de la contribution de
chaque élement de surface du profil a la resultante des forces
(composante axiale et normale).

L'angle d’incidence va intervenir dans la repartition de la resultante
entre trainée et portance.

Forme et incidence sont intimement lies et controlent ['efficacite
aeérodynamique d’un profil.

L'ensemble des efforts qui s’exercent sur la surface du profil sont, dans
un premier temps, projetes dans le repere attache au profil puis, dans un
second temps, projetes dans le repere du vent (le profil est souvent
incliné relativement au vent incident), pour calculer la portance et la
trainée. Deux projections interviennent donc, I'une qui prend en
compte la forme du profil et 'autre son incidence par rapport au vent

incident. 4l



5. Forces et moments

Resultante des forces
aerodynamiques

Repere lie
X P
au vent

® |a résultante aérodynamique est mesurée a partir du BA et
s’exprime dans les deux reperes (profil et vent incident)

Repére du

profil Repére du vent

42



5. Forces et moments

yA z

> X
® Matrice de rotation des reperes :

X B COS (v Sin o €T r\ [cosa — Sin o X
Z ] \—sina cosa Z 2 sino  Cos A
X = cosar +sinaz? T =cosaX —sinaZ

sin X + cosa/

/ = —sinoax + cosaz 4 Z



5. Forces et moments

® Projection du repere attaché au profil vers le repere du vent incident :

R = DX+LZ=A7+NZ
R-X =D =AZ-X+ NZ-X = Acos(a) + N sin(«)
R-Z = — AZ-Z + NZ-Z = —Asin(a) + N cos(a)

44



5. Forces et moments

® Contribution de 'effort normal sur le profil a la portance en fonction de
I'incidence :

Z

—

Z

LZ = N cos(a)

( O’\‘\\

a <0

?

Sens du vent

45



5. Forces et moments

® Contribution de l'effort axial sur le profil a la portance en fonction de
I'incidence :

Composante de la trainée
suivant I'axe du profil

a <0

Sens du vent

Attention : dans les faits A et N 7 a>0
varient avec alpha, il ne faut donc
pas raisonner uniquement avec
alpha en fixant les efforts dans le
repére du profil. L7 —_A Sin(a)Z

46



5. Forces et moments

Moment au bord d’attaque Cuion

Le moment est compté positivement quand il induit une rotation dans le sens
trigonométrique, avec I'axe de rotation pointant vers I'observateur

e SiMga> 0 Le moment est ‘cabreur’

* Si Mga < 0 Le moment est ‘piqueur’

47



5. Forces et moments

Les efforts sur la surface du profil, qui supposé uniforme dans la troisieme direction
(profil 2D extrudé), sont intégrés a partir de surface elémentaires repérées sur
I'extrados et I'intrados a partir des abscises curvilignes.

Un repere orthonormé est associé a chaque élément de surface. Ce repere est
caractérisé par I'angle entre la tangente de la surface et I'axe ‘X’ défini par la corde.

Cet angle est mesuré a partir de I'axe ‘X, il sera dont positif pour une pente positive de
la surface dans le repere (x,z) et négatif pour une pente négative.




5. Forces et moments

® Les éléments de surface sont soumis a deux forces : frottement (viscosité) et pression.

® La force de pression est dans la direction normale a la surface et le frottement suivant la direction
tangente a la surface

® Une fois calculés dans le repere associé a la surface, ils sont projetés dans le repere du profil, par simple
projection des axes liés a I'abscisse curviligne.

Z Pression Frottement
dfe — _PeﬁedSQ —|_ TetedSe
Ne 9
te) tz

T = cos(9)t, — sin(0)ii.
5 g —

= sin(0)te + cos(0)7i,

Extrados

> X

dSi

intrados

dﬁ — —Pzﬁzdsz -+ Tit_;'dsi

Pression Frottement

T = cos(0)t; + sin(0)7;
B 7 = sin(0)t; — cos(0)7;



5. Forces et moments

df. = —P.fl.dse + T.t.ds,
T = cos(0)t, — sin(0).
7 = sin(0)t, + cos(0)i.
Z -1, =cos(f) T-me= —sin(H)
7-t. =sin(d) Z-t, = cos(h) dN
dA.

—P;ii;ds; + T;t;ds;

:T:’ = cos(0)t; + sin(0)i;

7 = sin (H)t — cos(0)1;
Z-1; = — cos(0) T - F = cos(0)
7-1; = —sin(6) T - 1; = sin(6)

La projection des efforts du repere local vers le repéere du profil, permet de calculer les forces N et A

dNe:d]ie-Z
dA, = df, - T

'

= Tesin(#)ds. — P, cos(0)ds.
= T.cos(0)ds. + P.sin(0)ds,

dN; = df; - Z
dA; = df; - @

7; sin(0)ds; + P; cos(0)ds;

T COS(Q)dS‘i — PZ Sin(ﬁ)dsi



5. Forces et moments

® [lintégration sur I'ensemble de la surface apporte les composantes de la
résultante des forces aérodynamiques

BF BEF dN., = 7.sin(0)ds. — P cos(0)ds. BF BF
dA. = Tccos(0)dse + P.sin(0)ds,
N:/dNeJr/dNi A:/dAe+/dA,,;
dN; = m;sin(0)ds; + P;cos(0)ds;
BA BA dA; = T;cos(0)ds; — P;sin(0)ds; BA BA

® |es forces élementaires intégrées font intervenir la distribution de I'angle
theta(s) sur les surfaces extrados et intrados, donc directement la forme du
profil.

® Apres projection, les forces de pression sont présentes a la fois dans les
directions normale et tangentielle. La distribution de pression genérée par un
profil influence donc la portance et aussi la force de trainée (qui ne dépend pas
uniquement du frottement visqueux).

® De méme apres projection, les forces liées a la viscosité sont présentent dans
les deux directions. La viscosité influence donc la trainée et la portance.

® On comprend vite pourquoi la forme d'un profil permet beaucoup de choses !
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5. Forces et moments

® |a repartition des efforts est un sujet souvent difficile en aérodynamique,
car le probleme est fortement couple aux proprietés de I'écoulement qui
se developpe autour et en aval du profil (i.e., le pb. doit étre considere
dans son ensemble).

® Par exemple, pour un nombre de Reynolds supérieur a 100 000, un profil
symeétrique d’épaisseur maximum em, subit la méme trainée globale que
celle d’'un barreau circulaire de diametre en/10

.....

emI- >

Méme trainée globale 1 O Ccm

® Sur un avion de ligne sortir, le train d’atterrissage

peut aller jusqu’a doubler la trainée...
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5. Forces et moments

® Une fois projete sur le repere associe au profil, chaque element de
surface est donc associé a une force élementaire : 7

dNZ + dAx

® A cette force eléementaire, correspond un moment
de bord d’attaque elementaire :

dMpay

OM A (ANZ + dAZT)
A
® |a force dN dans la direction z crée bien

un moment piqueur (dMga suivant -y)
autour de I'axe O.
o}y X
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5. Forces et moments

® Des forces et moments sont definis suivant les 3 axes :

D : Trainee ~
L : Portance
H : Derive
Roulis
Portance
Y Derive

Tangage “™ergu, o Trainée
rofjy

Mr : Moment de roulis
Mt : Moment de tangage

M. : Moment de lacet
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6. Coefficients aerodynamiques et finesse

® Des coefficients aerodynamiques globaux sont utilises

pour caracteriser les efforts.

