REPUBLIQUE ALGERIENNE DEMOCRATIQUE ET POPULAIRE
MINISTRE DE L'ENSEIGNEMENT SUPERIEURE ET DE LA
RECHERCHE SCIENTIFIOQUE

UNIVERNSITE DE BLIDA
INSTITUT D'AERONAUTIQUE

MEMOQIRE DE FIN D'ETUDES EN VUE DE L'OBTENTION

D'UN DIPLOME D’ETUDE UNIVERSITAIRE APPIJQ['F P

EN AERONAUTIQUE

[

-

OPTION: STRUCTURE { . )

T ™
DETERMINATION DES CARACTERISTIQUES

. AERODYNAMIQUES DES AILES DELTA
% _ >

Présente par: Propose par: M, A.CHEGRANI
MELL TAHLAITI FOUZIA

ANNEE UNIVERSITAIRE 2000/2001

II




INTRODUCTION
CHAPITRE | :GENERALITES

[ 1= CARACTERISTIQUES DES PROFTLS 5

1.2- CARACTERIQUES GEOMISTRIQUES 5

13- ORIENTATION DES PROFILS 7

1 4- CARACTERISTIQUES 1E FORMIE DES PROFILS 7

1.5- DESIGNATION ['TIN PROL &
CHAPITRE [1 : THEORIEN DES PROFILS

- 1A THEORIE DES PROIAES MINCES 10

WA - INTROIUTCHION B 10

2= DECOMPOSITION TN PROBEIME i

I 12 -SIMPLIFICATION DES CONDITIONS AUX LIMITES 12

H.1.3- PROVIE SYMETRIQUE A UNE INCIDENCE NULLE 4

I 1.4- PROFIL SOUELETTIOUEAVEC CAMBRURE A UNE INCIDENCE  NUELE 16

H4L5- PLAQUE PLANE A UNE INCIDENCE DONNE o 18

11.2- LA THEQRIE DE DISTRIBUTION DES SINGULARITES 2

2 - INTROIICTION 21

1.2 2- 1A METHODE DES PANNEAUX 21

I1.2. 2. 1- METHODE DES PANNEAUX SOURCES « SOURCE PANALS » 22

11.2.2.2- METHODE DES PANNEAUX VORTEX « PANAL VORTEX » 27

13- THEORIE DES FRANSFORMATIONS i

H 3 -INTRODECTHON 31

1.3 2-DEFINITION 31

H.3.2.1- TRANSIFORMATION D'UN CERCLE EN UN PROFIL DAILE 31

11.3.2- IRANSFORMATION DE JOUKOVSK] i3

M3 F 1 - FAMILLE DIES PROFILS IV AILES SELON LA TRANSFORMATION 36
DE JOUKOVSK]

I PROFIL SYSMETRIQUL 36
2- PROFIL SOUELETTIOUE EN ARC CERCLE 37
3- PROFIL CAMBRI : 38
1.3, 2= TRANSFORMATION DY THEODORSEN 38

1.3.2.1- PROCEIIRE DE TRANSFORMATION 39



CHAPITRE 11l : THEORIE DES AILES FINIS
Il - DEFINTTION
NI - SURFACE DE RIGFERENCE
T 2= CARACTERISTIOUES GEOMETRIQUE D'UNE VOILURE
HIf3- FORME (N PLAN
HE2- THEORIE DE FA LIGNE PORTANTE DE PRANDTL
112 - GENERALITES

122 DESCRIPTION DI LA THEORIE DE LA LIGNE PORTANTE DE RANDLT

112 3- PRINCIPE DE LA THEORIE DI LA LIGNE PORTANTE
2.3 1- 1A DISTRIBUTION DE PORTANCE
1H1:2.3.2- LA PORTANCE TOTALLE
HE2.3.3- LA TRAINLE INDUTTE
I 2. 4= IISTRIBUTION ELEIPHIQUE DE PORTANCE
HE2 4 1- PROVPRICTES AERODYNAMIQUES
.24 2- COEFFICHENT DE TRAINEE INDUTTE
HH.3- THEORIE DE LA SUREACE PORTANTE
111.3.1- INTRODUCTION
HE3.2- ASPECTS THEORIOU LS
I3, 3- VITESSE INDUITE PAR LIS TOURBILLON EN FER A CHEVAL
I3 3 0-CALCUL DI EA VITESSE INDUTTE
HT.3.4- CALCUL DES COORDONNELS
1.3 4. 1- LES COORIXINNEES DU TOURBILLON EN FER A CHEVAL
JI1.3.4.2- LES COORDONNEES I POINT DE CONTROLE
{53 5- CALCTH. DES CARACTERISTIOUES AERODYNAMIQUES
H13.5.1- CALCUL DU COEFFICIENT DE PORTANCE
H13.5.2- CALCUT DU CORFFICIENT DEE TRAINEE INDUITE
HE4- ALE DELTA
I 4 1= TES AILES ELANCEES ET LEUR DOMAINE DI VOL
CHAPITRE IV : RESULTATS ET COMMENTAIRES
IV A-INTERPRIETATION
IV 2- CORFFICIENT DE PORTANCE
V. 3- COEFIICIENT DE TRAINEE
IV 4- FINESSE
CHAPITRE V ;: CONCLUSION GENERALE
ANNEXE

49
49
49
32
i3
33
54
55
36
56
57
57
59
61
62
62
62
64
66

69
69
70
70
70
71
71

76
76
76



REMERCIEMENTS

Je tiens @ exprimer mes sincéres remerciements d
mon promoteur Mr A. CHEGRANTI pour ses conseils et son
aide, ainsi qu’a tous les enseignant qui ont contribué ¢ ma

formation depuis mon plus jeune age.

Comme je tiens a remercier vivement rtontes les
personnes qui m’ont prodigué conseils ef encouragement

pour la réussite de cette these.

Sans oublier de remercier le président et les membres
de jury d’avoir accepter d’honorer par leurs présence ma

sSoutenance.




DEDICACES

Je dédie ce mémoire de fin d’étude fruit des

longues années d'étude a :

- Ma grand-mére « MAHJOUBA »
- Mon grand-pére « SALEM »
- Ma mére « F » qui ma toujours soutenu et
enconrager
- Mes grands-parents
- Mes fréres « MOUHAMED , MOURAD , TAHAR ,
BILLEL »
- Mes seeurs « KHADIJA , LINDA »
- Mes tentes « FATMA , YAMINA , KHEIRA ,
ZINER »
- Mes oncles « ALI, SNOUST »

- Mes amis « SOUAD , ZAHRA , SAIDA ,
CHERIFA , KHEIRA , DJAMEL........... »
- £t d ma copine « YASMINA , RAFIKA , KENZA »

- Tous les anfres dont la présence m'apporte

(ZOC b y@

heauconp



[iste des symboles
AR allongement

b envergure

(" corde

s coelTicient de trainge

', coellicient de moment

', coelTicent de portance

(', coelTicient de pression induite

1. trainée indui

D, frainée induite par unite d’envergure
ACP coelTicient de différence de pression
e epasseur refative

I' épaisseur de mailre couple

1. portance

I portance par unite d envergure

1., ciorde moyenne

MNonombre de panneaus

n. la tonction cambrure

e fa fonction éparssenr

(- pression dynamigue

L) ntensie de source

i distance entre e Bl tourballonnaire et la vitesse induite
S s face de référence

N sarface dun panneat

V., 1L witesse de I'écoulement a [Minfing ament
.V W les composantes de la vitesse induite
Vo ovitesse tangenticlle

Vi, wilesse tangentielle induite

W, la composante normale de la vitesse

7 et £ deux variahle complexes

o angle d inctdence

(. angle d'attaque efectifl

or, angle d incidence induit

ity angle de portance nulle

- masse volumique

v ntensité de tourhillon

t angle de diedre ou potentiel des vitesse
I eircalation

o cwrculation a Dongine

woelMleiment

a diedre dune voillure



isie wes iMegnres

Fig 1.1- Référence du profil.
Fig 1. 2- Nomenclature du profil.

Fig 11.1.1- Nomenclature d'un profil d'aile portant.

Fig 11.1.2- Décomposition du profil mince,

Fig 11.1.3- Distnbution de source sur un profil symétrique.

Fig 11.1.4- Distribution des tourbillons sur un profil avec cambrure.

Fig 11.1.5- Distribution des tourbillons pour une plaque plane.

Fig 11.2.1- Distribution des panneaux de singularité sur la surface,

Fig 11,2, 2- Distribution des panneaux de singularité sur la surface,

Fig 11.2.3- Délermination du potentiel des vitesses sur un segment [a,b]. -

g 11.2.4- Modélisation d*un profil arbitraire par une distribution des toutbillons
sur le contour du profil.

Fig 11.2.5- Condition kutta.

Fig 11.3.1- Le profil symétrique par Jukowski.

Fig I1.3.2- Le profil squelettique en arc de cercle par Jukowski,

Fig 11.3.3- Transformation de Thodorsen,

Fig 111.1.1- Surface de rélérence.

Fig 111.1.2- Diédre géométrique d’une voilure.

Fig 111.1 3- Fléche d’une voilure.

Fig 111.1 4- Les fleches d’une voilure.

Fig 111.2.1- Superposition ¢’un nombre fini de tourbillons en fer & cheval (nappe
tourbillonnaire).

Fig 111.2 2- Distribution elliptique de portance,

Fig 111.3.1- Représentation d’un tourbillon en fer a cheval (nappe tourbillonnaire)

Fig I11.3.2- Représentation des tourbillons en fer & cheval.

Fig 111.3.3- Représentation des panneaux.

Fig I11.3.4- Calcul de la vitesse induite par un tourbillon de longueur fini.

Fig I11.3.5- Représentation vectoriel des vitesses induites,

Fig 111.3.6- Calcul des coordonnées.

Fig I11.4.1- L ail delta.

Fig IV.1- La variation du coefficient de portance en fonction de I'incidence avec
un allongement AR = 1.

Fig I'V.2- 1.a vaniation du coefficient de portance en fonction de 'incidence avec
un allongement AR = 1.5,

Fig 1V.3- La variation du coefficient de portance en fonction de P’incidence avec
Un allongement AR = 2,

Fig 1'V.4-La variation du coefficient de trainée en fonction de I’incidence.

Fig 1V.5- La variation de finesse en fonction de I'incidence,



INTRODUCTION GENERALE

I acrodvnamique est une science qui éudie le mouvement des corps dans air
et qui né avee idée de concevoir des ailes pour voler,

[.¢ développement de cette science a suivi le progres de la technologie avee
Fappanition d ordinateur de plus en plus puissants, et la construction de souftleries
péantes ¢t soplushiquées mars les essas en soullleries sont trés couteux. Cependant, le
besom de pagner du temps dans la phase de conception améne les aé¢rodynamiciens a
utthiser des technigques numérigues tres développées et des théories basées sur des
hypothéses simphfiants les  problemes réels dans le but de déterminer les
caracléristiques acrodynamiques des alles connaissant leurs formes.

