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An effective and versatile method allowing the analysis of wing body
combinations at subsonic and supersonic speeds is presented in this sludy. This
method based on the singularity source/vortex distributions offers an interesting
approach to the solution of the linearised potential flow problems.

The configuration surface to analyse is subdivided inlo a large number of
elementary. panels, each of which contains an aerodynamic singularily
distribution. The normal components of velocity induced at specified conlrol
points of these panels are calculated and make up the aerodynamic influence
coefficients which would be used for a static aercelastic futur study.

Examples presented here indicate a good conformity belween this method and
experiment. :

KEY WORDS

Potential flow - Panel methaods - Lifting surface theory - Subsonic aerodynamics -
Supersonic aerodynamics - Source singularities - Vortex singularities - Pressure
distribution - Solution of linear equations - Aerodynamic influence coeificients.

RESUME.

Une méthode efficace et d'une grande souplesse permettant d’analyser des
combinaisons ailes-fuselage & des vitesses subsoniques et superscniques est
présentée dans cette étude. Cette méthade basée sur des distributions de
singularités source/vortex offre une approche intéressante a la solution des
problémes de I'écoulement polentiel linéarisé.

La surface de la donfiguration A analyser est subdivisée en panneaux
élémentaires contenant chacun une distribution de singularité aérodynamique.
Les composantes normales des vitesses induites aux points de contrdle de ces
panneaux. par chaque distribution de singularité sont calculées et forment ainsi
les coefficients d'influence aérodynamique qui pourraient étre utilisés pour une
future étude aéroélastique statique.

Les exemples présentés indiquent une bonne confurmité entre les résultats
donneés par cette méthode et ceux obtenus A partir de tests réalisés en soutflerie.

MOTS CLES

Ecoulement potentiel - Méthodes des panneaux - Théoric de la surface portante -
Aérodynamique subsonique - Aérodynamique supersonique - Singularités
sources - Singularités vortex - Distribution de pression - Solution des équations
linéaires - Coefficients d'influence aérodynamique.
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INFRODUCTION

La divergence en torsion, caractérisée par une instabilité structurale des ailes
notamment celles & fléchg avant, représente un probléme aéroélastique statique
introduisant conjointement une interaction entre les forces aérodynamiques et
elastiques.

L'analyse aéroélastique d'un tel phénoméne, comme indiqué sur l'organi-
gramme ci-dessous, est une fonction interdisciplinaire qui nécessite les étapes
suivantes :

- Une analyse a¢rodynamique permettant d'abtenir un modéle acrodynamique
de l'aile et de délerminer, par suite, la matrice & coeificienis d'influence aéro-
dynamique appelée encore matrice de rigidité aérodynamique.

- Une modélisation structurale de l'azile permeitant d’évaluer la matrice de sou-
plesse ou matrice a coefficients d'influence structurale.

- Puisque les forces aérodynamiques dépendent de la daiormation de la structure
(et vice versa) et que les deux maillages ne peuvent pas étre identiques, une
interpolation est alars necessaire pour interconnecter ces deux maodeéles afin qu'ils
soient dans une forme compatible a résoudre.

- Une résolution de I'équation de la divergence en torsion de laile est nécessaire
pour estimer la pression aérodynamique de divergence et évaluer, par cansé-
quent, la:vitesse critique de divergence a partir de laquelle ce phénoméne
commence a apparaitre. |
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A cet effet, il est nécessaire de pouvoir disposer duin logiciel permettant une
étude détaillée de la modélisation aérodynamique ce qui a €té Yobjet principai de
cette thése. Une future étude aéroélastique statique ne nécessiterait alors que la
création d'une interface avec n'importe quel programme source d’éléments finis.

Depuis quelques années, la modeélisation potentelle, en vu d'étre utilisée
pour les études aéroélastiques, a motive un grand nombre d'articles, livres, rap-
ports et congrés inlemationaux. Parmi les méthodes propasées pour estimer
numériquement 'écoulement potentiel autour de configurations tridimension-
nelles, la méthoade de distribution de s'ingularités en surface est probablement la
premiere qui a été largement utilisée dans les processus d'analyse et surtout pour
résoudre les problemes de conceplion de configurations géométriquement com-
plexes (avions supersoniques par exemple). Un schéma numérique capable d'es-
timer les caractéristiques a¢rodynamiques d'une configioation compigte pourrait
étre considéré comme un outil puissant aussi bien dans le processus de
conception que dans le probléeme d’analyse.

Dans ce travail, nous nous proposons, a l'aide du 1acdéle potenticl linéarise,
d'analyser les écoulements subsoniques et supersonigues autour de configus- |
tions quelconques et de déterminer, au moyen de la n.¢thode de singulanite . u
des panneaux, la matrice 2 coefficients d'influence adro-lynamique pouvem fuw
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utilisée pour une étude aéroélastique statique, ainsi que les distributions Je
pression  agissant sur de telles géométries. L/équalion de I'écoulement potentiel
linéarisé, a V'étatl stalionnaire, est alors résolue en constdérant les conditions a la
surface de la configuration en question.

“D’autre part, vu les hypothéses de départ, nous nolons que les écoulements
transoniques et les écoulements supersoniques avec des ondes de choc de forte
intensité sont exclus.

Afin d'illustrer l'application de cette méthode a I'analyse des écoulements
subsoniques et supersoniques autour de différentes géométries, plusieurs
exemples sont traités et les résultats numériques obtenus sont comparés aux ré-
sultats expérimentaux publiés par certains mmvestigateurs. Certaines conclusions
tirées indiquent une bonne conformité entre la présente méthode et 'expérience

et que cette méthode pourrait étre utilisée a une grande majorité d'applications
d'intérét pratique.
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LISTE DES SYMBOLES

Tangente de Fangle d'inclinaison & du panncau du fusclage wu
parametre représentant (A - A ) tangente d'un panneau de Faile, ou
coefficient d'influence aérodynamique (suurce).

-

Matrice a coefficients d'influence aércdynamique ou aie Jd'un
panneau.

Coefficient d'influence aérodynamique {vortex) ou envergure du
panneau de laile.

Limite du domaine de fluide.
Corde du panneau.
Corde de référence.

Coefficient aérodynamique ou malrice complémentaire de la matrice
a¢rodynamique a blocs diagonaux.

Chaleur spécifique de lair.
Distance du point de contréle a l'origine Je singularité ou diamélre
du fuselage ou élément de la mairice nverse de la matrice a
coefficients d'influence aérodynamique.
Domaine de fluide ou matrice a blocs diagunaux.
Distance du point de controle a l'exirémité Jdu panneau de l'aile.
. w
Fonction de vitesse.
Fonctions de distributions de vitesse ou fonctions d'influence.

Enthalpie totale.

Nombre imaginaire.
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Expression intégrale.
Nombre d'itérations ou facteur de correction supersonique,
Fonction de Kernel

Longueu: de la ligne source ou du filament vortex ou longueur du
fuselage.

Tangente de l'angle fait par le c6té latéral du panneau du fuselage et
la direction de T'écoulement (dy/dx).

Nombre de Mach ou moment de tangage.
Cosinus directeur du vecteur normal au Janneau.

Force normale ou nombre de singula. ttés adrodynamiques ou
composante du vecteur vitesse normal at panneat.

Nombre de panneaux du fuselage.

Nombre de panneaux de l'aile.

Pression locale.

Vitesse au point de contréle.

Distance radiale. |

Partie réelle d'une expression cdmplexe.

Variable auxiliaire.

Aire de référence de l'aile.

Fonction de distribution auxiliaire de vitesse ou épaisseur de Vaile.
Température locale ou force tangentielle

Composantes de la vitesse induite par une distribution de
singularités source/vortex.

Images des composantes (u, v, w) de Iz vitesse induile par des
distributions de singularités source/vortex

Vitesse induite au point de contrdie.

,Coordc)nnéeg cartésiennes du paoint P dans . repére (Ox, Oy, Qa.
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Angle d'attaque ou angle enire le coté latéral du panneau du fuselage
et la direction dus courant {axe x). '

Paramétre du nombre de Mach ou facteur de compressibilits.

ﬁ -
Rapport des chaleurs spécifiques de T'air, ou intensité de singularité
aérodynamique. :

Intensité du filament vartex

Angle d'inclinaison du panneau avec laxe x.

Valeur incrémentale.

Angle d'inclinaison du panneau avec le plan x, y.

Tangente de langle de fleche du panneau (dy/dx) ou cosinus
directeur des coordonnées de transformation.

Angle de fleche.

Cosinus directeurs des coordonnées de trarsformation.
Variables d'intégration suivant les axes x et Y.

Rapport de Ia circonférence au diamétre du cercle.

Distance radiale ou densité.

Potentiel de vitesse ou angle entre le vectew vilesse et Taxe x.
Potentiel de vitesse de perturbation.

Compo:;ante normale de la vitesse.

Fuselage (body).

‘Compressible ou cambrure de Faile.
Critique.

Trainée.‘



Epaisseur.

Incompressible, indice du point de contrdle du panneau.

Indice du panneau influengant.

Indice du sommet d'un panneau.

Portance.
Limite.
Moment.

Normal,

Nombre de blocs diagonaux.

Pression.
Source.
"l"otal.e.
Tangentiel.

Vortex,

Aile (wing).

Par rapport aux axes x, y, z.

Courant ou écoulement libre.

EXPOSANTS

Indice du panneau influengant.

Nombre d'itérations.

Source.
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CHAPITRE |

MODELISATION DE L'ECOULEMENT NON -VISQUEUX

ET METHODE DE SOLUTION

Le calcul aérodynamique s'occupe de la simulation numérique des champs
d’écoulements autour d'une configuration donnée (avion par exempie). Cette
simulation numeérique nécessite, outre le choix dun modeéle mathématique de-
vant étre capable de modéliser les caractéristiques de Fécoulement, une méthode
de résolution appropriée.