A
Effort axial Cp=——
QoS
N
Effort normal Cny = ——
QoS
L
Portance Cp=——
QoS
D
A 7 C —
Tralnee D —C]ooS
M
Moment Cy =
(oo SC

v Surface de profil concernée : S

v Corde : c

v Pression dynamique de
I’écoulement incident :

1
— —pU?
2,000



6. Coefficients aerodynamiques et finesse

Un ecoulement en impaction sur une paroi apporte

un majorant du coefficient de portance :

Ecoulement a
vitesse u

Paroi en
impaction

En pratique pour les profils ‘classiques’ : C L < 1 8
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6. Coefficients aerodynamiques et finesse

Shape Dr.ag. gsmpg REF. G, G.
Coefficient ™= |
Sphere — O 0.47 @W 047, 147,
HEe D)
C—L—— © 038 1.20
Half-sphere —— 0.42
-)'\‘1‘
Q-— © o4 Lie
Cone ——> < 0.50 vy
= (© 059, l.éo,)
Cube —» 1.05 <>~ ® o8, 155
My
Angled 0.80 Jeo*— (d) 0.50 .55
Cube N
)
ang — 0.82 SEPARATION 7 .38
Cylinder o
l,,
- V., © 7 2.00
ort
, — 1.15 —,
Cylinder D— &) e 230
Streamlined v
Body - D— @ 138 220
Streamlined 1™ g REAYS
7 ) lLo5 = 2.05
Half-body > Lo 0" I R Y

M dD Coefficient Nous reviendrons sur la réponse de Cp en fonction du
easure rag Loefncients nombre de Reynolds lors de la discussion sur le
U..d phénomeéne de décollement des écoulement des parois

_ 4
= =10 .

Re



6. Coefficients aerodynamiques et finesse

® Les coefficients aerodynamiques fonction de |Ia
position sur le profil (donc de I'abscisse curviligne 's’)
permettent d’affiner I'analyse de I'écoulement.

P(s) — Py

® Coefficient de pression : Cp(s) —
Joo

7(5)

® Coefficient de frottement pariétal : C'f(s) = —=
oo
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6. Coefficients aerodynamiques et finesse

® Exemple de distribution de coefficient de pression sur
un profil NACA RAE 2822 :

—Upper Cp
— Lower Cp
-1 = Experimental data|

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
x/c

Tonicello, Lodato & Vervisch, AIAA Reno, 2020 59



6. Coefficients aerodynamiques et finesse

® La finesse d'un profil f’ est le rapport entre la portance et la trainee.

® Pour un avion, la finesse est directement le rapport entre la distance
horizontale et verticale qu’il peut parcourir sans propulsion.

Distance
rtical ~~NJCCtA -
verticale ) tolre

.\.2
@
N\
'l
_|_
.l
_|_
3
Qy
N—
\NT|
|
h
|
S
QS
(@)

2
=2
|
-

Distance horizontale

Trainée cos(y) = L
L+D+mg=0 sin(y) D

Portance Poids
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6. Coefficients aerodynamiques et finesse

Distance parcourue horizontalement

Distance parcourue verticalement

= por _ L
Pilatus B4 N\ -~ Cp D
f =35 Boeing 747-400
[4:33?80'(%\1 » f=18
D = 100 N M = 350 000 kg

finesse avion de chasse <10 L —_ 3 43 3 500 N

(Rafale f = 5)

) D =191 000 N



6. Coefficients aerodynamiques et finesse

® Pour caracteriser les performances aerodynamique d’un profil,
le coefficient de portance est tracé en fonction du coefficient

de trainee, en faisant varier I'angle d’incidence.
® |e graphique obtenu est ‘la polaire’ du profil.

A Finesse
CL maximale M

Cr=1/C}+C}

— arctan 2

G. Eiffel 0
1832 - 1923 \ Augmentation de Cbo

I'angle d’incidence
62




Airfoil — MECA3

Introduction a ’Aérodynamique

et a la Theorie des Profils
Partie 4 : Equation des profiles minces

—

Luc Vervisch insa de Rouen Normanglie & IUF, CNRS



/. Champ de vitesse induit

® [‘écoulement incident est dévie par la présence d’un profil aérodynamique.
Les proprietés de cette déviation dependent de la forme du profil et du
nombre de Reynolds de I'ecoulement.

® Nous allons construire une description simplifiee de cette déviation qui
permet de relier la portance a la forme du profil.

Ligne de courant

vitesse le long d’une ligne de
courant déviée par le profil

—

| :V:”Uajf—l—vzz_)

>
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/. Champ de vitesse induit

® |a vitesse se decompose en la partie incidente et la
deviation generee par le profil :

Vitesse generee

par la présence |7 << |Ux|
R du proﬁl

V:UOQ—I—

Vitesse du vent
incident

_— >
Uoc
Uso = Uso cos(a)Z + Us sin(a)Z

—

U=ul +wz s



/. Champ de vitesse induit

® En termes de conditions aux limites, la paroi est impermeable, donc la
composante de la vitesse dans la direction normale a la paroi est nulle.

10

n (x)

Connu dés que la forme du

profil est déterminée
(idem a I’angle theta vu plus haut)

d
__________ £ = arctan (—Z>
......... dr

Vitesse incidente Vitesse induite ‘
X
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/. Champ de vitesse induit

® |a projection de la vitesse dans la direction normale
est exprimee en fonction de la forme du profil z(x)

—

Vi = Usx i+ 01 =Usxcos(a) 7+ Uyxsin(a)Z -7 +uf -1+ wZ -7
= —Uy cos(a)sin(B) + U sin(a) cos(B) — usin(8) + w cos(f)
= Uy sin(a — ) — usin(B) + w cos(f) — sin(B)

T-mn=
Z -1 = cos(f)
‘ [ = arctan (%)
dx

Vent incident

V,, = UxsIn [oz — arctan (%>]

dx

, dz dz
— uSsln |arctan | — + wcos |arctan | —

Induit par le profil
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/. Champ de vitesse induit

® |a condition d'impermeabilite (vitesse nulle dans la direction
normale a la surface) impose donc la relation suivante en tous
les points de la surface du profil aérodynamique repeéres sur la
corde (axe X’) par la fonction z(x) :

. dz , dz dz
Uy sin | — arctan [ — = usin |arctan | — — w Ccos |arctan | —
dx dx dx

d
 / .
. .
. .
. .

.
P
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
- .
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.
.

exprimée par z(x)
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8. Equation des profils minces

L'équation précedente relie la forme du profil a I'angle d’incidence, a la
vitesse incidente et a la vitesse induite.

Nous allons voir qu’en formulant quelques hypotheses, cette relation
permet de calculer la portance d’un profil donne.

Hypothéses des profils minces

® Profil de faible epaisseur : emax/c < 0.12 Prandlt
1875-1953

42(2) _ .30 I8

dx

® Profil faiblement cambreé :

® Angle d’incidence faible: —15° < o < 15°

T AN
b Sl I 0%

Munk
|890-1986
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8. Equation des profils minces

® Langle d’incidence alpha et dz/dx sont supposés petits, il est donc
legitime de formuler les hypotheses suivantes :

cos(a) ~ 1 dz\  dz
arctan (d—) R~ o
sin(a) = tan(a) =~ « ! v

® La relation d'impermeabilité devient sous ces conditions :
. dz , dz dz
Usx sin |a — arctan | — = u sin [arctan { — — wcos |arctan | —
dx dx dx

U | az :uxdz W

dx dx

- - Produit de deux
70  termes petits !