Dans le premier chapitre, nous allons décnt les généralités de base sur les
caractéristiques geometriques des profils drailes.

Dans le demxiéme chapitre. nous allons défimi la  théorie des profils, tel que
dans sa premiere partic. nous avons ¢ludie la théone des profils minces, pus dans la
deuxiéme partie, nous donnons les  principales propriétés de la méthode des
ampularités et ses utilités, puts nous avons vu dans la troisiéme partie 1a théone des
transformations conformes qui est traitée en deux parties la transformation de
Joukowski et Ta transiormation de Theodorsen.

I troisieme chapitre est consacré dans une premiére partit a définir la théone
des ales lims, puis dans la deuxiéme partit nous donnons les applications de la théorie
de la hgne portante ou théorie de Prandtl.

("ette dermicre est apphicable en régime d”écoulement subsonique, puis dans la
tronsiéme partil on a étuche la théorie de surface portante qui est trés courante dans les
hureaux o étude et les centres des recherches adronautiques.

Alin de déterminer les caractéristiques des ailes delta, on a utilhise  une
methode techmgue spécifigue i Maile delta sachant que son domaine dapplication est
Irés important dans le cas des grandes vitesses en particulier le supersonique.

Finatement. on wvilide nos résultats théoriques par une comparaison avec les
resullals expenmentanx
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CHAPTIRE B - PAGE S

1.1- CARACTERISTIQUES DES PROFILS :

DEFINITION

Un profil est une section de 'ail par un plan paralléle au plan de symétrie
pour étudié un profil on assimile une aile eylindrique infiniment longue dont tous
les profils sont identiques au profil,

Un profil est constituer pénéralement d’un

e EXTRADOS : dessus de profil

o INTRADOS : dessous de profil

e BORD DE FUITE - ¢’est le lieu de point extrémeparriére de profil.
(généralement point anguleux)

e BORD D’ATTAQUE : lieu de pomt extrémesavant, ou encore : 1it:;.1 des
points de tangence de cercle centré au bord de luite et de rayon Max.
(FIG.LI).

1.2- CARACTERISTIQUES GEOMETRIQUES :

o 1 ¢épuissewr maximale @ ¢est le plus grand segment perpendiculaire 4 la

corde et qui est noter par la lettre € .,
e L'épaisseur relative ; ¢’est le rapport de I'épaisseur maximale et la corde de
profil et elle est noté par la lettre h,
Remarque :
I"épaisseur relative est comptée en pour cent de Ia corde, 1! permet avssi de
classer les profils :
e Profil inince ; e < 6%
o Profil semi-épais | 6% <¢ < 12%
« Profil épais . e > 12%
e [leche maximale @ ¢'est la plus grande distance entre la ligne de courbure
moyenne (ligne qui joint les milieux des segments perpendiculaires A la

corde) et la corde de profil (fig L2).



CHAPITRE T PAGLE 6

s Courbure relative - c’est le rapport de la fliche maximale et la corde de

profil.

BORD D’ATTAQUE

|—> EXTRADOS

BORD DE
FUITE

INTRADOS
—-—.-—

FIG (1.1) - REFERENCE DU PROFIL

FEPAISSEUR MAXIMALE

—» | IGNE DE COURBURE
MOYENNE

v
FLECHE MAXIMALE

FIG (I.2) - NOMENCLATURE DU PROFIL



L3- ORIENTATION DES PROFILS :

Angle de calopet§) Cest Uangle formé par la corde de profil et I'axe

longitudinale de Mavion, 1! st généralement de ordre de2® 4-3°,

Angle d'incidence (a) : ¢’est Mangle formé par la corde de profil et le

vecteur vitesse, 1 est positif vers le bas en partant de la corde.

Angle de portance nulle (@) : incidence pour laquelle la portance de profil '

est nul, cette angle est habituellement négative pour les profils usuels.

L4- CARACTERISTIQUES DE FORMES DES PROFILS :

1-

k3
i

Profils biconvexes symétrigue : un profil est dit biconvexes syméirique
quand "extrados est 'mtrados sont convexes et symétrique par rapport 3 la
corde, dans ce cas, la hgne de courbure moyenne et la corde sont confondues
donc la fléche ainsi que la courbure relative sont nulles. Ce type de profil est
généralement wtilisé pour les empennage horizontaux et verticaux.

Profils biconvexes dissymétrigues ; pour ce type de profil la cambhrure de
I"extrados est plus accentuée que celle de Iintrados. Mentionnant aussi que
I"angle de portance nulle est pénéralement de "ordre-2° a-3°. Ce type de
profil est plus employé pour les ailes d avion.

Profil creax: sur ce type de profil Iextrados et convexe par contre
I"intrados concave, Ce tvpe de profil est pénéralement utilisé pour les
plancurs.

Profil plan convexe : dans ce cas extrados est convexe et Uintrados est
plan.

Profil @ double courbure : ces profils sont auto stables, contrairement aux
autres types qui sont instables et nécessitant un empannage horizontale pour
la stabilité longitudinale de Uavion,

Profil laminaire ; ¢ est un profil mince, biconvexe symétrique, bord de fuite

A lame couteau. 1 est utilisé aux grandes vitesses.



CHAPHTRE | PAGE 8

1L.5- DESIGNATION D'UN PROFIL :

Les principaux pays constructeurs d’avions disposent de toute une gamme

des profils par exemples :

> En Allemagne les profils Gottingen (GOT)
» En France les profils Eiffel

» En Grand Bretagne les profils RAF

» Aux US.A les profils Clark et NACA

Les profils les plus étudiés et les plus utilisés sont :
Les profils NACA (National Advisory Commitee for Acronautics) autrement dit
Organisme Américain de la Recherche Aéronautique dont I’équivalent en France et

PONERA.

Exemple : NACA 2412 et NACA 2.30.12
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CHAPITRE 1 _ . _ PAGE 10

I1.1-LA THEORIE DES PROFILS MINCES

II.1. 1- INTRODUCTION

Le probléme de I'écoulement dair autour d'un profil d'aile arbitraire est en
général trés complexe s'il n'y a pas de restriction quant 4 son épaisseur, cambrure et
angle d'attaque. Ce probléme peut étre résolu par la méthode THEODORSEN
cependant il faut remarquer que cette demiére n'est pas rapide. Elle ne convient pas
lorsqu'on veut concevoir un profil d'aile avec une distribution de pression donnée
et une vilesse superficielle voulue. Le but est donc de générer une solution au
probléme par une méthode simple qui reste quand méme une approximation du

probléme physique, .

11-1-2- DECOMPOSITION DU PROBLEME :

Considérons l'écoulement potentiel incompressible permanent autour d'un
profil daile de forme quelconque. Nous pouvons schématiser cet écoulement par
la figure ci-dessous, par convention le bord d'attaque est localiser & 'origine et le
bord de fuite est situé sur I'axe des abscisses a x =C telle que C est la corde du

profil (fig. 11.1.1).

¥ =1, (x)

< B Lacorde C .l

FIG(I1.1.1) NOMENCLATURE D'UN PROFIL D'AILE PORTANT
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Pour ['écriture des équations régissant cet écoulement, on note que :
D (x.y) . le potentiel de vitesse
Fx,y)=10 : décrit la forme de profil

[.’¢coulement obtenu est la solution du probléme suivant

G
ad Pl 0 1i(1.1)
{

. 2
I'équation de LAPLACE - V7 =

Imperméabilité de la surface : gEITfD. gr_aJF =0 sur F(x,y)=0 1I(1.2)
Condition a l'infini : g,r;i’d) = _\En [1(3.3)

Condition de KUTTA ©  la circulation autour du profil est telle que la vitesse reste

finie et continue au bord de fuite.

HYPOTHESE: on suppose que le profil est mince et sa présence perturbe peu

I'écoulement en amont :
—» > -»
Vix.y) = Vat Q(x.y) - 1Ii(1.4)

Les composantes de la vitesse sont ;

> |V, cosa+u(x.y)
11(1.5)

V, sina+v(x,y)

avec :
-
V.. vitesse de I'écoulement uniforme non perturbé.

P ; :
(J(x.y) : Le champ des vitesses de perturbation.
Soit ¢(x,y) le polentiel de la vitesse de perturbation le probléme initial

devient alors en termes des quantités de perturbation de I'écoulement :

2
vig=2%,

ox 2 oy

2
270 _ g
2

11 (1.6)
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Vit gfﬁn h) griiﬁ F =0 sur Ii(xy)=0 1(1.7)

pradp — 0 & l'infini 11(1.8)

la condition de KUTTA au bord de fuite

REMARQUE - pour contourner la difficulté de ce probléme nous supposons que
le profil perturbe pew  T'écoulement. Dans ce cas, la théorie des petites

perturbations permet de simplifier les conditions aux limites.

I1.1.2.1-SIMPLIFICATION DES CONDITIONS AUX LIMITES :

Les équations décrivant la forme du profil pour I'extrados et l'intrados sont

données respectivement par

j Nu {x) sur l'extrados
y — mnix)

L M (x) sur lintrados [1(1.9)
avec
jlﬂu:‘]c‘l"rle "(IID]
T =Meg ~Me

Ne . repreésente la fonction d'épaisseur
ne :représente la fonction de cambnire
D'aprés I'équation qui décrit la forme du profil on aura

oF _on(x)
B =ty o 1 (L11)
LI

T
On peut déduire a partir de la condition d'imperméabilité de la surface
I'equation suivante :

dn(x)
dx

v(x,¥)=V,. v 11(1.12.2)

oo -

I.a vitesse de perturbation peut étre développée en série de TAYLOR.
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Fromtrodusant les fonctions d'epaisseur et de  cambrure. I'équation  1I(1 - 12a)
devient

. iy
dne , dn,

| vix. 0 )=V, ; L,
i dx (1 —12b)
Cdne , dng
vi ) )=—-V, ~FN, — V..
il dx

I 'equation de LAPLACE et les conditions aux limites sont linéaires. Pour la
resolution de ce probléme, 1l est pratique de le décomposées en trois autres
problémes plus simples de telle sorte que T'on peut additionner leurs solutions pour

troover la solution Ginale (Ay 11-1-2)

Ny L[|

'5,,: .d:ﬁ

¢ La corde ¢ .I

| v
3
T
T
M 2 .3

- — m +/,.3'JI
A o =S e V.
> 4t .._._..__.'..

prolil symetrique profil cambre plaque planc

FIG.-1-2- DECOMPOSITION DU PROFIL MINCE
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ILL3PROVIL SYMETRIQUE A UNE INCIDENCE NULLE

(e probiéme peul €tre trane par une distribution continue de source sur un

seoment (0= x = C) FIGI-1-3). Les ¢quations régissant |'écoulement autour de

ce type de profil sont les survantes

Vg =0
| ; ok p ‘. 1
| vix, 0 }—UM\;'] }='i v, dn, D<x=C el -13)
.".*}f dx
V=0 al'imtim
"
o Pixy) N
o)
Ve __E bost e e ‘-Hi—( = X.E
- [
d4r 4 >
a {-—l-';r;
FIG.11-1-3- DISTRIBUTION DE. SOURCE SUR
LN PROFIL SYMETRIQUE

|.es composanics de la vitesse sont données par .

| - . R
Uiy, ¥} = - | o) e S 12
<o (k=& +y*
¢ ' (1 - 14)
vixoy)= | [8) S
_",l'[: {h I:].r | "r.