Vu que la majorité des ouvrages [Réfs. 1, 2, 3] traitant les problémes aéroélas-
tiques (divergence, stabilité longitudinale, flottement, ...} considére que V'écoule-
ment autour des configurations a analyser est non-visqueux, nous allons intro-
duire briévement les différents modeéles utilisés pour la modélisation d'un tel
¢coulement. Nous donnerons ensuite une formulation mathématique au mo-
dele choisi et nous présenterons a la fin de ce chapitre une méthode de résolution
adéquate.

T- MODELES UTILISES

Les modeles rencontrés actuellement pour décrire un écoulement non-vis-
queux sont : - )

- Modeéle d’'Euler

Ce modele, oblenu en négligeant simplement les termes visqueux et le terme
lié au transfert thermique du modéle de Navier-Stackes |Réf. 4], traduit la
conservation de la masse, de la quantité de mouvement et de I'énergie. I fournit
une représentation physiquement plus exacte d'un écoulement non-visqueux. Ce
modele s’exprime par le systéme d'équations différentielles suivantes :

oU 09F, aFy dF;
— T4 + =
ot 9x3 Oxy Ox3

g . (Eq. 11)



Modélisation de Découlement non-visqueux et méihode de solution 2

U:(pa'p-uf pV, DW: [)e)f'
, , (Egs. 12)
Fi=(puj, purw+ Pti, pugui+ PO2i , puzuj+ Pozj, (pe + Pyt

i=1,23

(X1, X2, X3 ) représentent les coordonnées cartésiennes orthogonales, p la densité
du fluide, P sa pression, e Fénergie interne par unité de masse, (4, v, w) ou (u; ,

uz, uz) dénotent les composantes du vecteur vitesse de 'écoulement et i est
lindice de Kraneker. '

' . a . ‘
A T'état stationnaire, le terme (ﬁ) est nul, et I'équation ci-dessus devient :

aF; -
=) i=1223
o, 1' | (Eq. 1.3)

- Modele potentiel ou isentropique :

Le madéle potentiel ou isentropicue est obtenu en supposant que I'écoule-
ment non-visqueux est irrotationnel. Ce modéle mathématique décrit un écou-
lement oﬁila masse, I'entropie et 'énergie sont conservées. A I'éiat stationnaire,
'équation différentielle fondamentale gouvernant ce type d'écoulement peut s'é-
crire comme suit : '

il T B 0 {Eq 14)

ou &; représente le potentiel de vilesse de perturbation, C'est a dire graddr, - v P
M le nombre de Mach. |

La formulation fondamentale de I'écoulement irrotationnel [Ref. 5] consisic
en fait & ignorer toute vorticité et de définir la vitesse comme etant partout Wrota-
tionnelle. Comme un champ de vitesse irrotationnel peut étre exprnmé comme
le gridient d’'une fonction potenticlle scalaire, le probléme revient donc a deter-
miner un champ scalaire pluidt qu'un champ vectoriel (fq. [4).

La modélisation potentielle a é1¢ utilisée & une grande majorité d'application.
car les équations d’Euler étaient mathématiquement plus complexes; pour une
configuration d’écoulement donnée, cette complexité se lraduisait par une de-
mande “en temps de calcul” plus importante que celle des méthodes de Vécou-
lement potentiel. Mais, Faccroissement de puissance et de capacilé mémoire des
nouvelles 'générations d'ordinateurs a rendu maintenant possible V'utilisation
des équations d’Euler & la modélisation de I'écoulement non-visqueux. Un tel
modele a ‘été développé surtout pour résoudre le probléme des écoulements
transoniques autour des ailes tridimensionnelles, exigeant un temps de calcul
considérable, comme cela a été exemplifié par le travail de Rizizi et Erikson [Réf.
61. '
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I} est évident que l'adéquation de n'importe quel inodele dépend du type de
probléme mais, généralement, le modele polentiel, dans sa forme complete, a ete
trouve bien adéquat pour représenter les caraclénstigues de l'écoulement autour
des configurations type avion. Tandis que certains investigateurs préférent la so-
lutian donnée par les équations d’Euler pour T'application transonique, d’autres
proposent d'utiliser I'équation potentielle pour modéliser les écoulements sub-
sonique mais aussi les ¢coulements supersoniques aulour des avions comme re-

présenté par les travaux de (Jrossman et Siclari [Réf. 7] et Shankar et
Chakravarthy [Réf. 8].

Selon d’autres opinions, par exemple-Réf. 9, le modéle isentropique doit étre
suffisant pour représenter la zone non-visqueuse pour la majorité d’applications
aéronautiques et qu'a présent, il est convenable d'étendre la rangée d'applications
d’'un tel modele plutét que de développer des codes plus complexes.

Pour celte premiére étape de ce chapitre, nous optons pour la modélisation
potentielle pour I'analyse des écoulemenis autour des configurations tridimen-
sionnelles en régime subsonique et supersonique et nous supposons que 'écou-
lement du fluide est stationnaire. Encore faut-il noter que cette modélisation a été
largement utilisée [Réf. 1] principalement pour les études aéroélastiques statiques

, N : aj
ou dynamiques {en régime instationnaire ou dynamique ¢ terme ( )don elre 1a-

jouté dans Eq. 14).

Il - FORMULATION MATHEMATQUE DU PROBLEME DE L'ECOULEMENT
POTENTIEL

Le probléeme considéré est celui de 'écoulement «'un fluide non-visqueux et
incompressible autour d'yne configuration complete (Fig. [1) supposée fixe.

Fl g. L1

Il est convenable d’exprimer la vitesse V du ﬂmde A nimporte quel point P (x;
. Yi, Zi ) comme la somme de deux vitesses :

Ve=tutvp g (Eq. 15)
La vitesse w. est connue et représente le courant libre (W est un vectcur
constant) et Vp est la vitesse de perturbation die a la surface limite 54, 00 54 est

la surface des ailes et du fuselage.

L'équation de continuité, pour un tel écoulement, se traduit par :
div (V) =0
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ou | | (Eq. L6)
div (Vp) =0 ' |
Si 'écoulement est supposé encore irrotationnel (rat V = 0 ou rot v — U), alurs
un potentiel de vitesse ¢; (x, yi, 2 ) existera. Par définition, V est le gradient du
potentiel lotal ¢; définie par :

———

. V- = grad ¢;
et (g 1.7)

cbizd>i+1_?:83m

ol R est un vecteur position (x;, y;, ;) et (D le potentiel de vitesse de perturba-
tion au point P. Ainsi, '

V =grad d;+ G (Eq. L8)

Sous ces hypothéses, I'équation de continuilé ou V'équation d'une divergence
nulle devient :

P, %D, %,
+ -+ =
%2 oy? 0z

dans la région potentielle (Eq. 1L9)

Cette équation différentielle est linéaire et est appelée équation de Laplace; elle
est soumise a la condition a la limite de Neumann [Réf. 10] qui se présente dans
Fanalyse des configuralions fixes et limitées par des surfaces de perméabilité
connue. :

Par exemple, comme montré dans Fig. 1.2, soit S une portion de la limite B du
“domaine de fluide DD et n un vecteur normal a la surface. Si S est impermeéable, la

composante normale de lg vitesse totale V devra étre nulle sur celle-ci; c'est a dire

@izaq)i+5mﬁ=0 sur la surface $

0 on

avec ?;b‘ gjxjéwd o - (Eqgs. 1.10)
n

et aaq é;:;d din

- ici, grad ®; est le vecteur vitesse de perturbation et n représente un vecteur uni-
taire, sortant et normal A la surface considérée. La condition a la hmite de
Neumann exprimant I'imperméabilité (appelée encore condition de Vécoule-
ment tangentiel) devient :

— = wun © sur la surface (Eq. 111)
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S B

B représente la limile du domaine
de fluide D et contient la surface
de la configuration a analyser.

Fig 12
-

Une condition de régularité a Vinfini, indiquant que les vitesses o perturha
tion deviennent nulles [Ref. 11, est exigée; celle condivon s'ecril :

| grad @] —0 a Vinfini (g, 112)

Le calcul d'un écoulement stationnaire et irratationnel d'un fluide non-vis-
queux et incompressible se raméne a la résolution du probléme (P1) suivant

azcbi 82<I>i 82(1)1‘
S R S

- = 0 dans la région potentielle
ox%2  ay,? oz

a P, -,
(P1) —a—c—p-—' = - (o N1 sur la surface Sa {Egs. 113)
n
| grad (Di| -0 a Finfini

La résolution de ce probleme permettra de connaitre la distribution du coeffi-
cient de pression qui s'cxprimc par :

Pr. (lgeonlf . (lgmaoi ] :
- e . UEAEWI] . Eq. 114
G Toul 1 3 1 2 (Eq. L14)

ot P, estla pression de I'écoulement libre.
p est la densité du fluide.
(1/2 p wa ?2) est la pression dynamique.

Dans cette formulation, lorsque a combinaison ale-fuselage présente une
portance, il existe une région de sillage issue de la partie arriére de catte combi-
naison. Nous supposons que cette région est une nappe d'épaisseur nulle notée
Sw dans Fig 11, et notons lintersection des courbes Sa vt 5, par G, . Celte surface
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de sillage S, est supposée étre formée d'une famille de lignes de courant issues

de C,.

De la condition de. Kutta, la position de C,, peut étre prise suivant ¢t en aval
du bord de fuite de I'aile.

Sinous prenons maintenant le cas d'un écoulement isentropique, irotation-
nel et stationnaire d’un fluide compressible et non-visqueux, I'équation différen-
tielle gouvernant ce type d'écoulement sera établie en tenant compte de la
conservation de la masse, de l'entropie et de V'énergie.