8. Equation des profils minces

® La relation entre les parametres geometriques et aérodynamiques
d’un profil mince sous faible incidence, s’exprime donc sous la forme :

Forme du profil
(cambrure moyenne)

| di) i)

g Vitesse induite par le profil
Angle dans la direction verticale
d’incidence

Vent incident
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8. Equation des profils minces

® Pour une forme de profil donné (dz(x)/dx)), calculer Ia
composante verticale de la vitesse induite w(x), permet de
calculer la portance.

® |’'expression de w(x) en fonction d’une quantité judicieusement
choisie qui depend de la portance, apporte des solutions
analytiques suivant la theorie des profils minces.

® Cette théorie repose sur le theoreme de Kutta-Joukowski, qui
relie la portance a la circulation du vecteur vitesse autour du
profil.
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9. Circulation d’'un champ de vecteurs

® Visualisation des lignes de courant du vecteur de la vitesse de
deviation induite par le profil :
Streamlines of vector field (u — uy, v)

Catall




7))
.
-
)
)
O
)
>
)
o
ol
=
(qv;
e
@)
-
’nu
o
-
O
=)
©
-
O
=
O
oN

® La circulation d’'un champ de vecteurs est l'intégrale sur un circuit

fermeé du produit scalaire entre ce vecteur et un deplacement
eléementaire (compte positivement dans le sens trigonométrique)
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9. Theoreme de Kutta-Joukowski

® |a circulation du champ de vecteur vitesse autour d’un profil est
non-nulle et proportionnelle a la portance :

® Circulation

=
|
|
A—_
]
<9
)
|
=
Q
|
£
Y

® Portance pour Im d’envergure

corde ¢ L=(P,—P,)xc

® Conservation de [|'énergie de I'écoulement incident qui
contourne le profil
1 2 1 2 1 2
Py + =zpu,, =P, + =pu; = P, + =pu_
2 9 2



9. Theoreme de Kutta-Joukowski

® |es variations de vitesse sont petites devant I'écoulement incident, tout comme la
différence de vitesse entre l'intrados et I'extrados, la conservation de I'énergie

devient : 1 . . 5

2p ('U,e ’U,Z) 2pue (Ue)

_ .
1 1 We
= —pu’|l— (1 + U )
Ue

En négligeant le 1 2 _ Ue — Uy
termeaucarre — o PUe 2 y — p(uoo + [’U,e — uoo])(ue — ’U,,L)

L(Pi*Pe)xc o _
' = (ue — ug)c L puOOF

® |a connaissance de la circulation autour d’un profil apporte directement la
portance. 77



9. Theoreme de Kutta-Joukowski

L7 = pUTZ

® |'axe de la portance est perpendiculaire au vent incident et la
direction de la force est donnee par le signe de la circulation :

L L
. Uoso TF>0 I <0 Uso
g

X
- Ir<o >0 . 1
> < Z

L L
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9. Theoreme de Kutta-Joukowski

® |a relation entre circulation et portance confirme qu’un objet
sphérique en rotation ne suit pas une trajectoire rectiligne
(effet Magnus).

Uoo

vVVY VY vV VYVvVY




| 0.Vitesse induite par une ligne tourbillonnaire

® [a vitesse tangentielle d’'un element de fluide en rotation a la
vitesse angulaire Omega et de rayon ‘r’ s’exprime en fonction de la

circulation :
B} ) o
Uug = SArep <
T 27
[I' = —/{[9 . rd0ey = —Qr? /d@ — —27Qr?
N——
0 g7 0
* [
Ug —




| 0.Vitesse induite par une ligne tourbillonnaire

Un volume elementaire de fluide en rotation genere une vitesse
elémentaire.

D’apres ce que nous venons de voir pour un elément de fluide en
rotation, au point X, la vitesse élementaire genéerée par le tourbillon du
point xi s’écrit : r

Z ug —

r: distance entre le point ou la vitesse

est observée et la position de la ligne
tourbillonnaire qui génére cette vitesse

5}5

X
. g . la vitesse est reportée sur I'axe
sens trigonométrique quand on : _
regarde I’axe ‘x’ en face : (la longueur de la ligne rouge
_ dw(a:*o) est proche de Xo-xi)
Vitesse élémentaire générée en ( ) . dr(ﬁ) . /Y(é—)dé-
Xo par le tourbillon en xi dw Lo) =

2m(zo — &) 27(z0 — &)

8l



| 0.Vitesse induite par une ligne tourbillonnaire

® |a vitesse w(xo) genérée au point xo par tous les autres points de la
lighe tourbillonnaire s’écrit donc :

C

v(§)d§
27‘-(%0 o g)

w(T,) = —

0

® D’apres ce que nous avons vu precedemment, le terme gamma(xi)dxi
est directement relie a une mesure de portance :

C C

L = pusI' = puss /dF(ﬁ) = PUoo /v(ﬁ)df

0 0
82



| 0.Vitesse induite par une ligne tourbillonnaire

® [a vitesse elementaire informe sur la distribution de

portance :
B dL(¢)
dwlzo) = 27 pUoo (26 — &)

® |'equation des profils relie donc la distribution de
portance a l'incidence et a la forme du profil :

Forme du profil Portance

dz 1 © dL(&)
Iz ") = 2mpU 3, /0 (20 — &)

Vent incident

83
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| |. Equation integrale des profils

® Avec I'expression de la vitesse verticale reperée par le point X’ sur la
corde en fonction de la circulation, 'equation des profils minces prend
une forme ou la portance intégréee sur la corde intervient :

dz(z)

U | —

- ar [ (€)de
. Y

lw(%) O/ o7 (z0 — €)

- dz(x)]| [ y(§)dE
Voo | @ dx _/277(33—5)

® En terme de portance, I'effet du profil est donc modélise comme celui
induit par une ligne tourbillonnaire.
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| |. Equation integrale des profils

® Une feuille de route apparait pour determiner la portance en
fonction de la forme du profil, il suffit trouver gamma(xi) qui
verifie 'equation des profils minces

)] [ e
Voo @ dx _/ZW(aﬁ—f)

) ’ 0

Ligne tourbillonnaire

v(§)

Portance

L = pU,.T

C

r— [

. 0 :
Circulation 85



| |. Equation integrale des profils

® |a relation entre la forme du profil et la distribution
de portance (ou de pression) s’écrit donc :

dz, 1 [ y(6)dg
@(x) - UOOO/QW(:Ef)

® Méthode directe : choisir z(x) et
chercher la distribution de portance
qui en découle.

1 / dl’
p— o — —
Uso O 27T($ o f) ® Methode inverse : choisir la distribution
. de portance (ou la distribution de la

1 dL difference de pression intrados/
= o — 3 / extrados) et calculer la forme z(x)
pUS / 2m(z — §) correspondante.
ool (RO RO
pUS, 2 (x — &)
0

86



| |. Equation integrale des profils

® Cette équation admet des solutions analytiques, mais pour les

observer il faut passer en coordonnees polaires :
X  (¢/2)cos(0)
>

variable
d’intégration

|

N ~(€) _ _ 0*)(c/2)sin(0*) %
Pl = [ gt =r O / o) (T e

variable
d’intégration — ’Y Sln d@*
cos( )
0 g




| |. Equation integrale des profils

® |’equation a resoudre en coordonnee polaire s’écrit

donc :
. V.ent _ Forme du profil _
incident dZ 1 /y Sln(e ) )
UOO Of\ngle d (9) — 2_ d@
| d’incidence X | L COS — COS (9)
0
Ligne tourbillonnaire
v(0)
Portance

L = pU,.T

T
C

r=° / (6% sin(6")db"
0
Circulation 88
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12. Intégrales de Glauert (1892-1934)