A Pmtensite de source par wmlté de source.

| l W
putsque H{x )= 2\;(.'-.'_1’1 )— V... : ;]L done |
i
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i in,
[sHgue r""-{v._} = .1'1'(?{,” }—— A 11 done
dx

alv) s intensite de tourbillon par unité de longucur,

V., tidn. i
i x. M = e -

r e dx (e=£]}

d’ [{1-15)

Pour evaluer 'mtégrale. on fat le changement de vanable classique

civant |

Ix = {_} (1+cas(O))
2 (1 -16)
[-'; = {1+ caslip))

l.a substitution de ces relations dans I'équation Il (-1 15) permel

dFohicnmr P'expression suvanic

V., Fdna{0) A1
uty=— " et BN _ o (1 -17)
i

i dx cos i — cos il

(Cette solution est appelée relation intégrale de POISSON, on démontre que

dn. , — 1
) et le peuvent chie exprimes en séne de FOURRIER. on a alors ¢
¥
A () &
'I =3 An,sin(n0) 1I(1 -18a)
X
1|
} o {I] (i
avee  An - JT ]E-.{ Jlmlu{lﬁi}tlﬂ {1 -18b)
et dx
/) 2
”!'_ DN A sin(n) (1 - 18¢)
e coethicient de pression est donné par
. it
ATEL -1 0
Pl v T - 19)

e
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I1.1.4-PROFIL SQUELETTIQUE AVEC CAMBRURE A UNE
INCIDENCE NULLE |

La solution de ce probléme peut étre obtenuc en supposant que le champ de

perturbation est généré par une distribution des tourbillons sur I'axe des abscisses

( FIG.11-1-4). Cette distribution satisfait I'équation de LAPLACE écrite avec les

conditions aux limites comme suile -

V=0
o i
v(.‘:,l]i]-—*%x*q—]=ﬂlt N 0=x<sC=1
' dx
V=0 a l'infimi 11{1.20)

condition de kutta : la circulation autour du profil est telle que les

vitesses sotent finics ¢t continues au bord de fuite.

P(x.y)
¥ =y(&)

y e 5 Wi . s, W O W

= L A LA LA A A A XE
4+ e '
E

FIG(I1.1.4) DISTRIBUTION DE TOURBILLONS SUR
UN PROFIL AVEC CAMBRURE
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Les composantes de la vitesse obtenues sont :

1 v
u(x, y) === [ #(E) —L——d&
m -y Z
0 x-gf ey 1(1.21)
vix, 3}~—— F(E).——
I fx—f, +:f2

L'application de la condition 4 la surface permet de déterminer la

circulation qui est donné par
x)=2u(x,0") 0<x<C

Apreés  plusieurs transformations | l'intensité des tourbillons y (8) peut

étre ecrile comme suit ;

{(0) =2V, {B“('- EGSH]+ZBn sin{nEl]] 1(1.22)
n=I

x gin @

Les coefficients (Bn) soni obtenus & partir du développement en séne de

FOURRIER

2 rdn,
Bn = cos( n).d6
. I = (nQ) 11(1.23)
0
dnL(ﬂ}
= j [1(1.24)

par conséquents | le coefficient de pression est donné par :

BO{l-cos0) < .
Cp{H}zZ[ = ( , )+ZBH ﬂlﬂ(ﬂﬂ)] 11(1.25)

sin B e

De méme, le coefficient de portance est exprimé par :

Cz =—(BU0+ Bl 11{1,26)



CHAPLERE 1 PAGE 18

o coelTwrent de moment est alors
] g =
{m = . | I1HI ERA mi-27

LS PLAQUE PLANE A UNE INCIDENCE DONNEE o

O swvant le meme raisonnement que dans le probleme précédant, la
plaque plane peut etre représentée par une distribution de tourbillons y(x) le long de

Faxe des abscisses (N [1-1-5)

[ ex equations representant cel ceoulement s'éervent alors ¢

IVig=0

L oot
) == == A =
vix.0") = V., X < I(1-28)
Uiy =¥ a 'l
comichitron de katta au bord de huie

&
y

¥ (X)

et | TN FNSNEY
VANV

FIGA-T-5-DISTRIBUTION DES TOURBILLONS POUR UNE
PLAQLE PLANE

Avee ¢ (o) solution de Péquation (1-29) qui est représenté par
Fexpression sunvante

]
[yer & —vixp)=Vu 1101 -29)
y

o
Pt r i X —r
1 ki

Foatilisant Te changement de vaniable . 'expression de la circulation devient
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) = = Vit~

sin B

Paur satisfaire 1a condition de KU TA on doit avoir :

Hx=1)=0 = K =2V, .o

Par conseéquent, L circulation s'éerit

()= E‘ﬂncx[

Ie coellicient de pression est donné par

(0

Cpy=-2atg -
. W2

_PAGL 19

L +cos0

| —cost)
sin k)

11(1.30)

(130

(! 32)

11(1.33)

Les coeflicients de portance et de moment sont respectivement donnés par :

P RE
Cz=—| ¢(0Ysin OdB =2sa
y

i |

I

Cm= g Ia [“f{ﬁ'}ﬂ +eos)sin0db=— %

. 1

I.es coelficients aérodynamigues du probléme imiiale sont ;
B
Cp(0) = - EHu = 'qj mn[j
L\ 2 ) 4

[ e coclTicient de portance est

B+ B

Co= 2]‘1[{1 - -

Le coefTicient de moment est exprimé par |

('m = ——:IEHtI.—{F}U r-ﬁ!}:l{]-n—:_r[ (1314 B2)

- E Bo.sin{nl}) + Z An.cos(n}

I1(1.34)

11{1.35)

11 (1.36)

11(1.37)

1(1.38)
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Remargue:

la plaque plane peut étre représentée par une force de portance agissant au
quart de la corde a partir du bord dattaque. Le point /4 est le centre

aérodynamique et en méme temps le centre de poussée pour tout angle d'attague.

CONCLUSION

L'épaisseur ne contribue pas au moment, le systéme de force agissant sur le

profil peut étre résumé comme suil
Une portance agissant au quart de la corde a partir du bord d'attaque.

Un moment agissant au méme point indépendant de l'angle d'attaque, ce point est

appclé centre aérodynamique.
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1I-2 LA THEORIE DE DISTRIBUTION DES
SINGULARITES

11-2-1- INTRODUCTION

l.a théorie de la distribution des singularités est une technique de.
résolution numérique qui consiste 4 résoudre I'équation régissant les écoulements
potentiels. Cette théorie peut s'appliquer dés que I'équation aux dérivées partielle

4 resoudre est linéaire.

Le principe de base de la méthode consiste 4 remplacer la surface de l'aile
par une distribution de singularités tels que sources, tourbillons ou doublet qui

dépendent des équations et des conditions aux limites imposées.

a) La méthode des sources : cette méthode consiste en une distribution de source

pour permettre une approximation numérique de la solution de 'écoulement
autour d'un corps non portant, ce type de singularité Emit un débit volumique ,

ce debit est positif ou négatil .

b} La méthode des vortex : celle ci est utilisée pour résoudre les problémes de

surface portante dans le cas d’une aile simple isolée en écoulement stationnaire.

¢) La_méthode_des doublets : toujours pour le cas de surfaces portantes la

méthode des doublets est une autre méthode capable de résoudre ce probleme ,

mais celle ¢i est capable quelque soit la complexité des configurations portantes

I1-2-2- LA METHODE DES PANNEAUX

ry
T

$i on considére un corps arbitraire dans un écoulement uniforme potentiel

(voir F1G.11.2.1). 1.a méthode des panneaux consiste 4 :
- Approximer la surface du corps par une ligne brisée.

- Choisir une distribution de singularités (sources, tourbillons, doublets) et

la faire par élément ou segment,
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- Déduire le potentiel des vitesses induites en chaque point de la

distribution.

- Choisir les points de controle situés aux milicux des segments et écrire
l'équation intégrale au niveau de ces points qui se traduit par un systeme
d'équations algébriques linéaires, que l'on peut résoudre par une méthode

directe ou iterative.

[1.2.2.1- METHODE DES PANNEAUX SOURCES "SOURCE PANALS "

C'est un procédé de calcul pratique, qui permet la résolution numérique
du probléme des écoulements autour d'un corps non portant. La technique consiste
4 une subdivision du contour de corps en des segments finis, chaque segment

(panncau ) comporte une source ponctuelle d'intensité 5. ( Voir FIG.I1-2-2)

gi on choisit un nombre N de panneaux, sur chaque segments [X;, X;+1] est

répartie uniformément une source de densité  §;, j=1 a N.

Tout le probléme reste & déterminer cette inlensité & qui nécessite

l'application des conditions aux limites en chaque point de contrile.

REMARQUE : Si le nombre de panneaux est suffisamment grand on peut

pénéralement obtenir une bonne approximation num érique de la solution.
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Point de contrdle

I'écoulement
umtorme

1]

FIG(II-2-1): DISTRIBUTION DES PANNEAUX DE
SINGULARITE SUR LA SURFACE

— Point de contrdle

X1=Xn+1

FIG (I1.2.2) DISTRIBUTION DES PANNEAUX DE
SINGULARITE SUR LA SURFACE
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Soit un point de I'écoulement P de coordonnées cartésiennes (x, y) situé a
une distance r de la portion  ds. le potentiel des vitesses induit par une

singularité source ponctuelle est :

o ds
dbg = ——In () 1@2-1)

Le potentiel des vitesses total induit sur le segment [a,b] par cette

distribution est :

b
. ds
AD,(x.y)= 5 " In) Q22) -

Le potentiel des vitesses au méme point P de 'écoulement induit par le

panneau ( | ) est :

9
AD (P) = _EEJ-I" i ds ; IT(2-3)
1

\2 2
avec rpj :J(x‘p _xj) + {}Fp _}r_;) I1(2-4)

P(x,y)

FIG (11.2.3): DETERMINATION DUPOTENTIEL DES
VITESSES SUR UN SEGMENT [a,b]
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Le potentiel des vitesses totales induit par cette distribution au point P

par l'ensemble des panneaux est

P (P)= Z AD(P)= Z jinr s 11(2.5)
i=l j= I
Si le point P de coordonnées (x;, y;) est un point de controle, le potentiel

des vitesses total s'écrit comme suite

.S N3
thﬂ{xi*}';]ﬂlﬂfllgj-zlz—:t—j’fl‘l ryds; 1{2.6)
=1 -l i

Le potentiel des vitesses de I'écoulement résultant de la superposition de

I'écoulement uniforme et de N panneaux sources est

b=, +d, amsi que
WX,y )= Vax; +Z Jln r;ds; 1(2.7)
5= 27 i

La composante normale de la vitesse de I'écoulement uniforme s'écrit

comme suite.
Vg =Vaecos(By) [T (2-8)
|.a composante normale de la vitesse sur le corps est

Vy = E.i (D(x;,71)) 1102.9)

Cette dérivée présente un point singulier qui (r; j ) apparaitra au

- s iy - &;
dénominateur de lintégrale, au j*™ panneau quand (i=j) est ?’ donc :

v, =— J-ﬁni“n ri )ds ; [1(2.10)

1=I !
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&; ; = 5 ;
Le terme —cst la vitesse normale au j“™ point de contrdle induit par le

4..