L'équation de continuité pour un écoulement triciimensionnel el permaneit
est donnée par : '

B(pu% . a(’pv) . dlpw) _

AL AAEAP)'
ox ay 0z
ap u+ E'},BV i apw ) dl} o+ aV " aW = {) V : they 115
0x dy vz ax oy dz

Sachant que pour un écoulement, supposé non-visqueux et irrotationnel, un po-
tentiel de vitesse ¢, {x, v, z) existe et la vitesse totale V est définie par :

{Eqgs. 1.16)
ot R est un vecteur position {x, v, z).
Les composantes de la vilesse de perturbation s'obtiennent par :
g P, 9 P g <, .
Ue = -, VeE—o—  ; Wgsmeo— Eq. 117)
¢ ax o y Bz : . (Eq

| L'équation 115 devient :

{42 2 2
0000 cdp 3bcBp, 19 e ?__‘Ps] _— (Eq. 118)
gx dx 9y Oy 0z 9z | ox? dy? 9z |

Cette équation dépend de ¢ . et p; essayons d'uexprimer p en fonction de ¢ .
pour que Eq. 118 ne dépende que de ¢ .

- L'équation de la quantité de mouvement ou d'iuler pour un écoulement
permanent d'un fluide non-visqueux et compressible se wadait par :

dp=-pVdV=-1/2 pd(V2)=-1/2 p d{u? + vZ + w?)
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8o fooc)  [oge)! ) N
d[(gg) ( ) ( h . | (Eq. 119)

Sachant, d’autre part, que I'écoulement est isentropique, ainsi, n'importe qi.xel
changement, dp, dans l'écoulement est automatiquement accompagné d'un
changement isentropique de densité dp, c’est a dire .

d_P_(?_R
dp 19 0fs

(Eq. 12)

ou a est la vitesse du son. Ainsi: dp = a?dp (Cg 121y

En substituant Eq. 121 dans Eq. 119, nous aurons :

o e, (a-“’“)z (%c\l
dp=- 2&5 d“ax—) ay * aZ}

en dérivant Eq. 1.22 par rapport a x, y et «:

(Liy. 122)

?_D :l&_ _p a ¢c aZ ¢c 0 (bc a2 ¢c aibg az.q)c

o0 x a2 | 0% ax2 ay Bxay 0z Bx‘dzJ

0p_ p |2 azd)c_,_ﬁ.gq)_g;af_«lgc 0 b 0% e
0y a?|0xdydx 08y ay2 oz Bydz

(s, Ldsy

9p_ p |30 0 30c P 9 b e
dz a2 | 0x0z0x 0y 9zdy dz @z

L'équation 118 devient :

P 2 2
e e
ax/|ax2 | Oy j | ay?

_2 (a ¢>c)(a ¢c) P (a dn)(_f_{ _cb_&) X (a m)(a & ) P
Naxflayjoxay \exJloz/oxaz \oy dyaz|

Quoique cette équation a l'avantage d'étre fonction d'une seule variable ¢ .,
elle présente un inconvénient distinct d'étre une ¢quation différenticlie non-li-
néaire qui est difficile a résoudre analytiquement. Jusqea maintenant, aucune so-
lution analytique a cette équation n'a été trouvée continirement a celle de Yécou-
lement incompressible ghi est gouverné par l'équation de Laplace et pour la-
quelle plusieurs solutions analytiques sont bien connues.

(Eq. 124)

Des suppositions ont été alors introduites afin de iinéariser Eqg. 124, En utili-
sant Eqs. [.16 et 117, £q. 1.24 cdevient -
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| ad Pl d, |, (oo, dz b |, [8 b ) 0%
[az | W + ’ +|a?- + | al- { ) l
ax /| ox? g Y | a y2 o lez) o

( 3 b (acp) 2% D, ( 9 P, )(acb b o, 9 | 2
-2 Wao + -t Ty lw +
odx/floy axay ax/\az/oxoz ‘ay az ayaz

(Eq. 125)

i

Eq. 125 représente I'équation du potentiel de vitesse de perturbation; d'autre part
en utilisant I'equation de ]’emrglc. donnée par :

Al W (0 + 0% + V2 + W2

oy el e T H TV T WS ‘ (Lq. 126)
y-1 2 y-1 2

et la relation M= 0o 2/ 22

Eq. 125, exprimée seulement en fonction des vitesses ¢ nnpressibies de perturba
tion ug, Vo et we, devient :

a a a | . 1 2 N 2 . ) ‘. d
(] - 2) auc dv(‘ 4 E;’_V_E: N‘]po Y I2 u£ - V2] \_{L_,_‘ :”\x | (Y ' 1) UL
X‘ y Z wmz 0.2 wm‘! 4 x
= 2, 2 2 [
+ Mm,2 X__;;Uc + Wee Y '21 Vet | (v 1 Lt 1‘)‘/:
1 25 2 I ’I 3 1 v.
woou (_L)m" ] £
+2.er(_"’_-?.,:q_u,£4 Wcauc N dVLl
Weo 0y Do all [ 2 i
(Eq. 127)

Pour de faibles pertur bations el pour des :e;olme:, d’ceoulement subsoniques et
supersoniques I'équation ci-dessus devient ;

2)auc thq awc

(- - =1
adx 0y 9z

au -

2 2 2
(1 M 2 Q__.[ <y dﬁ-_q.) f’.j.f'l’c‘. =0 : ) {Eq. 1.28)
ax2 3yl a2 .

C’est une équation différentielle linéaire et du second ordre.
Pour un écoulement isentropique, stationnaire, irrotationnel et faiblement

perturbé d'un fluide non-visqueux et compressible, le probleme reviernt & ré-
soudre : e
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20% & . 3% @, . 0%

) U dans ta répon polentielle
ax2  oy? gz ' :
ou 32 =1- M 2
(P2) ' (s, 1 2v)

ad s

* — = @We sur la surtace

an '

| grad fl)c‘ —( a linrn

et la distribution du coefficient de pression sera donnée par :

SN TW YT -
e Wea

Nous verrons dans les chapitres subséquents qua la solution du probleme
(P2) pourrait étre obtenue a partir de ceile du problen:. (P1).

Hi - METHODE DE SOLUTION

Celte étape consiste a choisir une méthode numé:, jue pour résoudre Fequa
tion différentielle décrivant le modele de I'écoulermncent préalablement formulé.
Dans les applications atrodynamiques, deux différentes méthodes de solution
sont communément utilisées : méthode de champs et o singulantés (Ing [3)

e Méthodes de solution

!
v 'S

Méthodes de champs Mathodes de singulanies
1 . |
I I | | I ]
Différences | Volumes| | Eléments “Laittice || "QUasi- [ Panneaux
finies finis finis Lattice"

Fig 13 Différentes méthodes doe scaution,

111 - Méthodces de champs

Comme indiqué sur Fig. 13, les méthodes de differances finies, de volumes o
nis et d'éléments finis font partie de cette classe de solution. Ces technigques sont
presque exclusivement utilisées pour réscudre les équations differcntieiles par
ticlles non-linéaires traduisant o maodcle du Pecoudenni Biles esteront Lies
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probablement les principaux outils de solutions pour les écoulements transo-
niques [Ré&f. 9] e e

12 - Méthodes de singularités

Jusqu'a maintenant, les techniques de singuiarité ont été appliquées pour ré-
soudre les équations différentielles partielles lingaires; elies sont aussi applicables
4 une variété de problémes o0 I'écoulement est totalement supersonique. Les
deux premiéres méthodes sont, en général, utilisées pour résoudre les équalions
différentielles regissant le mouvement d'un écoulemient instationnaire [Réf. 1
alors que Ja troisiéme méthode est exclusivement utilisze pour la résolution des
équations différentielles gouvernant un écoulement stuiionnaire. Dans les applhi-
cations aerodynamiques maodernes, les écoulements mecompressibles, non-vis
queux et tridimensionnels sont presque ioujours calculés par moyens de lech:
niques numériques de panneaux.

Les méthodes de panneaux tridimensionnelles sont probablement les tech-
niques de solution les plus largement utilisées aussi bier: dans les problémes d'a-
nalyse que dans les problémes de conception d’avion. Elles permettent de traiter
des configurations géométriquement plus complexes. Leur défaut est représente
par leur limitation & la solution de I'équation de Prandtl-Glauert; mais Fingénio-
sité de certains investigateurs a rendu possible Fappliciton de ces méthodes a
certains problemes d'interét pratique tout en restant da:; le cadre de cette équa-
tion [Ref. 9]. Des exemples de telles applications sont justement mentionnes par
analyse des écoulements vortex au bord d'attaque et in miodélisation des écou-
lements séparés suivant les modeles proposées par Mash. s ot Dvorak [Réfs. 12 et
13] et Rao {Réf. 14]. Dans cet objectif, des éludes approfoindies ont été aussi presei-
tées par Smith [Réf. 15] Hunt [Réf. 16] et Butter et Mobb., Ref. 17]

Le concept de base des méthodes de panneaux. comme llusire Fig 14,
consiste a couvrir ou a subdiviser la configuration en p meaux élémentaires de
forme quadrilaiérale, pouvant éire disposés surla surfuc. snuyenne ou sur ka swr-
face réelle de la configuration, et sur lesquels existent dus distributions de singu
larités tels que sources ou vortex dont les intensites |, inconnues au preatable, de-
pendent des équations de la condition a la limite smposce. Pour un corps non
portant, comme illustré sur Fig 14a, une distnibution du panneaux source suilt
pour modéliser un tel corps. Contrairement, pour un cuips purlant, vo plus des
distributions de panneaux sources, des singularilés vortex sent necessatris. L -
gure L4b illustre la subdivision en panneaux utilisée pour les Caictls de Focou
lemend potentie], fait par la compagnie Boeing, sur un bBuing 747 |key. 18] D
telles applications sont trés “impressionnantes”, et scat utilsées aujoudin.
comme moyen de conception de configurations géomelrigquement colnpleses par
la majorité des grands constructeurs d’avions.
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IPoints de
condrdle

-a- Modélisation d'un corps nan-portant tridimensionnel
par des distributions de panneaux sources.