® |a relation suivante est verifiee pour n entier positif :

T

/ cos nf* T+ — 7 sin nd

cos 0* — cos 6 sin 6

90



12. Intégrales de Glauert (1892-1934)

® Intégrale avec le sinus :

T

/Sm(fnﬁ ) sin ¢ 10* = — 1 cos(nf)

cos 0* — cos

0

91



| 3. Relations sinus/cosinus utiles pour la suite

cos®(a) = % (1 + cos(2a))

3 cos(a) + cos(3a)
4
1 1 3

cos*(a) = 3 cos(4a) + 5 cos(2a) + 3

cos®(a) =

92



| 4. Profils minces symetriques

e Commencgons par un profil symeétrique, dans ce cas dz(x)/dx =0
et il faut trouver gamma(theta) qui verifie :

s

1 v(0*) sin(6%)
YT o cos(0*) — cos(6)
0

=




| 4. Profils minces symetriques

® D’apres les integrales de Glauert, les deux premiers termes d’'un
developpement en cosinus divisé par le sinus sont solutions :

’Y(J@\*)
1 r2Uoooz(1 + cos(@*)y
27 sin(6*)
0

sin(6*)

cos(0*) — cos(f) 40

U

70

U
0

1

cos(0*) — cos(6)

cos(6*)

.
cos(

0

4

0*) — cos(@)

do”

7

-~

=0

-~
=TT

1 4 cos(6)
sin(0)

— (6) = 2Wear

94
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| 4. Profils minces symetriques

® Une fois la circulation élémentaire détermineée, la circulation et la
portance sont connues :

[ = /fy(g)df — 5/7(9*)5111(9*)(&9* — Uooozc/(l + cos(6")do”
0 0 0
= mwUyac
L =pU,l = pUgoﬁozc
L U2 IR AN
Tac
Cr = — P = 2T /

gooc  0.5pUZ2 c

® La portance d'un profil mince symeétrique augmente donc
linéairement avec I'angle d’incidence.

® Ceci est bien vérifié expérimentalement jusqu’au décrochage.
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| 4. Profils minces symetriques

® |a distribution de pression est accessible via la
portance eléementaire :

AL = pUnsdl = pUory(z)dz = g pUov(6) sin(6)d6

dL = (P;(z) —

96



| 4. Profils minces symetriques

® e moment au bord d’attaque de la portance du profil mince
symetrique se calcule de fagon similaire a partir de I'element de

portance :
- / ¢dL = —pUs. / ey (€)de
0 0

= U [ 50— con0")) |20

Mpa = /dMBA
0

L+cos(f7)] ¢ Sln(H*)dH*
sin(0*) | 2

1
= —pU2a— W—/§(1+COS(29*))CZ(9*

0

= —pUia— [7? — g} —5,0U2 ac? § —qOOQCQg
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| 4. Profils minces symetriques

Le coefficient de moment s’exprime pour ces profils en fonction du coefficient
de portance :

( — - - _ =
M,BA 12 5 1

Le moment en tout point s’exprime en fonction du moment au bord d’attaque :

&

M, :—/(ﬁ—xo)dL:MBA—FxOL
0

Pour une surface S unitaire suivant I'envergure :

Mc/4 _ MBA I CL/4

Crforg = _
Mo/t ™ g0Se  qeoSe ' guoSc

1
= CprrBa + ZCL =0

Donc le centre de pression est au quart de corde (moment nul), ainsi que le
centre aérodynamique (indépendant de I'angle d’incidence).
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| 4. Profils minces symetriques

® [a connaissance de la réeponse de la portance a l'incidence, permet d’aborder la
reponse de la structure mecanique

Accélération Moment de la rotation de

angulalre portance Iaile
Incidence

1
I8+ kB = 5,oUQ 27 (a + B)ce 2

Force de rappel de
la structure autour
du point de
rotation

Inertie

Centre
aérodynamique

Centre élastique

® |’equation d’equilibre quasi statique est transformeée
avec le temps normalisée : 7 =t\/k/I

2
_Dtérivéi o IOUOO CT‘-CG
rapportét:u /B _I_ /B — k (& —I_ /B)
pUZ c*m
® | e nombre de Cauchy est introduit : Cy = I

B"‘(l_CY )5 CY



| 4. Profils minces symetriques

® Equation de type ‘oscillateur harmonique’ :

fr(1-ov=) =0 "

C Iaile

rigidité Incidence

® Solution:

b= 506Xp(\/l—C’YC—C€><T>—I—C

® Cauchy et vitesse critique de divergence (rigidité nulle) :

Centre
aérodynamique

Centre élastique

_ k
CYcr - C/Ce Uooer = PCCeT
N U > U,
b Uso < Use..
2 2
Uoo — CY _ Uooc i

100



Airfoil — MECA3

Introduction a ’Aérodynamique

et a la Theorie des Profils
Partie 7 : Profils minces cambré_s_

—

Luc Vervisch insa de Rouen Normanglie & IUF, CNRS



| 5. Profils minces cambres

® De fagon similaire, pour un profil minces cambreé, il faut trouver

gamma(theta) qui verifie I'équation intégrale des profils :
s

dz . 1 v(6*) sin(6*)

o |la——(0)] = — do™
Voo | (©) 2w ) cos(0*) — cos(6)
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| 5. Profils minces cambres

® Nous allons ajouter a la solution de la distribution tourbillonnaire des
profils symétriques un développement en sinus (série de Fourier).

® [introduction de cette solution dans I'équation intégrale des profils
montrera qu’elle est directement liee a un developpement de la
dérivee de la cambrure suivant un developpement de Fourier en

cosinus.

® La ligne de cambrure du profil sera alors liege a la distribution
tourbillonnaire et donc a la portance.
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| 5. Profils minces cambres

® Un développement en sinus est ajouté a la forme de la solution du profil symétrique :

1 @)
v(0) = 2U ( - cost ZA’” sin(n#) )

sin 6

® |Introduit dans I’équation intégrale des profils et en utilisant les intégrales de Glauert
données ci-dessus :

Uso [a— @(9)] - QL / o 4, toosl07)  sml07)
s

dx sin(0*)  cos(0*) — cos(0)

sin(n#*) sin(6*)

" cos(6*) — cos(H)

— Z cos(nd))

do”

+
Mg



| 5. Profils minces cambres

® Donc la derivee de la cambrure est de la forme :

dz -
%(9) =a— A, + Z A, cos(nb)

NB: On dérive en ‘x’ et
ensuite on exprime en theta

® Comme pour les séries de Fourier, les coefficients A, sont calculés a
partir de la fonction qui a été décomposee (ici dz/dx) :

9 oya0r — d9*+ A cos(nb*)do”*
dr

0 0 cos(f)

—Ao)w+ZAn><O 39
n=1

Fourier
1768-1830 105



| 5. Profils minces cambres

v d 00
/é(ﬁ*)cos(mﬁ*)dﬁ* = (a—A,) /Cos(mﬁ*)dﬁ* + ZAn/COS(nQ*)COS(mQ*)dQ*
0 0 n=1 0 = 0 sauf quand n=m

= (a—A4,) x0+ Am/COS2(m9*)d9*
0

T /cosz(mﬁ*)dﬁ* = /sinQ(mG*)dO*

5 < 0 0

/((3052(m9*) + sin?(mb*))do* = /d@* =T
0

0

= A, X

® |es coefficients de la ligne tourbillonnaires sont donc directement
calcules a partir de la ligne de cambrure

1 dz
Premier coefficient : o — — d@ *
T CE‘
O
2 dz
Coefficients d’ordre supérieur : = — 9* COS (nH* ) d(g*
06 70 ZU
0



| 5. Profils minces cambres

® Methode directe :
v La forme du profil est fixee, la ligne de cambrure est connue.
v A partir de dz/dx on calcule les coefficients Ao, ...,An

v La distribution de la ligne tourbillonnaire est calculée a partir des
A. et les proprietes du profil (portance, moments) sont
déeterminées.