R Sl

7 panneau.

L.a condition au Iimite de la surface de l'obstacle s'éent :

Vi ! V=0 cette solution s'exprime sous la forme swivante :
5 X
? + JZ . j ln{r s, + V., cos(B;) = M(2.11)

la composante tangentielle de la vitesse a l'infim amont est :

Vi =V, sin(f};)

11(2.12)
La vitesse tangentielle induwite par tous les panneaux est :
B0 5 Or B o 11 (2.13)
8 G2nsas )

En particulier la wvitesse tangentielle sur un pannean produite par le
panncau lui-méme (1= J) est nulle.

Donc la vitesse tangentielle de la superposition de I'écoulement uniforme
et les (N) panneaux sources est :

Vi=V. (+V, qui peut élre exprimeée par :

N
Vi =V, sin(f};) +Zﬁj £— In(r; )ds 11(2.14)

i ]

Le cocfficient de pression au i*™ point de contrdle est obtenu 4 partir de
I'équation de BERNOULLI sous la forme suivante :

2
Vi,
Cp; = r—[‘v ] 12.15)

T E
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11.2.2.2- 1A METHODE DES PANNEAUX VORTEX " PANAL 1 ORTEX "

La méthode des panneaus sources ne tent pas compte de la circulation
antonr d'in ohstacle. Cependant. la détermination  des  caractéristiques
acrody namicues des profils diailes portant nécessite l'introduction de la cirenlation,
par conséquent des tourbillons dans la modélisation.

Ponr remedier a cet mconvénient la méthode des panneaux vortex a ele
developpée of dont le principe est similaire A la méthode des panneaux sources,

sanl que celle ¢f est applieable a des corps portant.

FIGA-2-4: MODIELISATION D'UN PROFIL ARBITRAIRE PAR
UNE DISTRIBUTION DES TOURBILLONS SUR LE CONTOUR
DU PROFIL
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i modélisant le contour du profil (FIG 11L2.4) par une sénc delements
tourhillonnaires  rectilipnes chaque élément a wne circulation constante v par

nmte de langnenr, qui vare dun ¢lement a un autre.

Sioon choisit un nombre N de panneaux o une distribution de circulation
e chaque pannean dont les intensités (y 4, i=1 a N} qui sont des inconnues i

determiner en utilisant la techimque de "PANAL - VORTEX" et qui doivent

satisfaire Ta condition de KUTTA au bord de finte.
Soil un pont Pixoy) situe @ ine distanee () du panneau ( 1) qui fait un
angle (0, ) par rapport & Faxe des abscisses. Le potentiel des vitesses induit par le

panneau t ) Jan pomt 1Poest

1
bl On J‘Hnﬂ" s (216
ol |
F g
Ve s, F‘IFH;_'.[ ' £ J M2 17)
| % -ra

Le polentiel des vitesses résullamt induit au point P par l'ensemble des
panneany esl donné par

I
M

P) E Jl”m“‘* 1H(2.18)
||

Sife point (P) de coordonnées (v, ¥ ) est un point de contrile alors -

"
o [

X ovs ) =- }—'3’.:1 j“;-ltiﬁ‘l 11(2,19)

Wi~ ¥ _

avee Oy =arcig i 220
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L'application de la condition a la paroi o la composante normale de la
vitesse totale est nulle cette derniére est issue de la superposition de la vitesse de

I'ecoulement uniforme ct celle indutte par tous les éléments.
Vi ot V=0 et qui s'éerit sous la forme suivante ;

M )
¥ ),
V., cos(Bi)- Y == [

=1 271.' J ani

ds; =0 (2.21)

Au contraire 4 la méthode "PANAL SOURCE" la méthode des panneaux
vortex en plus de (N) équations données par le systéme [1(2-21), pour fermer le
systeme on doit aussi satisfaire la condition de KUTTA au bord de fuite. (FIG

11.2.5)

"'r'r|i [ = -\-‘rti

FIG.1I-2-5: CONDITION DU KUTTA

18

Si la longueur de § panneau est (s; ) alors la circulation qui en résulte

est (; s, ) et la circulation totale dii 4 tous les panneaux est :

F=2 718, 11 ¢2.22)

M
=]
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Par I'application du théoréme KUTTA-JOUKOWSKI, le coefficient de

portance est donné par la relation suivante |
N

Cz=p V., = l}m\"mz?jsj 11(2.23)
J=1

La vitesse tangentielle de chaque panneau est donnée par :

4
Ve S i o (224
i 55{{ I:"'11 FJ}] ( ]

La vitesse tangenticlle totale est la superposition de I'écoulement uniforme

gt les (N) panneaux vortex. alors

N 4
Vit = Vi +Vy = Vo sing) + 312 tncrds, 11(2.25)
e N

Le coeflicient de pression au i'“™ point de controle est obtenu a partir de

I'équation suivante |

2
) - Vit ' .
Cp =1 [V ] 11(2-26)
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IL.3-TRANSFORMATION CONFORME :
I1.3. I-INTRODUCTION :

Les transformations conformes sont utilisées pour étudier I'écoulement

aulour de profils dale obtenus a partir dun cercle afin de déterminer les

caractéristiques aérodynamiques d'un profil,

I.3.2-DEFINITION DE LA TRANSFORMATION CONFORME :

Soit 7 et £ denx variables complexes liées entre elles par une fonction
analytique 7= 7(Z ) qui fait correspondre 4 chaque point du plan complexe Z un ou
plusteurs pomts déterminés du plan £ et mversement, La transformation est dite

conforme si clle conserve les angles entre les  directions tracées dans les deux

plans complexes.

I11.3.2.1- TRANSFORMATION D'UN CERCLE EN UN PROFIL
'AILE :

Choisissons un cercle et une transformation de type suivant
= 2
= i _ _n
Z=ZL ) a;+z;§" 11(3.1)
j=

Cetle transformation satisfait la condition a I'infint car un point a l'infim
dans le plan & se transforme en un point a l'infini dans le plan 7 et la vitesse

complexe w(Z) est conservée au cours de cette transformation.

St on dérive I'équation 11{3-1) par rapport a la variable £ on obtient :
e e e L [1(3.2)

La vitesse complexe est définie par .
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1 ;
w(Z) = W(C]-dT 11(3.3)
dc

HYPOTHESE :

d7

Supposons que ! = 0
dq
t=8, &= & =k, lespoints & 5. . & sont solutions de I'équation :
Ci ]{ -.z} [ Ck ] dz

[ == Lol == |=—=0 11(3.4
( e\ e )V e il
Tel que -

k

Z;t=n

il
¢’est la condition que les racines £; doivent satisfaire.

= Procédure de la transformation :

1. Choisir "k" points dans le plan "¢ " comme des zéros de la dérivée (-‘j—é]ﬂ}

2. La transformation peut étre obtenue par intégration de I'équation :

dz_t Gl &) [ =
& | o) ¢ 132)

On obtient alors :

i i | a Ay
= Y=£ + ]-+—§ il +—t
5 & g
| es coefTicients a; . a3 . ... ay sont complexes et sont déterminer par
dZ
—=0 Pour' €y, Cayewvisbi

dg
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k
3. On doil avoir ZC. =0
i=0

4. Choisir I'un des zéros comme bord de fuite Z¢

5. Dessiner un cercle de centre quelconque, englobant tous les zéros et passant par

£y, avee un rayon a=| Zr - |, tel que " "est le centre du cercle.

6. Choisir la ligne joignant lorigine des coordonnées et le bord de fuite & comme
axe réel (axe des abscisses), l'axe imaginaire est alors déterminé (axe des

ordonnées ). Si "-8 "est l'argument de (E¢-j1 ), on peut €crire
e a e =t
7. En choisissant des différents groupes de zéros de s et différents cercles, on

obtient une infinité de formes de profils d'ailes.

11.3.4-TRANSFORMATION DE JOUKOWSKI :

La transformation la plus connue et la plus simple que l'on peut obtenir

par la procédure précédante est la suivante |
- On choisit deux solutions "&," et "&,",donc la troisi¢éme condition donne :
Ly +& =0 donc & =-C;
- D'aprés la quatriéme étape de la procédure, on choisit & =Gy et &y = -&¢ sion

les remplace dans I'expression de [%J on obtient :

dZ_(, Gy Ce) ., G
- H g 139

Aprés intégration, on aura
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=2
=f

Z(L)=C+

Il-""

S
Posant &r—a, on  a est un réel positif, on obtient alors la transformation de
JOUKOWSKI :
2

26 =t + ‘-1—' 1(3-7)

Cette transformation permet de générer une famille de profils daile

appelés profils de JOUKOWSKL

4 PROPRIETES DE LA TRANSFORMATION DE JOUKOWSKI :

= lespoints £ =a et £=-a setransformenten Z=2a et Z=-1a

respectivement.
» Lecercle C=ac” se transforme en un segment de l'axe réel
—2a<x<+2a.
= On peut exprimer lcs variables complexes Z et £ comme suit
7=x+1y el L=E+in.
L'expression (5-7) devient alors

2

NHYE TPt — [1(3.8)

E 4+ 1m

On cherche a séparer la partie réelle et la partie imaginaire de cette
expression alors

o

; . 2 ‘s .
x+iy=C+inta == —I—]1

EF it & +'r]2

: a’ ; a’ -
xiiy=_ 1+(:2 !F +11] I—LE2 P 11(3.10)

11(3.9)
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par identification on obtient

G311
a”
..}III = ]-1 I__ = N e
£2 "IE
avec & = RcosB. n— R smf, 52 + nz_ R* on obtient :
i ‘]3 b
x o= 1+ i"z_ R cos 8
N R _
2 11{3.12)
}-—I—a_ R sin {)
R? )
pour R=R; constante. alors on peut éliminer O et on obtient :
<2 y?
- — = I(3.13)

R A"
[R{} + a-— [Rﬁ_'?‘—]
R'I':I Rn

c'est I'équation dune ellipse dans le plan  Z avee le foyer @  x=+2a

pour B = B, = conslante on peut éliminer R dans les équations précédentes et
on obtient
2 2

X }r
U [1(3-14)
2a cos Oy : (2asin® ®
0

Cest TI'équation d'imne hyperbole de foyers x=t2a. On peut conclure que

Ia transformation de JOUKOWSKI transforme des cercles centrés a l'origine dans

le plan " & . en une famille d'ellipses dans le plan "Z" et des rayons partant de

" £" en une famille d'hyperboles.