-b- Distribution de panneaux pour ]'mﬂdfysc g Boeing 747,

- Fig. 14 Modélisation des corps portants el 1 n portants,

Une grande variété de méthodes de panneatix a eiw développec. Coes vana
tions dépendent principalement du choix du type et de s forme de distributions
de singularités, de la disposition géométrique des panncaux &lémentaires el du
type de la condition a la limite imposée. Ces caractéristiques principales peuvent
étre résumeées et indiquées sur le tableau ci-dessous [Ref. vf:
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Caractéristiques 1 2 3
Disposition du | Surface frigiyefine “Hytidde Surface réelle
panneau ' _
Panneau Plan Hyperbolique Arbitraire
Type.de Source Doublet /vorticité Source et
singularité doublet/ vorticité
Distribution de Constante Linéaire Ordre supérieur
singularité ,
Condition ala |- Dirichlet Neumann . Mixte
limite _
Type de probléme Conception Analyse Mixte

Tablcau 11 Caractéristiques principsics des
méthodes de panneaux

Les premiéres utilisations de ces méthodes [Réf. 19, 20, 21 et 22] étaient carac-
térisées par des panneaux plans situés sur la surface moyenne oy une combinai-
son de surfaces moyennes et réelles avec des distribulions de singularité a inten-
sités constantes (c'est a dire du premier ordre) et une condition a la limite du type
Neumann. Par exemple, pour le cas d'un écoulement incompressible, le pro-
gramme Douglas-Neumann [Réf. 10] utilisant aussi le méme type de distribu-
tions de singularités a mené a des résultats satisfaisants. Un développement ma-
jeur est nettement plus marqué par lintroduction de distiibutions de singularités
d'ordre supérieur avec des intensités & variation linéaire par exemple. Le déve-
loppement s'était avéré primordial dans un but d'améliorer Vapplication super-
sonique de ces méthodes car, selon Réf. 9, des panrncaux sources a intensité
constante, utilisés pour ce type d'écoulement, généraient parfois des résuitais ca-
tastrophiques. Le programme PAN-AIR [Réf. 23] utiiisani des distnbutions de
singularités d'ordre supérieur, représente le code le plus avancé {R&f. 11} mais
exige un temps de calcul important. La référence 24 a révélé que, pour un écou-
lement subsonique, I'utilisation de distributions de singularités d’ordre supérieur
(PAN-AIR Program) augmente grandement le cofit de calcul alors qué lintroduc-
tion de singularité a intensité constante (premier ordie) mene 4 des résullals
d'une exactitude comparable a celle produite par une distribution de singularité
d'ordre supérieur mais avec un temps de caleul moindrs. Quant au made de so-
lution ou condition a 1a limite, il {elle) dépend du prouiéme pasé qui peut étre
s0it un probleme direct ou d'analyse permettant de prédire les caractéristiques aé-
rodynamicques pour une configuration donnée, sait un probléme inverse ou de
conception générant une géométrie optimale conformé.aent & un systéme de ca-
racteristiques spécifiées ou contrainies. Le premier type de condition est appelac
condition de Neumann qui consiste a spécifier 1a vitesse normale sur la surface
du corps a analyser. Alors que la deuxiéme condition, uppelée encose condition
de Dirichlet, consiste 3 spécifier le potentiel de vitesse.

Dans notre cas, le fuselage sera subdivisé en pannge.ix ¢lementanes situes sur
sa surface réelle et conlenant des distributions de singuiarités sources a intensite
constante. L'aile, par contre, sera modélisée par des wstnbutions de vortex si-
tuées sur des panneaux couvrant la surface réelle de lule (option non-plane) «t
dont les intensités varient linéairement ou par des distributions d'une combina-
son source /vortex si les panneaux sont disposés sur sa surface Moyenne {opiwmn
plane). Vu que le probléme que nous considérons consiste a analyser des 2onigu
rations données, la condition 4 lu imne ulitibee seia du hpe Neunw



CHAPITRE 1

CHAMYP POTENTILL DE VEFESSE DANS UN ECOULEMENT

INCOMPRESSIBLL

Dans ce chapiire, nous nous proposons de déterrniner les expressions analy-
tiques des composantes de la vitesse de perturbation induite par une distribution
de singularités aérodynamiques dans un écoulement incompressibie cn se basant
sur le principe de superposition des lignes sources ou des filaments vortex. Les
composantes de la vitesse compressible subsonigue et supersonique seront don
nées dans le chapitre 1l conformément & la régle de transformation de Gothert.

A partir de Eq. 1.9, deux propriétés importantes peuvent étre déduites [Réf. 18] :

1- N'importe quel €coulement incompressible et irrotationnel a un potentiel de
vitesse qui satisfait I'équation de Laplace.

2- Contrairement, n‘importe quelle solution de {'équation de Laplace représente
le potentiel de vitesse pour un écoulement incc-mp'resmbie et irrotationnel.”

Nous remarquons que i'équation de Laplace est une équation differentictte
partielle linéaire du second ordre. Cette propridté ¢st particulierement impor-
tante puisque la somme des solutions particulieres d'une eqguation differentielle
linéaire est alors une solution de l'¢quation. Comme nobre ecoulement, suppase
incompressible et irrotationnel, est gouverne par fejustion de Laplace, nous
concluons qu'un maodéle d'écoulement peut etre synihetise en additionnant un
nombre d'écoulements élémentaires qui sont alors incompiessibles et irrolation
nels, tels que les écoulements source et vortex © Sur ce principe st Dasdée notie
étude. | :
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En premier lieu, nous allons développer les chainps de vilesses uu‘.mnim:s
sibles induites par les differents lypes de distribulfons de smgulantes en suivant
l'approche hiérarchique indiquée sur Fig Il Ainsi, en partant de lexpression de
la vjfesse induite, en un point I, par un pomt source ou un point vortex , nous
sommes en mesure de déterminer les expressions des composanies de vilesse in-
duite en ce point par une distribution de sources ou de vorlex situee sur lc plan
d'un panneau élémeniaire appartenant a la swface d'une configuration quul
conque donnée.

Ponts de
z contréle Panncau
elemenlatre

Condition 4 la
limile au point
de contrdle

Panneaux sources

Bord de niite

Sillage émanant
cu bord de fulte

b4
- /é:
}“' o e ""J\ ; =
N‘ Y ) ®
g
aY
Distribution de source sur un Disinoution de vortex sar un
élément du fuselage. element de l'atle.

Fig. 111 Représentation aérodynani,uc d'unc
confipuration duonnse.
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I- LIGNES SOURCES ELEMENTAIRES

11 - Point source

Sachant qu'un point source dintensité unité induit une. vitesse égale a
1/4nd? en un point situé a une distance d de Forigine O, nous pouvons dedune
la vitesse induite en un point P(x', y', 2) pur un poat sowrce dintensite unite
situé suivant l'axe Ox' & une distance € de celte origive.. (g HA, Fig 12),

Az

Point source €

| P4
ad - jﬁ A),,

{{ig. 111)

Fig 112 Vitesse induite par un point source.
, i

L 2 - lignes sources élémentaires :

A partir de 'équation 11, nous sommes en mesu o de détermines les champs

de vitesses induites par des lignes sources élémentis:es qun seiviroat de base

pour calculer ullérieurement les vitesses induites par dus panneaux sources.

Si nous suppasons maintenant qu'un ensemble dc poiints sources s'étendent

suivant l'axe Ox' sur une longueur Ly formant ainsi ac ligne source dlintensité

unité (Fig. 113a),

e

»

. rl
X'-g _-—"'"‘?“@M

—

& d

VE‘ sinn ¢ sin

/¢ sm Ppensy

) T~ A P
. / P
| &
¢ Z
[}‘

VE' cos ¢

1
s = Y :
-

sin 6 = ":
-
x'-&
cosp = —:—. v
V(x-g)er
’
st = L.

Fig. I13a Ligne source parallile a Yes 0%
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L2

les composantes (u'v', w) dé la vitesse indiiie en un point Px, v, 2) par celle
ligne source dintensité unité peuvent étre obtenues en projetant Lq. 111 respec-
tivement suivant les axes Ox, Oy' et Oz' (Fig. 113a) =t en lintegrant sur toute ia
longueur de cette ligne source :

Ls A
u'=t V'rcosd df (Bq M2
0
L
Vo= V' sin ¢peos 8 di B . 245
0
Ly
w' = V' sin¢sinb dE _ g 120
) .

Les expressions de u', v' et w' sont données par Egs. 13 (Fig 113b) apres mtegra
tion des équations 11.2. En outre, nous devons mentionner que ces trois compo
santes de la vitesse vérifient ‘T'équation de Laplace donnée par Eq. 19,

u = 14 j!
4oridy oyl
Vo _:Y:._tx._MI:ﬁ _X_ii
App2l d2 o d l
L [ + l.]
wo= Al X7 ls X (Egs. 11.3)
ane?l A2
dp = V);'%-l"z
da= Vi L2
= x’f‘y‘2+ e

Fig. 113b  Champ de vilesse induit au point P par ume: ligne source de longucur
Ly siluée sur Vaxe Ox
»

Le systeme d'axes (Ox', Qy’, Oz') représente en fait le repére lié a la ligne
source (ou au filament vortex comme nous le verrons par la suite) . Tin véalité et
dans les applications suivantes, le systdme de coordonnées e a la ligne source
(ou au filament vaortex) est en général crienté d'un certain angle (Fig 11.1) et/ ou
déplacé d'une certaine distance par rapport a Vorigine du systéme de référence.
Par conséquent, les composantes (0, v, w) doivent fire exprimées en fonction
des coordonnées (x, Y, Z) et transformées ensuite dans le systéme de référence .
Ainsi, en projetant les coordonnées (x', y, ') du point I’ par rapport a ce systéme,
1nous obtenons : ‘
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y.
Y
}’._.M
Q
d
r .
XI
P(X', yl' Zn) '
L
Fig 114

nous obtenons :
X = X sin Q+ycosQ

y =-xcos }+ysin (s, 11.4)

2 =%
ou encore comme lillustre Fig. lLba pour e cus d'une byne souwrce odceiee darn

angle (/2 - Q) par rapport a Faxe Ox, les expressions d. o coordonnees (1, 5, 2 ol
des distances d,, dy et I sont données par Eqs. 105

Y
) 2.
. o - ?\Al_y R V(X /.y? (1252 i -
V1422 V102 SEPL
hy- - , -
y' = ’_yx_ ;=0 = k2 e yd v 22
V1 4+
2=z  ; dy=PA =V x-abP+ (y-bPa 22
X A= ’[gﬂ
(Egs. 115)

Fig. 115a Ligne source originant en O et orientée < un angle (/2 - Q) par
rapport a l'axe Ox.