® Methode inverse :

v La repartition de pression desirée est fixee (distribution de
portance).

v A partir d’'un bilan de forces, la distribution tourbillonnaire est
calculée, les coefficients A, ..., An sont connus ainsi que la ligne de
cambrure, donc la forme du profil.
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| 5. Profils minces cambres

® Circulation du profil :

=m/2sin =1; =0 sinon
N\
7 N\

(& T T
(0. @) m

= /fy(ﬁ)df = —/W(H*)Sin(ﬁ*)dﬁ* = Uxc AO/(1+COS(9*))0Z6’* + ZAn/sin(Q*)sin(nH*)dQ*

0 0 0 n=1 0

1
= UOOCT(' (AO —I— 5141)

® Portance du profil :

1 [d
L = pUs T = pUZcr (AO + §A1) = pUZcma + pUgoc/ °
A

/ %(9*)((308(9*) — 1)do*

A

Incidence + cambr r
e Coefficient de portance du profil : <.:de ce + cambrure

v

— (0 )(cos(0*) — 1)dO*

T (24, +A1)_2m+2/

108 0

L
0.5pU2 x ¢

dz

Cr —
L dx




| 5. Profils minces cambres

Polaire type d’un profil mince pour les angles d’incidence portants :

—
/ — N\
/7 N
o C L A \\
Cr = L/ (050U 5) S Décrochage
A Profil mince g
cambré o
. Profil mince
; .
Cp = 2ra+2 / = (6") (cos(8") — 1)d8" symetrique
.0 v CL = 2T
Force Ldiriggée | 777 La cambrure apporte de fa
vers le haut portance sous incidence nulle :
+Z et sous incidence négaﬁve Susssstussnsfuussnnnnunnnuusnunnnnnnnunnnnnnn -ﬂ: ---------------------------------------------------------
dZ * k *k
Cr _Q/dx(g )(cos(0*) — 1)db
0
Sous incidence nulle du
La cambrure permet de choisir : profil cambré
I'angle ou la portance s’annule
1 [ dz * * *
ar—o _7r/dx(9 )(cos(0*) — 1)df
v 0 >
A
84
Piqué Cabré
a <0 a >0
Force L dirigée
vers le bas
-Z /
Y ® En optimisant dz/dx, la réponse en bleue peut
~ étre positionnée en fonction des besoins.
Décrochage NS |
v ~ \_ ) 109




| 5. Profils minces cambres

® Moment au bord d’attaque :

C

Mpa = /dMBA
0

C

- [ ear =-pu. O/ £9(€)de

0
s

1 *
—ono/gu ~ cos(07))2U,, | 4, Cc0507)

A, Z A, sin(nd™) ] — sin(0*)dO*

Sm 9*

—pUOQO% A, /(1 — cos?(6%))do* + Z An/sin(ne*) sin(60™)(1 — cos(@*))d@*]
i 0 n=1 0
(:W/2sin:1;:08inon = m/4 si n = 2; = 0 sinon \_

o\ o\

™\ r
T T

—pU? < Aog + ZA” /sin(n@*)sin(@*)d@* —/sin(n@*)sin(@*)cos(@*)d@*
\ O /

T T
+ A1§ - A2z] = —gooC”’ (A + A1 — —Az)

A 7
~~

Crv,BaA=MBa/(qooc?)

110




| 5. Profils minces cambres

® Coefficients portance, moment BA et ¢/4 :

OL = 7T(2AO -+ Al)
T 1
CrvBa = 5 A, + A1 — 5142
1 T
Crresa = CuBa+ ZCL = Z(Az — Ay)

® |Le quart de corde n’est pas le centre de pression, contrairement
au profil symetrique.

® A et Az ne dependent pas de 'angle d’incidence, donc le quart de

corde est le centre aérodynamique des profils minces cambreés.
11
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|6. Décrochage

® En pratique la portance n’augmente pas indefiniment avec l'angle
d’incidence alpha. Au dela d’'un angle limite, les effets lies a la couche
limite dominent, effets negligés dans I'analyse precédente.

® Quand la surface iso-vitesse nulle quite la paroi, on parle de
decollement de I'ecoulement. Dans le cas d'un profil cela conduit
rapidement au décrochage : diminution puis perte de la portance.

- b ?
(O™ r B
Zone delecouleme A

decollee de la paroi
' ’

\ w\"
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|6. Décrochage

® La Theorie des ecoulements potentiels que nous avons
utilisée ne tient pas compte des effets de la viscosite.

® Quand les couches limites, associees aux phéenomenes
visqueux, ‘decollent’ la théorie des ecoulements potentiels
est mise en defaut.

® (Ceci se traduit par une perte de portance de laile.

® [e decollement apparait du cote de I'extrados ou le gradient
de pression est le plus marque.

| 14



|6. Décrochage

Un écoulement a décollé d’'une paroi quand :

V' la vitesse dans le voisinage de la paroi est nulle ou négative (i.e., dans
le sens oppose de I'ecoulement principal) et que le profil de vitesse
dans la direction normale a la paroi présente un point d’'inflexion,

V' le gradient de pression dans le sens de I'écoulement est positif,
gradient de pression dit ‘adverse’, la pression augmente dans le sens
de I'ecoulement.

pu-Vu=—-VP + uViu

Direction de
I’écoulement Séparation

—

Recirculation
i L T, principale
[ ]

5@

Recirculation
secondaire

~ Zone de

~ rattachement
&N
N

15



|6. Décrochage

® Le ralentissement par une paroi modifie le gradient de
pression qui pilote I'ecoulement :

Profil de couche limite

—

* Au voisinage du bord d’attaque, dans la région
P trés proche de la paroi I’écoulement ralenti, la
pression augmente et le gradient de pression

P longitudinal (x) diminue.

VP -Z<0 R établie
— : or 7
U;oo Z oz~ goo
> s

0

.
.
.
g
.
0
.
.

» - Une fois la couche limite est établie, le gradient | ;
de pression dans la direction normale a la paroi ! P
est quasi nul, et la pression a la paroi est : :

proche de la pression dans I’écoulement libre. : ’

pu-Vu=—-VP + pViu

&1\/
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|6. Décrochage

® |e decollement provient d’un ralentissement de I'écoulement a
la paroi, associe a la forte diminution, voir au changement de

sens, du gradient de pression:

1

i : Gradient de pression Zone ol u = 0.

dans le sens de Ecoulement

H :' : :*.” ' 4 ; )
: ’ NG I'écoulement décollé de la paroi

.
.
l“‘
.

pu-Vu=—-VP + pViu

La différence de pression ralenti
I’écoulement
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|6. Décrochage

® | e ralentissement a la paroi peut aller jusqu’a la
formation d’un ecoulement de retour :

/ 7 A 7
Uso Uso
> >
> >
>
?.
......... P - b
. :
Formation d’un g | formation de
Ecoulement i .
L ! . écoulement de retour et ¢ tourbillons
décollé de la paroi d'un sillage '<_

pu-Vu=—-VP + pViu

La différence de pression ralenti
I’écoulement
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|6. Décrochage

® Dans une conduite dont la section augmente, si le gradient de pression entre I'entréee et
la sortie n'est pas assez grand, 'écoulement perd trop de quantité de mouvement a la

paroi et décolle dans la zone d’élargissement générant une forte perte de charge :
Vitesse nulle
décollée de la paroi

Apparition du p
décollement ; L —

Inversion de la vitesse a la paroi
avec création d’un sillage

pu-Vu=—-VP + pViu -



|6. Décrochage

® Le décollement a un tres fort impact sur le frottement local et la force de trainée globale.