CHAPITRE 1] N _ PAGE 36

11.3.4.1-FAMILLE DES PROFILS D'AILE SELON LA TRANSFORMATION
DE JOUKOWSKI

I. PROFIL SYMETRIQUE

Ce type de profil s'obtient par la transformation du cercle de centre

(Ey(a-r).ny—0)et de rayon R avee R >a ( FIG 1L3.1)
E=EytR.cos(D)
-1t Rosin{0)=R sin(&)

on remplace x et y dans le systéme d'équation 11 (3-11), on obtient :

x=(& + Rco{;ﬁ]_(l + i ]

&+ R +2RE, cotf)

2
y=Rsiro) 1-— 3 -
£2+R* +2R &y, coq0)

N ¥

_:;;,3.,‘5 :> F\

-2a / 2a

W

Transformation de

JOUKOWSKI 1 G
= e
< =
Cercle de base Profil
Plan &£ —

FIG I1(3.1): LE PROFIL SYMETRIQUE OBTENUE PAR LA
TRANSFORMATION DE JOUKOWSKI



CHAPHIRE T _ _ PACGE 3T

2 PROFIL SQUELETIQUE EN ARC DIZ CERCLE

I e profil squelettique en arc de cercle <obtient si on maintient le cercle a

un centre silué sur Paxe imagiaire (FIG 11L.3.2).
(R RaT 0, 1 by

R ocost)
no e | Rsmt

apres tramsformation on avra

v — R t:m:i?l{l Foo 1 L -
| b F R+ 2R hsm 0 -

o a’
v =(h+R sin U}\ R - W
b +R7 +2bRceosl )

'ranstormation de
JOUKROAWSEL

(‘ercle de base Profil en arc de cercle

Plan U Plan 7

FIG. 11-3-2: PROFIL EN ARC DE CERCLE PAR 1A
TRANSFORMATION DE JOUKOWSKI
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CHAPLTRE AT

1. PROFIL CAMBRE ©

ans ce cas les coordonnées de centre du cerele (& no)sont différentes de
zero et son ravon B oest différent de (a). avec R =a . la transformation conforme

nous donne un profil cambre,

3. 5-TRANSFORMATION DIE THEODORSEN :

Fa transformation délime par JOUKOWSKI représente la franslformation
ln plus connne ou Féconlement autour d'un profil est réduit a celw le plus simple.
autonn d'un cercle
St la transformation de JOUKOWSKL est appliquée pour les profils
dailes. la o conrbe résultante dans le plan & aura cependant une forme presque
crrenbre appelle pseudo-cercle
IHEODORSEN montra que I'écoulement sur le pseudo-cercle ef pai
conscyuent sur le profil d'aile peul étre obtenu  de P'écoulement autour d'un cercle
reel par in processus de convergenee rapide
L démvation des relations de THEODORSEN est partagée  en trofs
parties
1. Ia dérivation des relations entre I'écoulement dans le plan du profil daile et
dans e plan du pseudo-cercle 2.

2. 1o dérivation des relations entre Pécoulement dans le plan du pseudo-cercle ¢f
dans le plan du cerele reel 2

3. 1 combmmson des relations précédentes pour obtenir I'expression finale de i

tistribution de vitesse dans le plan da profil dmile 7 (FI1G 11.3.3)

I relation de base entre le plan £ cf le plan Z est

7=t 4, 1 (3.15)
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a° A
AN 7 L M -+
v T
I'ian=Formation e J-" ac \-1_
r JOUROWSE] ¢ 1
| : z i
= e — ! -
e e oo Ia | S —— r?
. 3 _
d
2
AN i [~
£ PLAN £
5 & ]
_f/.; ﬂtllllx i
T {1}n|+ilnl i )
- HL.\]! L-l = -t ).’ - » ‘_|
fn ey
PLAN .
t:" x\\h --/

FIG 11(3.3) : TRANSFORMATION DE THEODORSEN

11.3.5.1- PROCEDURE DE TRANSFORMATI ON DE
THEODORSEN

Les conrdonnée de Z el £ sont définies par
I{3-16)
Ll (3-17)

On remplace les équations 11 (3-10) et 11 (3-17) dans Mexpression 1T (3-15), on

ohiient
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Jx —2acosh({y).cod0)

l}f — 2asinh(yy) sin(0) [1(3.18)
4 partir des relations 11 (3-18), on fire |
X
C(TS'T{'I:J'} = E‘_;ﬁg 8
11(3.19)
sink =
sinh(iy) s
ona: cosh * (1)~ sinh 2 =1 11(3.20)

On remplace lexpression 11 (3-19) dans I'équation 1[(3-20), on obtient :

L7 ’
= _[ y ] . 1(3.21)
| 2acosb 2asin®

Aprés arrangement, I'équation [1(3-21), devient :

1 e S S y?
sin (0)+| == +=——1sin “(0}———-=0 [I(3.22)
1a’ 4a’ 4a’

[.a résolution de cette ¢quation nous donne,

2
_ [ " 2 yz ] x2 },z 1!’2
0= Arcsing —|| 11— ——— N === =1] += 1I{3.23)
\JZ [ 4a’ aa’ 4a’ 4a’ a’

On a -cosh(yHsimh(y)=e" 11(3.24)

On remplace les équations T1(3-19) dans la formule TI(3-24). on obtient :

w=1In

. ‘ [1(3.25)
2acos(0) Za.sin(f)
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Le facteur liant les vitesses dans le plan & & ceux dans le plan 7 est

 FA : : ; ;
: " .4 partir de I'equation I (3-15) on obtient :

i
-

47 ,_[_H}' 1 il QYT”
& \ler) o g 11 (3.26)

On remplace I'équation 11 (3-17) dans l'expression II (3-26), ct apres

simplilication, on a .

) | . . -
g' i [2.a cos(0).sinh(y)+ 2.ia.sin{B) cosh{y)] 11(3.27)
L .
Déterminant la relation entre 'écoulement dans le plan ¢ et celui dans le

plan . Les coordonnées du plan £ sont défimes par :
=g g™ 11(3.28)
Avec

» ae estle rayon vecteur &

= o estlargument de O

le pseudo-cercle est transformé en un cercle dans le plan & par la

tran=formation swvante !

g iexp[i (ﬂp b ihn}] 11(3.29)
n=I ';“

A partir des définitions de & et de &, on obtient |
£l § g0 ‘ 11(3.30)

Par conséquent @ w—A Fi{B—q)= E{an +ibn) In— ]]{3.'3 1)
o=l G
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On remplace £ par sa forme polaire, c'est a dire
E=t(cos(p)tisin{p)) 11(3.32)
avec T-a.¢" 11(3.33)

[ 'équation [1(3-3 | )devient alors :

(- P-,}-I—i[ﬂ - {p} - Z[H_:' Uﬂ?‘-{ﬂ.tp] = hlll‘.i Sin(n_(p)]
”::! ! T 11(3.34)
+ |Z[ : % cos{ng) | P: _qin[n.tp}]
n=1 r T

En égalisant les parties imaginaires et les parties réelles de I'équation

11{3-34), on obtient les séries de FOURRIER suivantes

= [ an an ]
W=k= ZL_“_- cos(n )+ e sinin «p)

5 : I1(3.35)
B—p= Z -t?cos{n () — %sin{mp]
P i r

Afin que 'écart entre le pseudo-cercle et le cercle réel soit minimum, la

valeur de A correspondant au rayon du cercle réel est prise égale a :
i in
A=Wp= i dep 11(3.36
Fo 3 I )

i

I.a transformation requise du pseudo-cercle au cercle réel est donnée par

l'expression suivante .

=gV YoHO-® 11(3.37)

VRS Ll

La fonction 1\ est écrite sous la forme trigonométrique finie.

n-1
) = g 4 Z[f‘hm. cos {mp)+ Bm . sin (me)]+an.cos (np)+ bn,sin[nrp)II(B,EE)

m—1
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La fonction s peut étre spécifice an mveau des points équidistants

; , ;
[E]_-’ ,”T,.._..,[_“-n—l}m] dans lintervalle[0.2n] alors I'équation  11(3.36) peut
n,

n n
s'éerire !
| Zn-1
W :[ ] Z I, [1(3.39)
2n ) 5
. , : )
ou v, correspond a la valeurde vy a @=— avec r=1.2,....2n-1
]

[Yaprés la défintion des séries de FOURRIER, on tire directement,

1 In-| ( 'JF] _ i
Am=— Yy, cos : [1(3.40
m=_ :;-_”u,wa me_ (3.40)
1 n1 it
Bm = Z'—P’r Hin[m.r_—] 1(3.41)
T n
| 2n-—-l
an= - » (=D, et bn=0 11(3.42)
b =0

Alors, I'équation 11(3 —35) peul s'écrirc .

-l
(p—0=gfp) = Z [Am_sin{mep) — Bm. cos(mep)]+an. sin(ngp) 11(3.43)

m—l|

Aprés simplification et arrangement, on obtient :

n-1

S, Shon{m{o-(2]] o L nto S, 41

|
E(p)=—
0o im—|
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Si £ est évalué aux méme points ou y est donmé, c'est 4 dire aux points,

' et le dernier terme de I'équation 11(3.44) s'annule et la variable

n

‘pu =

[rp EJrlm-'it.‘,nl !
n

=y
n n n

[}
I m r'woTn ; e i .
=(r'-r)==-k= avec k=rr1
n

Enfin, I'équation 11{3-44) s'écnt

e n cut[h'—ﬂf] k : impair
Z‘ﬂin(m.k_—] n 11(3.45)
m=l . 0 k :pair S
d'ou :
'I n—-| k I
e(ip)=—— Zwk ml[z'—] k : impair 11(3.46)
Al

N k=
De l'expression [1(3-37) on peut tirer le facteur liant les vitesses dans le

pseudo-cercle et le cercle réel.

it
dZ G

¢ Ly +io—)+ M@
d

d
+— [y~ )+ i(ﬁ—tﬂ)]]
dG | 11(3.47)

Puisque £ =ae™ """ surle cercle réel alors :

1.8 g 810) 1(3.48)
£ dg dZ
Celte relation nous permet de simplifier I'expression 11(3-47) :

I1(3.49)

dag’ _ ,[d[up ! i{}}] do
dz do dt
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A partir de la relation 11{3-47) on a
de, __iﬁ\l dlp ﬂ}]
df K d
done 9 = E"—.—d—{(} (RIIR avec ¢ -0
d,, L do i d:-:]

do

finalement on obhent -
| _['{iqa )
ag g 'Ldo
dty

Dans le cercle réel de rayon (a g ) I'écoulement ¢st décrit par le potentiel

complexe suivant

! Ly
W= V.r.[ﬂ:. +[a 22 c ]] +1 _’r Int i| = ] 11(3.51)
_ n \aeV

La vitesse sur le cercle réel est donnée par :

\ 2app .
W g g B et 11(3.52)
de £ 2ni;

Introduisant  la  condition de KUTTA-JOUKOWSKI pour fame

correspondre le bord de fuite du profil d'aile avec le point arriére de stagnation.

| '¢coulement autour du cvlindre est dévié d'un angle o égale a I'angle d'attaque
du profil.