51, en plus, cette ligne source est déplacée dune disisnce € de Pongine comme
le montre Fig. 115, les expressions ci-dessus deviennen. :
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8
¢ z
, - h\'_;":ri;i-l;\)f o \/{(x_-E)-J\y‘)z-g(l_-+-_)\2).§3
y V142 V1432
’ ?\‘ 3 -E - P - .
- ' b y == (x'}‘) =V ebheyed
e 1432
g z;[ y P D .
Q A = tiz= '\/ {x ‘E-Abﬂ-(y‘b}za- 72
& =gl r= - L
X Lgw X V1 ?\2
p '
(1.'.(.]5. 11.6)

Fig IL5b  ligne source orientée de (/2 - - pac rappuat a Faxe Ox el deplg:.og
d'une distance & suivant cet ana.

Considérons maintenant une ligne source de longu.sur Ly orientec de i1/ 2 par
rapport a Faxe Ox, ¢’est & dire paraligle a Vaxe Oy comuie illustré sur ing 15c Do

ce fait, Q est nul et par conséquent A 'est aussi (A = (g 1. Les expressions des co
ordonnées (X, y', ) et des distances dy, daet 1 sonl dovasees par:

z, Z
Y =0 | .
” _ Re=lg(2=0 Xty o dp oty g2
]43=L}y y' = x o A= \‘xﬁl(y VP2

R e A
(Egs. 1L7)

Fig. I15c  Ligne source de longueur Lg paralléie & Oy ou orientée de n1/2 par
rapport a I'axe Ox.

Par ailleurs, si nous considérons une ligne source de longueur L et dintensite
unité disposée a une distance £ de Vorigine commae inuque sur Fig 1.5d, les co-
ordonnées (X, y', z') et les distances dy, dz et ¥ s'exprimes elon Eqs. 118



Cleep potentiel de vitesse dupy un deondement inconpressible I 9
i

N

) I
A
As
. i)

X -y & ;o myptgog <t
£, brm £ ‘
y' s 8y my-tg oy

Z=x ; LE=b+my-m

o Vi

i - .
dy- ¥ {ympt by (x 'E)Z‘l 22

Per ey (x é}zuz
| (Eqs. 1L8)

fig 115d  Ligne source de longueur LE) paralléle a Oy et distante de & de cet axe.

Si nous nous référons de nouveau a Fig 114, les compoasantes {u, v, wj de la
vitesse calculéeff dans le systéme de référence (O x y z) sont :

u=Au- v
'\/1 + ?\2 | ‘ F {£q. 11.9a)

v =2Vt
V142 | (Eq. 119b)

|
w o= W { (Eq. 1l9c)

|

|

De cette facon, les composantes (u, v, w) des vitesses induites par des lignes
sources disposees et orientées suivant Fig. 115a, b, ¢ ou d s'obtiennent a partir de
Egs. 119 ot (v, v, W'} sont données par £qgs. 113 et dans lesquelles X, v, 2, dj, dj et
' sont obtenues moyennant les changements de variables donnés par Eqgs 115, 6,
7ouB . Les expressions finales des composantes (u, v, w) calculées dans le Sy
teme de référence sont récapitulées et données par le tableau 11, (Les expressions
dedy,d; etr Sﬁ‘mt données par Fig, 1L5).

o
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e 1 1(1. ] 1_)1 x- hy (?\x‘+y M - Ab) +y-b)]
ar \;/1 Y d, dy T2 d; d>
ve 1 11 Mx-ay) (Ax+y .\(x M) +y- b)}
e 192 12 Ld da
W_é\/m\z Xy Mx-M)+yb
4rr? dy d) .

a- Champ de vitesse induit au paint P par une ligne source de longuecur Ly

orientée de (/2 - Q) par rapport a ox.

- 1)ix-£~hy(htx~c")+;y Mx b))y b
ar1ap 2! W2 2 d, d,
ve o] 1 1 Mx-E-dy) (Mx By MxE-M)iy h]
ap V12 12 re dy d; |
oz 1R D Ay Mx Emib)y b
dir? dy dj

|

b- Champ de vitesse induit au poinl P par une ligne source de longueur Iy
orientée de (/2 - Q) par rappcni A l'axe Oy el déplacée suivant ox d'une distance £

|

4n 12

457 2

e

1

dmidy

zr

y y b
dy ~ d;
"
dy
y y-b
dy

c-Champ de vitesse induil au pomt P par une hgne source om.nte(., de /2 par
P F p bt P

rapport : al'axe ox

- x-Ely-my§ y- m;&bli
amrii oy d; |

o 1)1 1
dnidy d;

we 7 y-ng y-b m &
A7 1R dy d;

L

|

d- Champ de vitesse induit au puint P par une ligie source parallele 4

l'axe oy et distante de E de cet axe

Tableau 111 Champs de vitesses induites par des lignes sources d diffcrentes

orientations et pomtlonb
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I - FILAMEN :I‘ S VORTEX ELEMENTAIRES
| .
Imaginons une chaine de points vortex distribués suivant laxe Ox' formant
ainsi un filamclant vortex. kn vertu de la loi de Biot Savart [Ref. 18], qui est une
relation fondamentale utilisée dans la théorie de 1'¢coulement incompressible

non-visqueux,| I'incrément de vitesse dV' induite au pmnl P(x', y', 2 du champ
par un eleme 1t infinilésimal dt; de ce filament est dolm{@ par :

d&f\d
dv'= 41r \ |3

t

| o .
ou I’ 1eprésent(, l'intensité du filament vorlex et d 1a islance de l'élement imhine
tésimal au pomt du champ. 5i nous supposons que Uintensité du tilament vortex
est égale a lumté I'incrément de vitesse dV' deviendr., :

F
A
- av -] sing dg
oA 2
‘ (iq. th1)
“ “ >, 4 e
— ] !
| —_1“' dv Y
: dup __ sinde o= -L1
0 | | \/ (0B e
W L
S/ o >q &
x' !
Fig, 1 Vitesse induite ‘par un élément vortex infintésimal

La wteqse en P induite par le filamenl enlier d miemnle unité est obtenue en
intégrant Eq. 1!110 sur toute sa longueur :

l

Lo! ‘
v = L SING g o 1 Xk | (Eq. 1111)
) 42 . dnv | oy oft

i
v

|
ou dy et d; représentent les distances du point P aux deux extrémilés du filament
et v 1a distance perpendiculaire de P a ce filament; leurs expressions sont données
par Lgs. 113,
I

La dnecnon de lI'imcrément de vitesse induile par Félément d§ est leandl

culaire au plap contenant le point P et I'élément df par definihon du produnt vec
toriel. Il s’en suit que la composante v’ du filament vortex est nulle. Par suite, les
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1
t

composantes v et w' s'obtiennent en projetant e vecteur vitesse V' swivant les
axes Oy et Oz’. Nous aboutissons a

u -0 i (kq. N12a)
v = -Vsin ' (Liq. 1L12h)
w =V cos 0 I : (kg 1L12¢)

qui sont exprim(?cs par Eqgs. 1113 :

X.'L\, ) X‘
d;

{lgs 11L13)

4 1.-2 da dy |

dy, dy el r’ sont données par Ligs. 113

Fig. 117~ Champ de vitesse induite par un filament vortex de longucur finie Ly
| et paraliéle a l'axe Ox.

En procédant de la méme maniere que pour les lignes sources, les compo
santes (u, v, w) de la vitesse induite par des illrznwnh vortex sont données par e
lableau. 11.2a oulb selon leur disposttion.

|
lorsque le filament vortex représenté sur Vig, 117 a vae Jongucur infinie, la vi
fesse VUinduite par ce fitament lendra vers Vg, quan { Ly tends vers 'midmie
(Celle ¢i se traduit par :

wr \.’va)zllz ¥x2+ r [

N T ’ ] (1+lxv) _w_x‘\_

Rt 11111 Py
inr Lv

(Liq. 11.14)
b =1 (t X
\/1 e X2 _2x  ¥x2+ rzl amr dj
| 12 L2
1
ou: r=2+ )M el - (x21 ) 172
el les composantes u, v el w deviennenl alors

u-0 ! (Lq. 11350}
Vo limy, o f - S S | P 1 (liq 11.15b)
A7 r2 \/ (x - LV)Z N r2 V2 + 12 ] 47r1'2 [x2 4 12
W= 1imy, S |- Yo xhe o x )oY 1 X (Eq. 1115¢)
417”2 Vix LR + NIRRT / amr? dll

Si, d'un autrq: caie, te filament vortex de longueur infine est situé suivant Paxe

Ox a une dlstdnce £ de Ionbme les u)mpo:,rmm de {a vitesse induile par ce i
lament sont donnCes pai be bobshe o o

]

i

F
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7\>L1 Y Hx /\b)«:y -b|
4rrrll d; ’

V=~ Az I}\x+y‘}‘(s<'}\b}-+y-tj

4rr2
xdy[wey )\(x-)\b)_f-y-bl
4rr2| d) o dy

d L dy

a Champ dg vitesse induite par un filament vortex ¢iementaire de longueur
finie L, orienté d'un angle (n/2 Q) par rap}.»l a l'axc ox:

i
i

¢ Z
I
_ oz |MxQey h(x—é;—_}\b)+y..bl
amr? dy . d; :
4 i
5 i ) = - AU
~_Jo """ x-§-hy ‘7\(:{ D4y X e Abky b
> | 47 r2 iy o
s Y )
X p
-
v

-b- Champ dg vitesse induite par un filament vortex éléme,ntalr(. de longacur
finie Ly , orienté d'un angle (/2 - () par rapporl a lanu.1 ox el déplacé d’une
. distance £ de cet axe. ‘

1

u -0
v . » ' X - &

a7 (y2 1 «?) V(x - £ (y2+ 23
w

y x ¢
: . , 1 T
rly= 1 ) J Vix- EVa (y2 + 23)

-¢- Champ de vitesse induite par un filament vortex ¢ mentaire de longueur
infinie parall¢le a Faxe Ox et situé a une distance £ de l'origime.
|

(Les expressions de d1, d2 et r sont données par Fig 115).
. | .
Tableau 112 Champs de vitesses induites par des filamuitts vortex clementaires,

de longueur finie ou infinie, disposés et orientes différemment.
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111 PANNEAUX SOURCES
f

1

Considémri‘s maintenant un ensemble de lignes sources qui s'élendent paral
lélement au bor d'attaque sur une distance qui varie de 0 a ¢, ou ¢ représente la
corde du panngau suivant la direction du courant, formant ainsi une nappe
source ou un panneau source. Nous allons examiner dang ce qui suit linfluence
de cette série de lignes sources sur le point Pix, y, z).