® Pour des petits nombres de Reynolds (de I'ordre de l'unité), les effets de la dynamique
sont faibles par rapport aux effets des forces de viscosité et de pression.

® |e coefficient de frottement évolue alors de fagon inversement proportionnelle au
Reynolds.

Pas de décollement

100 Cylinder

- — — - Sphere (laminar)
S}
= 108 >
b} C — >
© >
O
(@) =
= [ N D
Q B e
0.1
0.1 1 10 100 1000  10* 10° 10° 107
+—>
Reynolds number (Re)
Usod
Re=—"2>"<1
1
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|6. Décrochage

® Pour des nombres de Reynolds modérés, 'écoulement développe une zone décollée.

® |a zone décollée est d’abord stationnaire (Re de l'ordre de 10), puis si le Reynolds
augmente encore (Re > [00) elle devient instationnaire avec apparition d’une allee
tourbillonnaire de Von Karman.

® |e coefficient de frottement continue a diminuer avec le Reynolds et atteint un plateau.

| PV2 2 Décollement stationnaire
D:CD><§,0UOO><S:C’D><27PR€ XS |

100 Cylinder
AD
Q
=L
) =
o .
D L
@
@) o I
(@)) c
© :
& ;
0.1
0.1 100 1000  10*
Reynolds number (Re)
Usod
Re = =
v
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|6. Décrochage

® Pour des nombres de Reynolds entre 103 et 103, 'écoulement est pleinement décollé. Un
gradient de pression adverse est présent sur |'arriere de I'obstacle, favorisant I'épaississement
de la couche limite et donc le décollement de I'écoulement avec un sillage prononceé en aval.

® En augmentant encore le Reynolds, la couche limite devient turbulente, les fluctuations de
vitesse tendent a homogénéiser I'’écoulement en moyenne, ce qui diminue le décollement, le
coefficient de frottement diminue alors brutalement.

® Pour Re > |08, I'intensification de la turbulence s’accompagne d’une ré-augmentation de Cp

Sillage
! :
100 N\ Cylinder |
: N s Sphere
dili= - \ — — - Sphere (laminar) :
S} \ i
S\
=110 - i
S : g
t = A Y
1 N
(@) \ e
= \ ™~ o 1 Rl
Q \ o e
\
A
. \
0.1 1 10 100 1000  10* 10 o St : :
Usod Reynolds number (Re) PPP—(cc cavités sur une balle de Ecoulement turbulent

Re =

golf déclenchent la turbulence

pour diminuer le frottement en aval de I'obstacle



|6. Décrochage

® Dans le cas d’'un profil aérodynamique sous forte incidence, suivant la
forme du profil, le décrochage se développera dans une zone laminaire
ou turbulente de I'’ecoulement, tout dépend de la fagon dont la couche
limite a évoluee depuis le bord d’attaque :

Décollement

Décollement

Décollement laminaire Décollement turbulent
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|6. Décrochage

® |a forme du profil, 'état de sa surface et I'angle d’incidence contrélent le développement de la
couche limite :

pu-Vu=—-VP+ uViu
P2> P4

Zone de
décollement

Sous couche
visqueuse

Epaisseur de
couche limite

Point d'arreét
24



|6. Décrochage

® La turbulence (fluctuations de la vitesse dans les trois directions), tend a homogeneiser
I’ecoulement, donc a diminuer 'effet de sillage.

® Mais la turbulence augmente le frottement a la paroi, a travers un gradient de vitesse
moyen plus grand.

® Dans la nature, la sélection naturelle (algorithme génétique) a favorisé ceux qui sont
equipés pour la transition vers la turbulence juste avant I'apparition d’un sillage, avec
éventuellement un ‘revétement’ qui piege les petits tourbillons pour diminuer le frottement

turbulent... ,

Laminar

Turbulent

Transition vers la m
turbulence

<<<<<

777 gaEe== 'uiMoéniTudg J
"D0s#00/ / /0/4/ 0.4 /OB [ A1 T2 N
/ Sk

—

4 16/ 1.8 jerod |
. —
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|6. Décrochage

® Dans la zone turbulente, 'ecoulement présente des fluctuations de vitesse.

® |es composantes du vecteur vitesse sont décomposees en une partie moyenne et
une partie fluctuante :

ui(z, t) = ui(z) + u(z, t)

Moyenne temporelle
de la vitesse

T
1
ui(z) = lim = [ wu;(x,t)dt

T'— 00

0

® La partie fluctuante présente un caractere aléatoire impossible a predire (effet
papillon, etc.) et ’écoulement turbulent est toujours instationnaire.

® [’énergie cinétique de la turbulence est utilisée pour caractériser l'intensité du
mouvement fluctuant :

1 ]{71/2
k= (u’f +uR + uéZ) Taux de turbulence : ——

2 2% ]




|6. Décrochage

® Dans le cas d’'un profil d’aile :

v 'augmentation de laltitude conduit a une diminution de la densité de I'air, donc de la
portance et favorise le décrochage, qui implique d’augmenter la vitesse du vent avec
I'altitude au voisinage du décrochage.

v 'augmentation de l'altitude conduit aussi a une diminution de la vitesse du son avec celle
de la température, donc au voisinage du nombre de Mach maximum autorisé sur ['aile, la
vitesse du vent doit diminuer avec l'altitude pour éviter une situation de survitesse.

Altitude

Au voisinage de 10km la zone de
vitesse autorisée est tres réduite

coffin
Al

Décrochage

Survitesse

Vitesse du vent
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|6. Décrochage

® |es profils tres minces, minces ou épais ne
déecrochent de la méme facon :

Profils minces, décrochage en régime
A laminaire par le bord d’attaque, avec
L recollement turbulent et avec variation brutale

du coefficient de moment

Profils épais, décrochage en régime turbulent
par le bord de fuite avec variation lente de la
portance et du moment BA (avion de voltige)

Profils trés minces, décrochage en régime
laminaire par le bord d’attaque, avec
recollement laminaire et avec variation trés

brutale du coefficient de moment

>

Cmax Omax Xmax 8%
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|6. Décrochage

® Une forme figee de profil ne permettait pas a un avion de
lighe de couvrir tout son domaine de vol :

v décollage : portance a forte incidence et vitesse reduite ;

Y croisiere : portance avec faible trainee a faible incidence et
grande vitesse ;

v atterrissage : portance et forte trainée a faible incidence et
vitesse reduite.
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| 7. Dispositifs hypersustentateur

Une aile d’avion est generalement constituee de plusieurs profils.

Elements mobiles qui se deploient ou se replient en fonction des
phases de vol.

Lobjectif est d'augmenter temporairement la portance ou/et la
trainee.
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| 7. Dispositifs hypersustentateur

Bec de bord d’attaque

® Augmente C_ et la valeur de langle de
décrochage.

Lift coefficient C;.

® Canalise du fluide en surpression de l'intrados
vers |’extrados, afin de retarder le
décollement sur I'extrados

e Utilisé au décollage et a l'atterrissage.