Ce processus se fait 4 un angle d'attaque nul et le bord de fuite correspond
au point |

- Wiy HIEF
C=ae 1y FIE |
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I =dgae’ V, sin {0y +eg)
In substituant la valeur générale de & dans I'équation 11(3-52) on obtient

e e TR

W ~Tlese+ 1=
d_i” :U}_[l_ﬂ A ”*q’}+4|¢.n{u +ep)-€ Ao ”] 11(3.53)
e
el
dw! . .
‘—| =2V, [sinfoeg +0)+sinforg 1 £, )] 11(3.54)

|'élape suivante consiste a oblenir les vitesses dans le plan du profil d'aile

a partir de l'expression de vitesse dans le plan du cercle réel.

L'expression pour la vitesse dans le plan du profil d'aile est :

dw  dW  df di’ I1(3.55)

a2 dC .{11“_.'.' dz
En multipliant I'équation [1(3-27) et 11{3-50), el aprés simplification et

passage a la valeur absolue, on obtient :

’ dyr %
dzl 2 '\Il o) |3 e
‘ T -..fs.irml(tu} +sin”(0) 11(3.56)

ldz| et [] |r ds}
do

lin devisant T'équation 11(3-54) par cette expression on obtient I'équation

sivante |

L1W|I — ['-?IH{U” +1‘ﬂ- )t sinfeg +ep ) +fh doje" 11(3.57)
7 V‘amh {\|;}+q1n?{ﬁﬂl+ (dy/d0)? ] '
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aAvec
v - vilesse locale a nimporie quel point sur la surface de profil.
V.., 1 la vitesse a l'infini amont,

Le coelficient de pression est done donné par I'équation suivante *
P

ik

Cp =|—[;;—] 11(3.58)

o
[.a premiére approximation est suffisamment Proche de la solution exacte.
Si la précision choisie est grande. une seconde approximation peut étre détermince

par variation de v en fonction de (04 €). .
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HI- THORIE DES AILES FINIS
I 1- DEFINITION :

.a voilure est |'élément sustentateur de V'avion, elle présente un plan de
symétrie confondu a celui de avion.

l.a partie supérieure de "aile est I'extrados, sa partie inférieur est I'intrados.
On appelle respectivement bord d’attaque et bord de fuite ’avant et 'arriére de

"aile.

HIILI-SURFACEDE REFERENCE (S) :

Par convention, la surface de référence d’un avion est la surface projetée sur

un plan horizontal des deux ailes et de la partie du fuselage comprise entre ces

deux ailes (parties hachurée). (fig [1T.1.1).

I 1.2- CARACTERISTIQUESGEOMETRIQUES D'UNE
VOILURE:
- profil de référence :

Sur les avions modernes le profil différe au fur et 4 mesure que ["on s’éloign
du fuselage. On dit que Iaile est vrillé,

1l faut distinguer le yrillage géométrique et le vrillage aérodynamique.

Il v a vrllage péométrique quand le profil reste semblable a fui méme le
long de aile, seul 'angle de calage varie.

Il v a vnllage aérodynamique quand la courbure du profil varie le long de
I"aile.

Geénéralement  les profils de référence sont choisis au niveau de
I'encastrement de 1'aile dans le fuselage.

- FEnvergure d'une aile (B) :
C'est la longuewr d'une extrémité de la voilure a Dautre comptée

perpendiculairement a I"axe longitudinal de ’avion.
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- Corde movenne (ou profondeur moyenne)(im) :

|a profondeur étant plus grande a I’emplanture qu’aux extrémités.

On définit une profondeur moyenne Im par le rapport :

; S Surefacede reference
H=—=——"

Envergure

a- Surface de référence (5) fléche d'une voilure (¢

v

Fig(llL1.1) Fig(Ill.1.2)

caAM: conde HMJ-W'-ML}:IM mmoyane .
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& Allongement :

L allongement d”une voilure est définie par le rapport |

% Diédre d'une veilure ( Q)
(est Pangle que (ait le plan des cordes de chaque aile (plan de I'aile) avec
le plan horizontal perpendiculaire au plan de symétrie de I"avion.

Le diedre géométrique peut étre : (fig 111 21)

positil, >0

- népanf, d <0

- nul, O 0

floche @ - on distingue trois fléches : (Fig 111.1.2.2)
@ - flidche au bord d attaque .
@ - fléche au bord de fuite.

@ - fleche 4 25% de la corde,

A
@,
Al N ‘ \
(]
0.25M P 15
Y

Y

FIG (I11.1.4)
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I.a fléche est positive quand le bord d’attaque de I"aile se trouve en arriére de

I"axe Ciy.

HI1.3- FORME EN PLAN

les ailes se différencient anssi par leur forme en plan ; il est possible de

grouper ces formes en (tols groupes :

- Aile de grand et moyen allongement et de faible fléche.

- Aile d allongement et de fléche moyens .

. Aile de faible allongement el de grande fléche, qui correspondent
respectivement aux trois catégories d'avion dans leur domaine usuel
d’utilisation

- Avions subsonigques M < (1,6

- Avions transsonique 0.7 <M < |

- Avions supersonique M > 1.2

Ces différentes formes sont illustrées par les exemples ci-aprés

|- aile rectangulaire

2- Aile trapézoidal
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2- Aile elliptique

\4 ellipse bord d’attaque

elliptique

14 ellipse bord de
fuite

Ce type d'aile présente d’excellentes qualités aérodynamiques théoriques
(trainée induite) est actuellement trés peu utilisé.

» aile a fleche movenne - exp: AFROSPATIALE SN 600 corvette
(FRANCE)}.

- aile & grand fléche exp : AMDBA MIRAGE F1 (FRANCE).

- aile delta « A » exp - AMDBA MIRAGE 111.E (FRANCE).

- Aile en « fer de lance» : exp : LOCKEED SR 71 (USA)

_ Aile « gothique » - exp : AEROSPATIALE BAC concorde

- TUPOLEV Tl 144

IIL.2- THEORIE DE LA LIGNE PORTANTE DE

PRANDTL :
1HIL2.1- GENERALITES :

lLa premiére méthode utilisée pour calculer les caractéristiques
aérodynamiques d’unc aile finie a éé développé par « LUDWING PRANDTL »
et ses collegues 4 GO'I'TINGEM, durant la période 191 1-1918.

La théarie de PRANDTL est trés importante car elle est utilisce

actuellement pour des calcules préliminaires des caractéristiques d’une aile.
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HI22-DESCRIPTION DE LA THEORIE DE LA LIGNE
PORTANTE DE PRANDTL :

Le rusonnement de PRANDTIL pour ce probléme était comme suil . un

tourbillon d'mtensité I qui est d'ime maniére ou d*une autre limité 4 une situation

constante de Uéconlement. va excrcer une force 1= 2.V, 1 « d’aprés le

theoreme de koalla JOUTKOWSKT »

Ce tourbillon he (Bound Vortex) amnsi qu'un tourbillon hibre (FREE
VORTEX), qu se déplacent avee les mémes éléments du fMuide partout dans

I"écoulement. 2

Le modele de PRANDTT. considére que tous les tourbillons sont paralléles
¢l peuvent €re reunis en un seul segment dit segment porteur ou ligne portant, le

oy de laquelle la circulation T(y) est continue.

Par consequent, ponr une aille plane, ayant OX comme axe de symétric
La théone de PRANDTT. admet qu’une nappe tourbillonnaire plane s’étend vers
"infime dans le prolongement de Naile. Cette nappe est formée de tourbillons

lthres superposés et de crenlaton d T (fig 111.2.1)

X
7 A
Phstetbution de
cirendation T y) / /'
% L~ P
¥
Pl o
i
/
.
<

Vitesse verficale

FIG (L 1) Superposition d'un nombre fini de tourbitlons en fer i cheval
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Chaque paire de tourbillons est associée 4 un tourbillon en fer 4 cheval.
L intensité de chaque tourbillon est égale a la variation de la circulation le

long de la ligne portante.

lLa vitesse induite 4 yo par tous les tourbillons libres est définie par

"expression suvante |

k2
w(,):__l__ f (a xd»)dy

2.1
411 iz Yoo ¥ Iriga. 1)

I1L.2.3- PRINCIPES DE LA THEORIE DE LA LIGNE PORTANTE :

Cette théorie consisie a remplacer une aile par un modéle de la ligne portante
le Tong de laguelle la circulation T'(y) varie sans interruption, le probléme est de
calculer la circulation T(y) pour une aile donnée ou se trouve la portance total et la

traine mduite |

L angle d attaque induil est donné par :

a(v,)= .'urr!"{l:’(b_)} 2.2)

oo

Généralement w, cst trés petite par rapport a ¥, donc I’angle d’attaque induit

peut étre déterminé par :

_ 'H_} (1} :
a, (.Vn) ;—H) I11(2.3)

o
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' substitvant Uéquation 1TH2-3) dans 111(2-3). on obtient expression de

Fanple d attagque mdut |

e (v,

|t (el Ledy)
~—ely :
j==or ,_J, —— 2.