I - Distr;"ibuti n de source conslante sur un panneau trapézoidal
. |

Les composantes de la vitesse induite en un point zP(x, Y, £) par une ligne
source élementaire disposée a une distance £ de axe Ox comme indiqué sur big.
11.5d, etaient dérivées auparavant et données par le tableau 11.1d. Considérons , &
présent, un pan?eau sans fleche et effilé dans la direction du courant, c'est & dire
un panneau de;forme geometrique trapéroidale, contenant dans son plan une
distribution de :slourcc constante (Fig. 11.8).

3 Y
1 S

1 & )

(Ej,b-n-mztf,)

\d)/\
, .
p Ligne source

élemeniaire

{
X

\J

Fig L8 Panncau source trapézoidil
b ¥

Les composantes de la vitesse induite en P par une telle distibution sciont abie:
nues en sommant les influences de loutes ces lighes sources gui balalent entie
rement la surface plane de ce panneau . Cela revient dong 3 mtégrer de 0 a ¢ les
expressions de u, v et w du tableau IL.1d, c'est A dire

“x-Ely-miE y-bmag
ae b [ oo, ; g 1100
4n o 12 dy dy ‘
& | ‘
1 1 1. .
V- <= hd {Lig. Holy
471'[} ‘dl d> 4 ‘ 4

we % f dg {}’_.‘.f.“!t _y-b-my (i 1L Toc)
{
]

a4 d;
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Selon {Réf. 25], linfluence du sommet 1 est donnée par :
i . :

u = ‘1'" ".:_."T_J\:—}:"':“ sinlfl T X_"i"__lzl:\}_:):/::_‘rtﬁ?" - ‘S'in .]lijl‘ : y :
47| V1 + m)? Viy - mix + {1+ my3) 22 V2 + 22
%
V1 =- "’""AL_..}:‘_.‘::.'ZT;.‘.: Sil’\hul L L 'tﬂ'l]_ym S
41wa1+m12 \/(y—mlx)z + (1+m]2)zz

‘ 22y 22
wi = L g L2 27

- x(y—'ml‘x) + my 22

25

(g, 1L17a)

(Eq. 11170

(g, 1L170)

et les composantes des vitesses des trois autres sonimets 2, 3 el 4 peuvenl elre Jde

duites A partir de Egs. 1117 (annexe A). L'influence complete du panncau poua

dtre obtenue ep verlu du principe de superposition [Réef 261 en somuant fes
O Ee

influences de ses quatre sommets:

U= u-up- uzt ‘ ‘ !
I {

i

\

‘ ‘ |

Vo= V- V2- Vak Vg ‘ |

W= Wy - Wa- Wi+ wi

(ks 11.18)

Nous avons supposé antérieurement que e panneas: élail situé dany le plan
x-y. En réalité, it est incliné d'un angle & par rapport a l'axe Ox (Fig 119). 1l faudra,
a présent, déterminer les composantes de la vitesse induwite en P relativement au

repére de référence. : ;

by’

|
1 Fig 119

En projetant les coordonnées du point P par rapport aux axes de référence,

nous aboutissobs A
X' =X 0os D + zlsind =X AL

1 4 a
y'=y
7 =-xsind+zcosd=-£-3%.
| 11+ a
. m .
ms= -— "= coa=t D
Vs al B

(Egs. 119)
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f
D'une mani¢re similaire, les composantes de la vitessie, ¢n particalion ceties,
du sommel 1, expn’mecs dans le repére derelérence, sont

[] o [ |
ul o L.l 1’ ﬂ(lrw.-l-
V1 + a2
vi= v
(g, 11205
Wy = ———1 .

ou u'y v et w'ysont données par Egs17 dans lesquelies, x, y, 2 el o sonl rem
placées par X, ¥,z et m' défintes par kgs. 11.19; Cest a dire =

] ' ' X rmhy / ! .
u'y - 1 i ‘ mi . sinh’? ) vy _ mh ? [ (b2l
e md L Yy me P (o meg) e ot
!
1
V'] ETI \ 1' ‘T » ,‘\l]"!hyl . xorm Iy . . " (l’.{] II?." L))
A vl v mYy” "\"(y' - x)l ¥ (1 £ m ';");."‘
|
1/.?.
wi =1 tand - ol tey e a0 (Liqy. 121c)
an (y‘ mlx)tm; =

Les expressions finates de u; , vy el wy seront doimées nar e Lableau 113a

112 - Distribution de source constanle sur un panscau avee fleche et ettsle
sutvanl la divection de Penvergure

1 . . .
Suppasons mainlenant que bous ayons un paninedu source en fleche el efhie
dans la direction de 'envergure comme repiesentie sur ja figure suvante

:
i :
1‘ ‘ Fig. 1L10 |
|

dlz\/(x~5)2+§2+ z?
o=V (x- E- 2D+ ty - bR + 22
A=tgQ | |
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les composantes de la vitesse induite Par une ligne source elemantane
tensite constanle el situec a une distance £ du bord d'attwue ont ete obtenues jaie
cedemment (Tableau. H1b). Linltucnce totale du panncau au pomt I est obtenae
en imégrant de (1 4 ¢ les expressions donnees par e tabloau 11, c'est o dire

g 1 :|7\(1 1 ) | X & Ay [AMx L)1y Mx § Ab)ry h)d
. . '.2 Pt
a1 oo 2 4 ' < 2 | (g 120
‘) AX Ey) [Hx thry Hx 4 rhis
LAY (X e TESFANASIEIEN .
v o] [(1 1 ) X LAY ey 2 )dt; (g 11220)
Aari1ind Jy ! dy 12 oy d,
W /\‘1 i/\} ‘ l)\(\:«‘)l\,f AlX !.,131):3'11
; il
A Cod { c
U ! ¢ (ly H220)

Fos exprossaons iiedes de ay, v ob wy sobd b Saees s be b Dicat T et P
fluence complele du pammean powrat ofre oblenue - vertu do pemaipe o su
perposition (Lags. 1118).

HEZ Distribation e souree s goe sur un Dannew oo Heche of etle suvant
la direction de Fenvergure

Les composantes de La vitesse induite au pomt oy v par wiee distobation

de source Ineaire (intensite Inease) s'oblicnnent en nestupliant Eos B2 g D

1 [ !, 11 X Uy I vy i & Ay b o

u 'f{ : ) § \ ’ T ol (g HL0 80
gryrand Jo W A i &
Y 11 McEA MxEry A E by b

v - 1__._ 1(1 1) Mxec- y)( (x-E)1y  Mx & -Ab)ry )Ldi_. iy 11240
an V1422 Jp N2 L 2 di & |

C B .
w2V [ ecEhry aGeEAbhy-b Lg " (i 1L236)
am N d,

0
et linfluence du sonmimet 1 est donnee par e labilcou 113

lincore devons nous noter que, pout ces deux cenieres disteibitions, hes
composantes des vitesses qui correspondent g infiucaces des Doss anties sonn
mets seront évaluces a parlir de (uy, v, wi) en prenant o A pow les sotanets
Tet3eta=2, pour les soummels 2 ¢t 4. Nous rappelons towours que Pintlaencoe
compléte du panneau est oblenue en sommant 1es mtte: pees Ao ses Guadte soin
mets (Lgs. [L18).
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1
41 vad
‘] . 3 Vl . (,‘ ‘:1 ‘Id'z

- > am
£ . \ Y 1
: wy -
/\Vl dy\ o tad
4

) An v1aa?
2
o

u; -

ks H

. ¢ ' T -’] tF -~
| (7 ax} vxfeya

-at,

[[ 4 almd,

P

}

X{y-mx}v(ay mei

sinh? _ Y
YX B Pxt a2 Xtmy +as
S RV
| G- 1 sinh U Y . ,
' F14+a2em? viy mx}z F{ay I‘ll'.{.)zi (£ ax)™

-a- Disiribution de saurce conslanie sur un poannead sans fleche.

[ 1
up=- "

| ey
! B

| vi= 1[G~y

i an

1 g
! wiy = [ Fp -0
— ) i 47T[ i |
2 Y ] § 2 X2y g2
= 3 Fy = Lan
% -Xy tAY- t #2)
di | d2 by = 1an’! ‘)’/
2 Q2 -~
— "y _ -9
| 4 Gy - L , sinh ! Yo
Y, % V1aA° iy i o2
X ' ,
? Gy =sinh ! X :
E VISP,

b Distribution de source constante sur un panneau avec teche

I 1 . . .
LR x A )‘..l i () (.t]'
| | KyIG Y Gy el
!

184}

VI
!
|

wid L Hxay sy Fare 41 123)

7/2

13} ]

] 41 l(X Ay)(}\Ci Gaaxad-Az(l) 'l".!)i
m ,

Cy NGz dog v y2 "-2)}!}

ot Fr, Fa, Grel G sont définies dans e cas b,

¢ Digtribution de saurce néaire sur un panis-an aved echae

Tableau {13

i pour difiérents types de distnbulion du source.