Volet de bord
de fuite

® Augmente la valeur maximale du coefficient de portance C,
lors du décollage.

® Augmente la cambrure et donc globalement la portance du
profil pour une incidence donnée.
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| 7. Dispositifs hypersustentateur

® Dans la nature, les grands oiseaux possedent des plumes asymeétriques,
‘Alula’ (index et pouce) qu’ils levent au dessus du bord d’attaque des ailes

pour controler la portance a I'atterrissage.

Alula
"ll @
Carpe
Métacape | Ulna Humerus
Phalange basale Alula ||| Radius
Phalangetenninale—l“_“:“:“_i- ~ ‘ e
——— , N | | ~—— Coracoide
III |I|
I| N ”
| | S .
’ |||| ||| | \\ D Scapula
L)I I'\ || \)
Rémiges primaires \/ Tertiaires
Rémiges secondaires
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| 7. Dispositifs hypersustentateur

NACA 4412 - L.E. stall

e | s | 1| et ] [ e 1 [ S :
% /R/\\ %t ﬁ Avec bec de bord d’attaque
e e W W
U | S |1 o ——
e e == —— 77—~ —|  NACA 4412 with L.E. slat
10° — |
[ ]
//’_\\\
T.E. flap L.E. devices m
——/\
///-ﬁ-\ﬁ
 (1-F)c Fec LEslaa & = R —
/_—\
—
N +0 LEdroop QY Py
cosB=2F—-1 /—/_s
Kruger flap /<> A
¢ =21+ 26(m — B+ sin ) %
~~ &
Acy /:c!;:il\)/ated T ]
’—’—‘-—_-—ﬁ\_d
20+ T // :\\
g Acmar /7| 30°C) T |
/ | "
. | %N
, 1.0~ Aa; /\_
0.5 LED unactivated
30°(+) _——
A /yf/ﬁ
ao
05 &
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| 7. Dispositifs hypersustentateur

—— SCALE METERS SCALE FEET
0 3 6 9 0 10 20 30
| | i
[ 37.57m [ .
(123 ft 3.12 in) e
L
1 395m
L — | (12ft11.4in)
(18 ft 10.32 in)— |
| Y
Im T
11.19m A
CFM56 B
| (| (36ft8.52in)_| E H N
| [ [
V2500 11.12m. : | 5
(36 ft 5.76 in) NOTE: FOR DOOR SIZES
SEE CHAPTER 2 7
1 1
414 m |
(131t 7 in) ?
- SEE_ |
CHAPTER
0000 ooouonoooo@@nooouoo 200000000000 D 23

s SR oy

— - 78 t au décollage / 40.3 t a vide
5.07 m 12.64 m
(16 ft7.56 in) '3—211-“1 ft5.52 mwfj - 150/180 Passagers

_ L | s410m + 6150 km de portée

(111 /£ 10.44 in
[ 1]
- l [ I N 12.45m Aircraft Characteristics
\ | (40 ft 10.08 in) WV010 | WVO11 [ WV012 | WV013 [ WV0i4
Maximum Landing Kilograms 64 500 66 000 66 000 64 500 64 500
Weight (MLW) Pounds 142 198 | 145505 | 145505 | 142 198 | 142 198
— Maximum Zero Fuel |Kilograms 61 000 62 500 62 500 61 000 61 500
= —— = e —— Weight (MZFW) Pounds 134 482 | 137 789 | 137 789 | 134 482 | 135 584
[~ ——— O _,————?—ﬂr‘ Estimated Operational [CFM Engines| 41 244 kg (90 927 Ib)
@ t@j Empty Weight (OEW) [TAE Engines 41 345 kg (91 150 Ib)
h oo ﬂ Estimated Maximum  |Kilograms 19 756 21 256 19 756 20 256
1 Payload CFM 56 Pounds 43 555 46 861 43565 | 44657
]_ 7.59 m - Estimated Maximum  |Kilograms 19 655 21155 19 655 20 155
- = Payload IAE V2500  [Pounds 43 332 46 639 43332 | 44434
(24t 10.8 in) |
| |

IDD-



| 7. Dispositifs hypersustentateur

73.79m
(242.09 ft)

Y/ /4 (8.07 m“"[—
Y/ /P 6.21m

Vs N =
' /// (20371
— - AEEEREE
13.47 m —t/ |

(44.19 1) > ™ 706
/ 1 - 10.50 m
//

| (2579f) (3445h)
3 O sl _f P N
ﬂ 12.75m

(41.83 f)

19. N ! ? 17.02m A J = BRI WG
o ft) C - (55.84 ft) o 5] A’RBUSIOO\(\} w ey
=\ —l 9.62m ' oy o
‘ 25.78 m | | (31561
(84.58 ft) '\ ‘\‘P ?

- 308 t au décollage
y - 366 Passagers
+ 14 750 km de portée

S527m
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| 7. Dispositifs hypersustentateur

B: Takeoff configuration
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| 8. Effets 3D

® Le vrillage permet de répartir la portance suivant I'envergure du profil 3D

Washout: atip < Qiroot
Washin: Ctip > Qiroot

high angle of
incidence at root

moderate angle of
incidence mid-wing

low angle of
incidence at tip

= = <28ro-lift fing

Ogero T ohord
common reference

» line for whole wing

Voo

o aero

—p common reference
line for whole wing

(0

o+ ageom VOO




| 8. Effets 3D

® [’envergure joue aussi un role essentiel.

® |’ecoulement est tri-dimensionnel par nature, ce qui induit de nombreux
effets deésires ou pas, comme la trainée induite, qui est une force de
résistance a l'avancement induite par la portance et qui dépend des
caractéristiques de l'aile, comme son allongement et la distribution de la
portance suivant son envergure.

® |e tourbillon d’extréemité d’aile est un exemple simple d’effet 3D :

Pression | | |
____________ courant d'intrados dévié vers |'extérieur
Tourbillon marginal Tourbillon marginal
Ny Y ¥
@ i( Q) courant d'extrados dévié vers l'intérieur
Pression i

mouvement de ['air N
vers la depression )
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| 8. Effets 3D

Visualisation a partir de poudre au sol (NASA) :

":;,: F

s | I
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| 8. Effets 3D

® Les ‘winglets’ reduisent la formation de tourbillon
d’extremite daile.




| 8. Effets 3D

La trainee induite par un profil 3D dépend de e<| (e~0.7 -
0.85), le facteur d’efficacite d’'Oswald, et de Ag, le facteur
de forme de laile :

trainée de trainée
trainée totale frottement induite C2
L

CDT:CD+CDi:CD |

TeAp
| | ® Arest entre 6 et 8 pour les
) ’ " ailes actuelles
/\
2
b2 C7
— 5 TeAgr
Facteur de forme
augmente Trainée induite

> | AR=1 diminue

143



Airfoil — MECA3

Introduction a ’Aérodynamique

et a la Theorie des Profils
Partie 10 : Classification NACA_

€

Luc Vervisch insa de Rouen Normangdie & IUF, CNRS



|9. Classification des profils NACA

e NACA : National Advisory Committee for =
Aeronautics (creée en 1915). |

® NASA : National Aeronautics and Space
Administration (creee en 1958).




|9. Classification des profils NACA

NACA 4 chiffres

NACA xxxx

® Premier chiffre : Cambrure maximale (en pourcentage de corde)

® Deuxieme chiffre : position du maximum de cambrure le long de la
corde (en dixieme de corde)

® Troisieme et quatrieme chiffre : épaisseur maximale (en pourcentage de
corde)