Feeqration londamentale de la hene portante. qui détermine Fangle  d attague

geometrgue 3 v, s eerl

() . LT ()

III: o e =1 l ”-”h-” I I I --‘.fll = ;'

e (v, ar oty M an e j T 12.5)
HEL - LA DISTRIBUTION DE LA PORTANCE

[ distribution de portance est obienue a partir du theoréme de Kutta

IOUEOWEK]
Ly b=p, F . The) HI(? 6)

123 2- LA PORTVANCE TOTALE :

Flle est obtenue en intégrant éguation 111 (2.0)

J'!. - j f'(_'l'):’.lfl’ ”“:-E 7)
ol ben
hia
= J L'(v)dv (v) dy i

de cette équation on peut tirer la valeur du coefficient de portance
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Cp=——=—"— | T)dy 11(2.9)

II1.2.3.3- LA TRAINEE INDUITE ;

Ft enfin la trainée induitle totale est déterminée par I’ équation suivante :

2

D pV, IT(J-’]H,- (v)dy 1(2.10)

i

I.e cocflicient de trainée est donné par

hii2

. Di_ 2
o=~ = [1h)al)dy me. 1)
q..5

=

H1.2.4- DISTRIBUTION ELLIPTIQUE DE PORTANCE :

Considérons une distribution de circulation donnée par :

[11(2.12)

[ est la circulation a Vorigine, la circulation varie elliptiquement avec la

distance y le long de I"enverpure, elle est dite circulation elliptique.

Voir figure 111{2.2)

Done nous aurons une distribution elliptique de portance :
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, 2 2y
L ("I«’): PV s Ly fl— [?) [TI{(2.14)

F(b 52) = F(— b/ 2) = (), ainsi la circulation et la portance tendent vers zéro 4

I"extrémuté de Nale.

riy)
«— - — >
“« - ——— >

[T

Fig Il (2.2) Distribution elliptique de portance
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[1.2.4.1- PROPRIETES DYNAMIQUES :

Dans le but de détermmer les caractéristiques aérodynamiques pour une aile

ayant une distribution elliptique, on calcul la déflexion des filets d’air vers le bas,

on differentions 'équation 1H{2.12).

dT _ 4T, ¥
dy b (I - 4_1!21“;‘13’)".2

1(2.15)

Substituons cette équation dans I"équation 111(2.1) el on fait le changement

de vanable smvant : .

v=~b/2cos @
dv=—b/2sin 0 d0

on obtient

A cos 0
w0, )=— do
(@) 2110 ;].c-os ¢, —cos 111(2.16)
nous évaluons cette intégrale :
w(@,)=-T,/2h 11(2.17)

ce qui signifie que la vitesse induite est constante le long de I'envergure pour
une distribution elliptique de portance.
On remplace, "équation [11(2.18) dans I'équation 111(2.4), "angle d’attaque

induit sera donne par .

a,=-wlv, =[,/2bv, 1M1(2-19)
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On substituons 1"équation 111(2.12) dans |"équation 111(2.8), I’expression de

la portance sera .

B3 o 41)‘2 142
=g . T, j [1 —?—} dy [11(2.20)

O faisons toujours la méme transformation la valeur de 1"intégrale sera |

. B g .
L=p, V_ T, Eﬂ[mn 0do=p,V, T, E“ m(2.21) -

d o
. 4L
Iy = o VAT IMi(2.22)
sachant que :
1= ! V: SC
‘_Epm 0 "L
I"équation 111(2.22) devient
2V 8C,
Lo=—py 1(2.23)
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ensuite remplagons la valeur de [y dans 1"équation 111 (2.19), pour avoir

I"expression de "angle dattaque induit qui est donné par :

2V_8C, |
o, =— =i
' bI1  2b V),

SC,
o

=12 111(2.24)

Sachant que I"allongement AR qui est Penvergure au carré sur la surface :

AR=b" 15

I."¢équation I11(2.25) aura la forme :
SL
" TIAR

o 111(2.26)

11.2.4.2-COEFFICIENT DE TRAINEE INDUITE ©

Le coefficient de trainée induite est obtenu & partir de I’équation 111(2.11).

i 2a, ¢ 20,1, by . 4 Me,Iyb
Cwm = ’ y) dy— " |sin° 8dO="_—
wo= — | 2] p  Te2n

an § il il 1] o

Substituons I’ équation 111(2.23) et TIT(2 25) dans 111(2.26) on obtient :

S LN ( e }[Nqﬁscﬁ)
Tl e AR b1l |

€, 11(2.28
A (2.25)

Ch =
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l11.3- THEORIE DE 1A SURFACE PORTANTE :
[11.3.1- INTRODUCTION :

Lo méthade de PRANDTL donne des résultats satisfaisants pour les ailes de
grand allongement o sans fleche, cependant, pour les ailes a faible allongement,
les ales en leche e les atles en delta, cette méthode n’est pas appropriée, Pour
cela d antres méthode ont ét¢ développées pour détermination des caractéristiques

acrodynamiques de ces ales tel que la méthode des panneaux.

[11.3.2- ASPECTS THEORIQUES

Cetie méthode consiste a divisé une aile en plusicurs panneaux, dont chacun
comporte un tourhillon en fer a cheval, qui est formé de deux tourbillons aux
extremites  (tourbllon margmaux) et un tourbillon en amont (vortex li¢)
(e HE3T)

Tourbillon lié
/A ¥ Bix 2n, y2n,z2n)

Tourbillons libres
Tourbillons marginaux

Fig (I11.3.1) : Représentation d'un fourbillon en fer a cheval

(nappe tourblilonnaire)
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Le towtnllon hé coincide avee le quart de la corde du panneau. e pomt de
comtiole de chague pannean est situé an trois quart de la corde. an nulien entre

dems tourbillons margmaus: Fig (101371

i
¥
: R — ¥
= g Tererhillerns lics
| — e |
i L el ——-______2?‘/,/”" Peried ife Conrtrofe
| | B e
— I b i
i SR - Tourbillons
: e N =Ttz =4 THATEINAUS
- 1
"I
: A
e l gb angrle de diddre
- - —= = .
FIG 3.2 Représentation des tourbillons en fer a cheval
_ [
\ 4
- e B
e
A e Panncanx
- % C.
|
|
y.U

- FIG 3.3 Représentation des panneanx

I
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HI1.3.3- VITESSE INDUITE PAR LF TOURBILLON
EN FER A CHEVAL :

La vitesse induite par le filament tourbillonnaire d intensité T, et de

longueur dl est donnée par la lon du brot-savart |

g k= (fﬂf\_.")

¥ AT1 _,.‘ mi3.n)

Veoteur wourbillon
]

,// ) 0z

oy T — ""'-
,x'“f : e \
- o
3 L (1] SN 1
A e L -:..- (e ““\# {
n

Fig 111(3.2) Calcul de la vitesse induite par un tourbillon de

longueur fini

12 apres le schema precédent, la valeur de la vitesse induite est

I'r s (7 u'f
AIT

On s intéresse an champ d’écoulement induit par le tourbillon en fer a

dv = I3 2)

cheval, g est constitue de trors segments. Utilisant Uéquation (111.3.1) pour
calculer UefTet de chague segment.
Soit Al le segment dont le veeteur tourbillon est dirigé de A vers B et C un

pomd dans espace dont Ta distance normale a la higne AB est mp.
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CHAPTERE TH
dl = rp (1/sin® @ )0

.'J.I\\"C'L'
r=rp/lsind of
| “micpration entre A el I3 pour trouver expression de la vitesse indunte

M3.3)

I
e o jmna d) =t —(cos 0, —cos0,)
lrp

"a”
Sile Olament town illonmarre tend a Minhin dans toutes les directions, on

amra . (4, =0 el (), =TT  donc:
[
V= )
2 rp M3.4)
Qui est le resultat apphiqué a un profil de longueur infinie
[ autres part dapres la figure (111.3.4) on a
Holy

-

] mr,l il
F 3
rp="———"_cost =2 cosl, =
hi Fo-hy FoFy

Substituons ces expressions dans 'équation (111.3.3), on oblient

HI{3.5)

F?,.Fl A E; &
.J. I.” ...
A

400 Ay |
¢est Dexpression fondamental pour le calenl de vitesse induite de la

methode VLM, elle est ulilisée en Fisant attention a ornientation des vortex
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L33 1- CALCUL DE LA VITESSE INDUITE

tilisons éqguation (111.3.5) pour calculer la vilesse induite par le tourbillon
en fer a cheval représente dans L figore HHI(3.1).

e sepment AR represente un tourbillon lieé du systéme tourbillonnaire
(nappe tourhillonnaire) et coincude avee le guart de la corde du panneau. Les
vorfex marginanx sont paralléles 4 Paxe x. Le vecteur résultant de la vitesse sera

calenlé, on considérons 'mfluence de tous les panneaux.

Pour fes vortex lié du segment AR on a:

fE. = 1” E {T?n = Tln }‘; # I:.-L-.Js-. _.vlﬂ ?f l (zrn = zTn}E -
£ o={r—x F & (‘1‘ = )/ + (z-=2,, )I:
":." = (T N 'TZ'-r )r: + (}. o .r.'!.u ).'f + (:_,_ - 1_.1" }k-

I'n utilisant ces  résultats, 1a vitesse induile an point ¢(x,y,z) par le filament

tourbillonnaire AR et

; I 1
Vi = — {,FEJ-:'I AH}{_,’H(‘. 2 AB} [1(3.6)
dII A {I.,',j-'h,Im)

n [-";w}':utz:u)

cfr.v.z)

D(x,. 31021 )

el 'r,_-.'.z]

Fig HI(3.5) représentation vectoriel des vitesses induites :
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On aura done ¢

{FEIE‘ I s }: #Lz
[rx r‘

_{(.1_1 X"-—-',u L"’ *".a.,)(~ “Irr] [{I Jml‘ ‘zn) (I X‘* "‘m)
lr—x =3 -, X —3) I -2 Xz—2)-0-3Xe-2) | I
Hlor—x Xz =22, Xz - 2,) T+ =, 0—2) ~=200-2.) | }

el {FHC 2/”1 }: {;"“Ii_ rn,F—i)
r
= {(J:g,, & .Im H—r—-xlrr)'i'(,v?n —ylnxy—ym )+(zln _-Zh., Xz_zln) ]f

‘\lr(_-;‘:"xln}l*' 1’_1’1n}l+[:_:ln) [(‘x,?n mxl Iln) (yin J’MX)’ Vzn)
I(“En_"l:rr :_“'Jn 'I\/T_ 2;.) + y!n) +( _“In)

Pour le calcul de la vitesse induite par le filament du point A a I'infini, nous

calculons d’abord la vitesse induite par le filament de longueur finie qui tend de A

a 1. Il est & noter que le vecteur 7y est dans la direction tourbillon.