IV - PANNEAUX VORTEX

LExpressions des compaosantes de la vites = mdaie par be cum (1)
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IV - PANNEAUX VORTEX

IV.1- Distribution de vortex constanl sur un panncau avec fléche et effilement

Le modeéle d'une telle distribution, comme le représente Fig 1111, est consty
tué d'une famille de vortex en “fer a cheval” qui s’étendent du bord

d'attaque
jusqu’a l'infini en vertu du théoréme de Helmholtz [Ref. 5]
| :
; 0 b
| I
| €0 Q I vartex
: -~ limite
d 2

[D_ 1 (é' E b, b)
f d2 W ~ vortex libres
‘ """ concentrés

A\ -

Fig 1111

Les composantes de la vitesse induite en un point Pix, Y, €} par cette distribu-
tion de vartex située sur le plan d'un panneau en fléche et eftilé sont obtenues on
deux etapes. Dans une premiére ¢tape, nous considérons linfluence des fila-
ments vortex limites ¢lémentaires disposés parallélement au bord d'attaque (Tab.
112b) et deuxiémement, nous examinerons linfluence des vortex libres concen-
trés qui s'é¢tendent du bord d'attaque jusqu'a Vinfini (Tab. 112¢) suivanl les deux
cotes latéraux du panneau.

IV1a - influence des vortex limites

L'influence des vortex limites sur le panncau cst obtenuce en mntegrant les ex
pressions données par Tab. 112b. L'intégration est faite de zéro & linfing atm d'm
clure automatiquement linfluence du stllage formé par les tourbillons ou vortex
libres situés juste derriére ce panneau efiilé [Réf. 11].

. *

Vortex limites . ; L
i Vortex libres Vortex limiles
neenires

Z

—
L

{/

|
2N | ( N /] < N

~ I Vortex libres Iy| Vortex libres I I'1

A I P
‘ i

Nappas do vortex dintensis 1 .
‘ forme wa sillage Juste
" durricee e bord dhe: fuite.
-a- [y=T, b F=15 o[ 1i]> |G

Fig. [112 Distribution de vortex sur des panneaux de différenics formes.
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Lo effet, pour co lype de simgulante (vortex const anth st e Prapiieau Cladl L,
e champ d'ecoulement combing durat CLe catucictise par deux loutbtllons hbies
situgs Tatéralement sur les deux colés du panneau et s'élendent du bord d'attague
susquia linfing, ainsi que des tourbittons litites balayant toule la surface de ce
lui-ci comme Mustre sur fig 11120 et b Par conséquent, les vortex fibres lateraux
auraient des cireulations ¢gales ¢l les compasantes de fa vilesse dae a 'miflucnce
des vortex limites seraient alors obtenues en mtégrant les equations o Jdessus du
2z&ro A ¢ Par conlre, sile panncau esl effilé, les vortes Iibses lateraux auront des
circulations inégales [Ref. 271 ef, de ce fall, la difiérerce sera complelee par une
nappe de varlex libres situés entre les deux Olemets vortex fateraux (Vg 1112¢)
Sur ce panneauy, la circalation sera alors distitbuec unformericit sun la sulace

e o]
¥ 1" - kal Ciap BE2dae
E ¥l U
v Al (g H 240
1 Foavl K dF i D
W x - & hy) K dE (k) 11 240)
a7
0
ou :

P ey e ey o
re l dl dz |

(hgs 1125)
1= (x- L ?\y)z L ad) 2

Scules Tes mteviales cosrestondant au cole e pauche anteneury du puan
pean seront caleuices puistpie celles du cote lateral dic st (exteriewr) poationt elic
deduttes & partir de celes ¢i par une sunple transletion de coordunnces. Cens
compaosantes sont donnees par :

1 ' 2 (%24 y2 ¢ 2272

uy = tan 1 lan 14 {hap 0o
am | xy v Ay 1 2) Y|

V- Aug ' (tep 2ol
’I l _21/2 1 }l:r( I y . 1 .. , ,

Wi !(1 i A) s Al Dot A ey e
4”1 V (X 7\)/)z i (1 i ?\)!) 72 A

{l:ml PE 2y

IV 1b- influence du voriex libre
;
Le 10urbiilcm ou vortex Jibre lateral contribue sevicment aux composanles v
et wode la vitesse (8. D, Canformement a ce qui precede, ces Composantes seront
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oblenues en inlr{zgrant les égualions donnees Prar e faldeyu 112 ¢ prout un filaneent
vortex de Icmgueu:‘ inrne -

i
Aup = U i (b 12/
|
i or
: |
. X L_, I ”
Avy = Lo l 1+ - dg
2 2 A2 i/2
dmly? + 27) ) x P iy 2 |
_ (g 11270)
xR

4 Eyzi-il.z
|

yo{x e vx2aydy z2]

Aw | ' (Liy H270)

4| yi g2

- Ainsi, les composantes de la vitesse induite par fe sommet 1 du panneau sont
données par l'équation 1.26a, la somme des Cauations 11200 of 1L27b, ¢t la scieace
des équations [20c et 11.27¢ Les composantes des vilenses indules par fes (o
autres sommets: du panneau seront obtenues a partir de celles i cn remgbagant
les coordonnées et A par feurs valeuars approprices. LEn wvertu du princpe de s
perposition, linfluence complete du panneau au pomt x, y, 2) est obtenue on
sommant les mfluences de ses qualre sommelts.

V.2 - Distribabion de vortex 3 vamnallon kieaite sur o panicau en flache et
effilé |
b

Ce type de distribution est une singularité de vartes: Apeciale developpee par
Woodward {Ref. 111 pour fournit une methode permettant de sinmvuler una
distribution dei vortex linéaire suivant l'écoulemeni el constanie suivani
l'envergure. Celte distribution était cansidérée COnminie une amebarabion
substantielle des méthades classiques utilisant des distributions de vorlex
constants suivant la corde et Penvergure. Cependant, ef comme nous le verrons
par la suite, paur évaluer la composante w de la vitesse (kq. 1144¢), par excmple,
cette nouvelle 'distribution de vortex nécessilé une miégration numeérigque
exigeant un temps de caleul (exéeution) long,

Selon Woodward, ce vortex se trouve a lintéricur dune regon tnangulaire
limitée par les bords dattaque et de fuile qui s'¢lendent jusqu'a lear mtersection
ainsi que le cote latéral gauche du panncau {Fiy. H13).

b
1
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Fig 1113 Distribution de vortex sur uane ¢ eglahe anguiatic.
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Les compasantes de la vitesse mdutte par une distnbulion de voria Gu vatie
lintairementl suivant Ia corde tout on restant constant suivant Penvergure sur
un panncau en fleche et effide s‘obliennent en Wals clapes. Les dews prenseres
étapes permeltent d’évaluer les composantes (u, v, w) de a vitesse induite par
une telle distribubon mals sur un panneau triangulate. Pour ablenir Pintfluenee
d'un panneau en fléche, effile et d'envergure fine, tirux pannedux iriangulares
doivent &tre coniointement combinés comme sera «axpliqué dans fa Lrousicinwe
étape de celte procedure. :

|

aj - gﬂumfﬁﬂxmimhnnm :

Comme’ illustré sur Fig. 113, le vortex hmile ¢ni situe a une distance § de
origine du systéme lié au panneau. Le point P esl silue 2 une distance Jdyp du cote
latéral gauche du panneau et a une distance d) de l'extremite droile.

La tangente de langle de fieche Avanie de - gy pour 4 0o Ay g,
pour E=c. Son expression est donneée par :

tg Q=A= X |' (ajc) € (g HE2n)
|
ou 1
a= hy- k| el b -c/fa

et les composantes de la vitesse induille par ce voriex Lhinsiv sonl stiulaties o
celles obtenues dans le cas précédent exccplé Jue Finlensite du vortex gst Lol
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d = \/(x é_j)l o
V2 |
P ={c-ayf 1 a2
‘ (lgn 1155
2 (e ax)z 1 gr

(Higs. H34)

YR
Cy = sinh ! -

Le paramelre dqui figure dans les ¢quations ¢i-dessos représente by tangente
de l'angle de fleéche du bord diatlague.

SEnous examinons e comporiomoent de fa vitasse Coacale u' dons e plan xOy,
NOUS Pouvons voir comment varie cetle chistribuir. oy Jdo tourbablonsenient
(vorticité). Ln effel, pour 2 - 0, 0’ sera donnée par

. C(X')‘Y)i

| -1.1(c~ay)2‘!
{

|
Nows ren‘ls-.n‘qt.u:»hs que e Jong du borat d'ottagque cax 2
égale a z€ro et le long du bord de tuile, clle est donnee pa.

u (g 13h)

b wviiesse axiiie o oest

o= - (Hq. 130)

C ‘
d{c-a ;
(c- ay) |
Par conséquent, il est claw que la distnbuton de vortoilte vare Tincairemeal
subvant la corde et inversement suivanl J'envergure.
. .

b) - influence du vortex Jibre

Comme précedemment, le vortex hibre lateral gauche contibue sculement
aux composantes v et w qui seront determinees en nwddtipliant par § les ¢qua
tions figurant dans le tabicau 1L.2¢ oblenues pour le cen d'un Blament vortex de
tongueur infinie.
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(Lq. 11.37¢)
Deuxieme ¢tape :

Cetle seconde tlape consisle a évaluer les compo-antes de la vitesse mduaite
par une distribution de vortex qui varie lin¢arement saivant la corde et lenver
pure . Le vortex limite, comme lillustre Ja figure ci-dessous, est situé suivant la
hgne radiale résultant de Tintersection des bords d'attagjue et de Rute. Le vortex
hmite 3 variation lin¢aire cst compléte par superpositon d'une sene de vortex
en ‘fer 3 cheval' diintensite £ A dn avec le bord fatérs gauche situé a une dis
tance n de l'envergure alors que Pextrémité dronie est 2 une distance b (g 1114).