NACA 0012 : Profil symetrique
d’epaisseur maximum de 12% de ¢
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|9. Classification des profils NACA

NACA 5 chiffres

NACA xxxxx

® Premier chiffre : amplitude du coefficient de portance optimal divisé par
0.15

® Deuxieme et troisieme chiffres : double de la position de la cambrure
maximale le long de la corde (en % de corde)

® Quatrieme et cinquieme chiffres : epaisseur maximale (en pourcentage
de corde)

NACA 23012 : Coefficient de portance optimal de
0.3, max de cambrure a 15% de c et épaisseur max
de 12% de c
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|9. Classification des profils NACA

NACA 6 chiffres <Giaca=—=

NACA 6xx-xxX

® Premier chiffre : 6, pour préciser qu’il s’agit des profils laminaires 6
chiffres

® Deuxieme chiffre : position du minimum de pression le long de la corde
(en dixieme de corde)

® Troisieme chiffre en indice : Gamme de coefficient de portance, au-
dessous et en-dessus du coeff de portance optimale, en dixieme

® Un tiret
® Quatrieme chiffre : coefficient de portance optimale en dixieme

® Cinquieme et sixieme chiffres : epaisseur maximum (en pourcentage de

corde) 48



|9. Classification des profils NACA

NACA 65/-012 : Profil laminaire symétrique dont le
minimum de pression est situe a 5% de ¢, operant dans
la gamme Cpope - 0.1 < CL < Cpope + 0.1 avec Cpope = 0

et d’'une epaisseur maximale de 12% de c

® |a série 6 chiffres fut développee pendant la seconde guerre mondiale.

® |Is présente une large zone ou la couche limite est laminaire, en repoussant
le minimum de pression le plus pres possible du bord de fuite et en
réduisant la valeur absolue de ce minimum.

® |e frottement est diminue, ce qui améliore les caractéristiques a grande
vitesse.
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20. Profils NASA

® Dans les annees 1970, la NASA dessina des profils aux performances
superieures a celles des NACA.

® Ces profils ont été congus par simulation numeérique.

® |S(1)-0417 : Grand rayon de courbure a son bord d’attaque afin d’aplatir le
pic de pression sur le nez du profil.

® |Intrados recourbé vers le bord de fuite pour augmenter la cambrure et la
charge aérodynamique (efforts) dans cette zone.

® Diminution du decollement de la couche limite et augmentation du
coefficient de portance maximum.
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21. Notions d’aérodynamique transsonique

® Considerons un profil daile qui évolue dans un écoulement

subsonique : I'ecoulement sur l'extrados est en survitesse et en
depression et on note A le point ou la vitesse est maximale.

Ma
A

Quand la vitesse de I'ecoulement incident augmente, la vitesse au
point A augmente, jusqu’a atteindre la vitesse du son.

La vitesse incidente quand le Mach est unitaire au point A est
appelee vitesse critique, le Mach est critique.
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21. Notions d’aérodynamique transsonique

® Si la vitesse augmente encore, I'écoulement autour du profil
devient transsonique, une région d’écoulement supersonique
apparait coté extrados.

M > Mcr

® |l est essentiel de connaitre le Mach critique, car avec le regime
transsonique plusieurs phénomenes apparaissent, comme une
forte augmentation du coefficient de trainée, des vibrations, etc.
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21. Notions d’aérodynamique transsonique

® D’apres le cours de dynamique des gaz la relation suivante est

verifiee :
Py Pa Pia Pa P
Poo B Pi,APoo—Pz',A Poo

~

- Y=Ll ar2 y—1
14 2102

| —1
1+ 2102
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21. Notions d’aérodynamique transsonique

® |e coefficient de pression (relieé a la portance) s’ecrit en fonction
du Mach amont :

Vitesse du son amont

. Py— Py 2P (Pa 2 _ 7P
(e PocU2 \ Py oo

o 2020 PA 1
U2 \ P

2 (Pa

B 'YMgo Py

2 | 2+ (y—1)MZ2 T 1_
YMZ, |\ 2+ (v = 1) M}

Cp,
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21. Notions d’aérodynamique transsonique

® Appliqué a la condition critique :

® En pratique pour un profil réel, Cp est tracé en fonction du Mach.
Quand la valeur de Cp croise Cp.- théorique, le Mach critique du
profil est determine.
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21. Notions d’aérodynamique transsonique

® Un profil epais a un nombre de Mach critique plus faible que celui
d’un profil mince.

® Les avions de lignes commerciaux qui volent a un Mach de 'ordre
de 0.85 (ne pas confondre avec la vitesse par rapport au sol
indiquée aux passagers), utilisent des profils minces afin d’avoir un
nombre de Mach critique le plus eleve possible.
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21. Notions d’aérodynamique transsonique

® | e coefficient de trainee :
— Force de frottement sur la

D surface S de laile
Cp =
Qoo

® En dessous du nombre de Mach critique, le coefficient de trainée
varie peu avec la vitesse.

® A l'approche du Mach critique, la trainée subit une augmentation.

® Une variation brutale des coefficients aérodynamiques est observée
autour de Mach = | (c’est pour cette raison qu’il est preferable
d’eviter de voler a Mach = ).

® Jusqu'en 1930, on pensait que I'augmentation tendait vers linfini a

I'approche d’'un mur du son infranchissable...
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21. Notions d’aérodynamique transsonique

® |es coefficients de trainée et de
portance varient significativement a ..
'approche de la condition sonique: .~ M>1

~

0.10 /_.\\VELO .
CD A 0.08 / ha
» / /"‘\10.10 % Différents profils
Ca / /’ e /
004 / / /./" 400 /
/ |/
// / // AT
"""’::a—r“{" CL 4 0.4 -
0.8 9 M, 10 W] 1 C
Forme générique 02 L E
i} a
D .
. . [ ] 0 ()TS ll.() :
< O - > Mach number (\.,) -
0 Mcr Mdiv 1 :
<> :
Mach incident :
Mer : Mach = 1 sur I’extrados 0 ; : : .
Mcr Mdiv 1
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22. Profils supercritiques

® || est intéressant d’augmenter la difference entre la valeur du Mach ou les coefficients
aérodynamiques commencent a diverger et la valeur du Mach critique. Ceci pour évoluer
dans une zone ou la variation de coefficient de trainée reste modérée, tout en ayant une
partie supersonique sur I'extrados (et donc voler plus vite).

® Richard T. Whitcomb propose en 1965 des profils supercritiques
verifiant ces conditions

(1921-2009)

® Pour un profil supercritique, la valeur du Mach de divergence augmente, mais celle du
Mach critique change peu par rapport a un profil traditionnel. La distance entre le Mach
de divergence et le Mach critique augmente, donc la variation de trainée est modérée
autour du Mach critique.

® ['extrados est relativement plat, ce qui facilite une région d’écoulement supersonique
pour des valeurs du Mach amont plus faible que pour les profils classiques.

® |e choc qui termine cette région est plus faible.
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22. Profils supercritiques

Onde de choc
importante

Le premier avion civil a utiliser ces Ecouiement
profils est le Falcon50 (1976) de
Dassault Aviation

Trainée

Voilure

conventionelle @@
©

von / 30
— |

Onde de choc
affaiblie

Voilure
supercritique

Tous les avions de ligne depuis 'A310 -
978 utilisent des voilures supercritique
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Quelques progres depuis 1900, mais il reste tant a faire !

AV TOGRA PHE T

Aérodrome de TOUSSUS-LE-NOBLE (S.-&-0.)
M. Paulhan a bord de son appareil se disposant a partir.pour Chartres
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