'Fl] = ‘{}“{i = ('I’.I.rr _‘r_‘ln )F
F| = (.T ] x'-ln )". i (.y _-F]r: ); 1 (z?.n il E]” )k'
":I'f ) {_I'— ‘Ilrr )'l: | (J"' : .rln )—': + (zln 5 21!-!)&-
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[’ aprés la figure précédente 111(3.6), la vitesse induite est :

r

V= = {fac| AD}{fac 2 AD}
Avec
: 2z, )+, — ¥k
{ fac AD}=- ( 1 - {fac?2 AB}
(z gy )v i3 (.Vm - .'f")h +(Isu - Iln)
et

UﬂGZAD}(xq"I”'Jl = = ¥, X I i

[11.3.4- CALCUL DES COORDONNES :

[.e tourbillon en fer a cheval est constitué d’un tourbillon li€ situé en amont

du panneau et de deux tourbillon libres situés au extrémités latérales du panneau

comme il est montré sur la figure (I11.6).

g N
A
0.25¢
B
s _m
0,75¢
,’1 .
X b/2N

Fig 111(3.6) Les coordennées des ailes
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[11.3.4.1- LES COORDONNEES DU TOURBILLON EN FER A CHEVAL :

# Iaile est subdivisé en N panncaux et chaque panneaux est représenté par un
tourbillon en fer a cheval.

(I} indique le numéro de panneaux.

v, =b/2N(I-1)

avec V4 représente la coordonnée de extrémité gauche du tourbillon en fer a

cheval smivant I"axe des y.
vo(H)=1b/2N

C"est la coordonnée de Mextrénité droite |

()=l (1=1)y, (1Y)

avec X4 représente la coordonnée de I"extrémité gauche du tourbillon en fer a

cheval sutvant "axe des x.
x,(1)=Cra+(I-1)y, (1 g(x)

X 5 est la coordonnée de I"extrémité droite du tourbillon en fer a cheval.

111.3.4.2- LES COORDONNEES DU POINT DU CONTROLE :

Sachant que les points de controles sont situés aux trois quarts de la corde,

ona: Vm (‘l ) =Y, + (b /4, ) Ym : représente la coordonnée du point de

contrdle suivant I"axe des y

x, = 0,75+ Ym( ) cos(l1/2=A)sin(l1/2-2)
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IH1.3.5- CALCUL DES CARACTERISTIQUES

AERODYNAMIQUES :
135 1- CALCUL DU COEFFICIENT DE PORTANCE :

Apies avoir déterminer intensité de chaque tourbillon, la portance de Vaile

peut ére évalué.
Puisque les panneaux tendent du bord d’attaque au bord de fuite, la portance

agssant en N ¢me panneau est

AL = polr, L M1(3.7)

Qui est la la portance par unité de longueur, par symétrie, la portance totale

de "arle est

1.5h

L=2 [p, U, 1) J‘ﬂ 111(3.8.2)

i

ou bien ;

M
L= P YT, A, 111(3.8.b)

H=|

e coellicient de portance ¢st alors donné ;

€, = ELELs [11(3.9)

111.3.5.2- CALCUL DU COEFFICIENT DY TRAINEE INDUITE :

La trainée induite pour cette méthode (V.L.M) sera calculée de la méme

maniére que celle caleulée par la méthode de la ligne portante de PRANDTL,

O aura done -

G, =0 ITLAR 111(3.10)



CHAPHRE (- PAGL 71

111.4- AILE DELTA
111.4.1- LES AILES ELANCEES ET LEUR DOMAINE DE VOL:

Les ailes A amsi que les ailes qui dérivent de cette forme telles que les ailes

A & bouts tranqués (b), a double A (c), les ailes en queue d’hirondelle (d), les ailes

en fer de lance (e) et les ailes gothiques (f).

AVAVA
AL O

Toutes ces ailes ont en commun la propriété d’étre élancées c’est a dire

d*avoir un trés faible allongement et une grande fléche ou encore d’avoir la
dimension prisc suivant le sens de I'écoulement nettement plus grande que les
autres dimensions (envergure et épaisseur).

I11.4.2-Aile en delta ;

Elles sont défimis en plan par leur fleche au bord d’attaque unmiquement.

Angle que fait le bord d’attaque avec la perpendiculaire au plan de symétrie. (fig
I.4.1)
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CHAPITRE AT TPy R

Fig (111.4.1) Uail delta

o Fléche dubord d’attaque ¢, = @
e Fléche du bord de finte =0

« Effilement & = 0

—t ;i]
o Flancement b= g
- Calcul de 'allongement :
—
A = &
— A8
e
2

done -

s=h/2tan @.b/2=5b"/4 tang

d’aprés I’équation 111{4.2) on aura

1I(4.1)

1M1(4.2)
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On obtlwent
AB=b/21ang
1700

‘,-2
Y . e

(h‘] tan @
A tan ¢

oul bien

A=4cotan (t;fl) 11433
done
o tan ¢
2
alors
l, tang L
I"élancement = .f_) - 7 e 1M1(4.4)
Le calcule de la valeur du coefficient de portance est donné par :
(", =k p sinacos’ a+k, sin’ a cos a 111{4.5)
Ml A

Letk, = fA.M)

[.e coellicient de tramée aussi est donné par

('), =k, sin ‘acosa+k, sin’a 14.6)

U= Chn B [11(4.7)
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Une aile A 60 est une aile dont la fleche p est égale a 60°.

La surface S a pour valeur & = h*tg@ et par suite I’allongement AR a pour
expression !
A 4 cotg @

La corde de référence la plus souvent employée est la corde du profil central,

Conclusion :
1.a génération de I"aile delta sc fait 4 partir du profil central situé dans le plan
de symétrie. La génération peut étre
e comque, le sommet du cone est Iextrémité de "aile, la directrice cst
le profil central. _
e Par profils transversaux. Les profils transversaux, symétriques par
rapport au plan de symétrie, s appuient sur le profil central. Ces
profils peuvent étre losangiques, lenticulaires (circulaires, elliptiques

ou paraboliques) ou quelconques.






CHAPIIRE 1V PAGE 76

I I- INTRODUCTION:

Les resultats obtenus par le programme informatique [ANNEXE 1] réalisé
consiste & déterminer les caractéristiques aérodynamiques d'une aile delta, comme
on fait une comparaison entre les résultats obtenus par ec programme et les.

résultats expérimentaux.

1V.1- COEFFICIENT DE PORTANCE :

La varation du coefficrent de portance en fonction de Pincidence est
représenté dans les figures (IV.1), (I1V.2) et (IV.3) qui sont des courbes linéaires.
Ces figures montrent qu'une  avementation détermmée de ineidence entraine une
augmentation du coctlicient de partance.

| Dans un ¢eoulement subsonique incompressible ou compressible 1a courbe
qui deéerit la vanation du coefficient de portance en fonetion de incidence est une
droite dont la pente varie respectivement avec ’allongement.

A parti des courbes représentées dans les figures (IV.1), (IV.2) et (IV.3)
pour les différentes valeurs dallongement 1, 1.5, 2 on peut déduire que la portance
croit avee [allongement ¢’est & dire que la droite ¢l = f{1) varie
proportionnellement avec Mallongement,

On remarque que les valeurs des coefficients de portance obtenus par ce
programme de caleul est en bon accord avee ceux oblenus expérimentalement sauf

une légére différence a un allongement AR =2, [ 7]

1V.2- COEFFICIENT DE TRAINEE :

L'effet  d'incidence apparait  également dans Ia figure (IV.4) on
I"avgmentation de la valeur de Pansle d’incidence entraine aussi laugmentation de

coellicient de trainée.
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On remargue aussi que 1"augmentation de trainge est tres [aible compare a

I"augmentation de portance.

1V.4- FINESSE :

La courbe de la finesse fig (1V.5) qui fait apparaitre la relation entre la '
portance et la trainée a différentes angle d “mcidence.

La courbe de portance nous indique que 'on a la plus grande portance a
environ 187, la courbe de trainée que 1"on & la plus faible trainée a environ 07, mais
ces deux angles sont des extrémes le rapport de la portance a la traince est

s appelle la finesse . i



= Résultats expérimentaux

Reésultats Theariques

CL

o

[
L—
B

0 5 10 15 20 I

Figure.IV-1. La variation du coefficient de portance en fonction de
Mincidence 2vec une allongement AR=1



Résultats Théoriques
® Résultats expérimentaux
6L 425
14
0.8 P
0.6 - A
0.4 - .

{1

0.2 W
g @ e

0 4 10 15 20 1

g

-]

Figure.1V-2 La variation du coefficient de portance en fonction de I'incidence
avec une allongement AR=1.5
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= Résultats expérimentanx

13

D _I'" : I il ) I ) 1
0 5 10 15 20 1

Figure IV-3 La variation du coefTicient de portance en fonetion de I'incidence
avec une allongement AR=2
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s RESULTAT TIEORIQUE
'ul.‘."'l
ALl l_

FIG 1Vt LA VARIATION DE COEFFICIENT DE TAINEE EN
FONCTION DE L'INCIDENCE
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FIG IV-5 LA VARIATION DE LA FINESSE EN FONCTION DE

L'INCIDENCE
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CONCLUSION GENERALE

Notre projet consiste @ calculé les caractéristiques aérodynamiques
concernant les mles A delta en appliquant une méthode théorique appropric.

Ce tavanl  nous a penmis de faire une descnption général sur les
meéthodes de caleules adrodynamique pour les profils et les ailes qui sont |

» ‘Théorie des profils minces

# Theéorie de distribution des simgularités.
# Theornie de fa hipne portanie.

» Theorie de la surface portanie.

[.e programme de caleule réalisé pour deéterminer les caractéristiques
concernant les ailes delia a permis d’obtenir des résultats satisfaisantes,

comme on a constalé que les résullats théoriques son treés proches des
résultats expérnimentaunx.
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PROGRAMME DE DETERMINATION
DES CARACTERISTIQUES
AERODYNAMIQUES D’AIL EN DELTA

| t ITneidence,

Clp 1 Coefficient de portance des potentielles.
Clw ¢ Unefficient de portance des tourbillens.
(| t Coefficlent de portance totale.

Cdp ¢+ Coefficient de tralnée de potentiels.

Cdv : Cosfficient de trainéde des tourbillens.
Cd : coefficient de trainége totale.

F 1 Finesse.

Ep f Potentiel Elaw.

Ew * Vaortex flow.

real ed, £ ke ks cl,edl, cd, 1
redad Y, 2y el kpe kv

cpen(l, file='clp.dat’)

cpen [2, file='clv.dat']

open 3, file="cl. dat')

open |4, file='cdp. dat")

open (b, file="cdv.dat )

open{é, file="cd.dat")

apen {7, file="Ff.dat')

wrlte{*, "} *incidence, coeffleclent portance’
writel*,*] ‘coefficienl Lraln,e, Finesae'
write{#*, 6 *| ' potentiel, tourbillen, tetal'
da 10 1=0,18,2

a=1+13.14/180]
clp=kp*sain{al *coslal tcosial
clyv=kv*tginlal*asinlal*eocaia)
cl=clp+alw

cdp=clp*tania)l

cdv=clv*tanial

cdi=adp+ody

ecd=cdl+edd

f=clicod

weite (*, *)i,elpyelw, el edp;edwied, £
write(l,*)clp

write (2, *)cly

Wwrite (3, *)1el

wrlteid,*)cdp

write{5, *)adyv

writei{6,*}jcd

weite (7,4

pauss

conbinue

staop

e
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