‘ :

b ¥ 2
’ I
| ‘ |
!
. i Ay an,n )
E O ke gy | atL AR
‘ \Lg):m. A :
,‘ l
v \‘\1 i
; T T ]
di {t- - ;“.h',b}
' 2
| CQ

| Fig 1114
a) - influence du voriex limite :

Linfluence du segment mite du vortex élémentai¢ en torme de 'fer A che
val' est obtenue & partir des formules de la ligne vorlex ol lorigine est prise au

point (£ + An, n) selon Fig, 1114, Les composanies de la vitesse sont donnees par .

.
o=z e«;;t,{ K
nc ¥ J (g, 13Ka)
0 .

V= oA ut (YRIRGY)
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L'inlégrau‘nn de Lgs. 1138 [Ref. 25| donne -
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1
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) i
{0
el les TOnCll()nb I, Gret Gy onl élé ablenues dans I'étape precedente.
1

I
cas particulier :

anmmons de nouveau ta distribution de la vorbcdé {faouarbifonneinent)
dont la c:cnmpiﬁzsante: axiale u”, pour z- 4, est donnge s
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. olxo )

4((,aay)2%

a3 | H
Cette composante axidle st nuile tlout au tong du bord d'allaque puur Jequel
x = Ay el suivanl la bord de fule déimt par X - ¢ 1 Ay, elle est égale a lexpresston
suivante :

at e Y (kg 1142)
4(c-ay) -

Nous voyons clairement que la distribuhon de la vorticite varie lingawe-
ment suivant 1la corde ¢l I'enverguare; or notre objectf consistait a avoir une var
ticité qui varie lintalrement suivant la corde toul en sestant constante suivant
lenvergure. Cependant, si nous souslrayons la nouvele vitesse u” apres avanr
mullipliée par a/c, de la vitesse axiale 0 donnée par . LL35, nous obliendrons .

'
'
'

I I T A (Hq. 1143)
c 4{c  ay) de o ay) 4

qui mantre que u reste constante Loul au long du bord dis fate, At en comida
nant les expressions de vitesses oblenues, nous pouvoss avolr ja distnbution de
variex voulue, qui est nul tout aa long du bord dattogue, constanl suivant e
bord de fuite el par suile linéaire dans 1a direction de la ¢ orde.

. .

i

b)- c;m%n'ibuuon du sillage : :

L'analyse du systéme des tourhillons en ‘fer & cheval sera complélee en rajou-
tant la contribytion du sillage. Comme mentionné dans. Fig. 1114, les filaments
vortex élémentaires en forme de ‘fer a cheval' génércent une nappe de vortex
libre dintensité’ constanie qui contribue seulement aux composantes v et w de ia
vitesse. Ces composantes s'obtiennent 3 partir des équabtions du tableau i 2¢:

Au" =0 | (Eg. 11.440)
o |
AV = 4. ﬁd Lan |1 + XQ;E_'A“,' I
dnc | i (y q)2 v 22 \ S| :
= {lan1” \/(x E‘}Z ! r2 - tan'l'@-»" t}z\ (Eq. 11.44Db)
B\ oyt e Y|y
Lc - zi , ay)c-ay)ranz? u]
2 : (c-ay Y+ a2
|

ot A= X et les expressions de u el t sonl donntes respectivement par Hg. H46a et
Eq. 1147 et qui’seront défintes ullércurement.

i
i
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s b
<
Aw' = - 1 _{ r d& (Y'ﬂ}_dﬂ [ x'é }\ql
dme § -u(y~r])2+.z2t dy
c ‘1
2"4;1-. _,.ng bmhl L l(x ) Ty sinh']')--(-—;—;-—g +logriE dE
me \/i e l(x-¢- }\y)z {1422 ;;2| '
| (Eq. 1144¢)
Aw' =--1 [ 1,4
s LI )
oq
<C '
E . R
Il = —'-_:):_;:‘E::': sinh’ 1 —r= i )\‘x t) trshminfmpips df‘; (ELI ”45“1:'
0‘\/1”\2 Vi EA;A)” (1423 22

L = i{(.’ix + 5)[d‘~(x-ﬁ) Gy + G B (Eq. 11450,
| | .

Iy = c‘; log r (Eq. 1£.450)

et: A= N +@/0)E
i

E . , o
Les composanies de la vitesse induite par ume distribution de vortex, nul sur le
bord d'attaque, varie linérairement suivant la corde jusqu'a atteindre une valeur
constante au bord de fuite, sont exprimées comme suit -

i

u=u-2g-. A {sF + A2 Gy -(on- ax) Gl - © (Ea. 1146a)
471' '
v =v-2yvt={ea cax)(e- dy)az- ~azt ) (Eq. 11 46h)
[ .
wo=w - ‘?:w‘ i(c-ay)t + {cr-axlaz ; .‘ {kq. IL46c)
ou !
N <
b= fml-——{ =X { Gy - (c?\ - a x) C;_] -z --e-;—Fl + (y~ 3(‘:2) Cy cA-ax d}
4m p? |p? p : 0 (Eq. 11473
et la contribution des vortex libres (sillage) est donnée par: .
Au = () , (Eg. 11.48a)
Av = AV -(ajc)av” ' (g 11.480)

Aw = AW - (afc) Aw " | ' (Eq. 1148c¢)
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|
i :
} ,

U=u+ Au (I'q. 11.49a)
V=v+ Av ! ' l ' (Eq. 11.49Db)
W=w+Aw | | (Eq. H49¢)

!

troisiéme éta pe :

En fait, les composantes de la vitesse données par Fou. 1149a, b et ¢ ont éLé cal-
culées pour unejrégion triangulaire limilée par les bords d'attaque el de fuite du
panneau et le cOté lateral gauche (Fig. 1113 ou 14) . Pour obtenir une distribution
de vortex linéaire suivant la corde et constanl suivan! Uenvergure sur un pan-
neau en fléche effile et d'envergure finie b, il suffit donc de superposer deux pan-
neaux triangulaires comme indiqué sur Fig 1115

0 : b c/a
; -
]
Qg : I
‘ I3 ! . R
o i ! a- Panneau triangulaic
‘ = o
X | présentant un seal vortes
. 70 ; " concentré latéral d'intensit
. 1 . TNPL PIpary
l . - G etune nappe de vortex
vortex () | | : | [ dintensité .o
concentré\ ; :
| A-4-b-Fd- D
|

Xy

.

b- Mudeéle similaire
ayanl un vortex
concentré d'mlensidé )

vorte ) . .
© T 5 situe sur e eold katera
ncentré
conce l | . gauche,
; Nappe de vortex
I )y
| £
!
¢- Panneau avec
fléche effile el
d'envergure finie t
{
v |
§
X ! veorlex
" concentré S
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|
Le premier panneau triangulaire présente un vortex concentré d'intensité ¢,
trainant depuis le ¢Oté latéral gauche et une nappe de filaments vortex d'intensité
a situés juste apres le bord de fuite. Co panneau ne o esente pas un vortex libre
concentré émanant de lexirémite droite, puisque la circulation autour de la
nappe de vorlex est égale et opposée A celle du vorlex concentré du cOté latéral
gauche. Un modele de vortex stmilaire est représenté par le second panneau tri-
angulaire exc.epté que le vortex conceniré a une intensité ¢

Les influences cumulées de ces ‘deux panneaux {riangulaires représentés par
Fig 1116a et b ménent 3 celle d'un panneau avec fltare, effilé et d'envergure fi-
nie b (Fig, 11160) présentant une nappe de vortex situés luste derriere le bord de
fuite et limitée par deux vortex latéraux concentrés.
l

i




CHAPITRE 111

|
P
i
\
i

CHAMP DE VITESSE DE PERTURBATION DANS UN ECOULEMENT

COMPRESSIBLYE

|
|

Les compaosantes de la vitesse, induite par des distributions de singulantés
source et vortex d'intensité constante ou a variation lincaire situées sur les plans
des panneaux lmodélisant une configuration donnée {corps et/ou surfaces
portantes), ont été déterminées dans le chapitre preécadent. Les compaosaites
calculées initialement pour un écoulement incompressible seront étendues A
Fécoulement cm:npressible subsonique et supersonicue i appliquant la regle e
Gothert. | ‘

En réalité,iet comme nous le verrons par 'a suito, la régle de Gothert se
présente sous deux formes differentes [Réf. 28] La premiére représente
lapproximation, originale de Gothert [Ref. 29] et <'applique seulement 3
I'écoulement suﬁ)sonique continy, c'est a dire sans onde de chog; elle permet de
ramener le probléme de 'écoulement du fluide compressible a un écoulement de
fluide incompressible et permet ainsi de voir les effets de la compressibilité.
Quant a la deuxieéme régle, qui représente en fait une correction et une extension
de la régle originale, s'applique aussi bien aux écouliments subsoniques que
supersoniques ¢t permet, par conséquent, d'élargir 1= domaine d'application.
Cette demiére régle est la plus communément utilisée.

|
1-REGLES DE GOTHERT ET CORRECTION DE LA COM PRESSIBILITE
L1 -regle originale de Gothert ou régle 1

|

A une prerjﬁni(‘-:re approximation, Prandtl IREF 29) assuma que 'equation de
continuité pour un écoulement compressible irrotatumnel, dans lequel les
vitesses sont fafblement perturbées, s'éerit comme suit -

l

2D, azq;c aZ(pc
B T +|.___ .

, __ -0 (Fq. 114)
ax2  playve gl ‘ !

ou [(F=1-M2"°
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Gaothert montra que cette équation differentielle représentant I'écoulement
compressible peut étre transformée formellement a P'equation originale, équa
tion de Laplace, caractérisant '¢coulement potentic! incompressible et qui est
donnée par:

2> o2, 2b. o
R 92y + Qd; 0 (Eq. 111.2)
ot 8y} oz

Une simpﬂe procédure consiste alors d définir une fonction potentielie ®;
représentant F'écoulement incompressible liée a @ par la relation suivante [Ref,
38]

Px,y, ) =L A,y | (kg 1L3)
57 '

et & infroduire I(C»::-‘. transformations de coordonnées ci-dessous ;
| ,

X = X ;
|

By -y l ' (Eqys. 111.4)
|

Bz~ A !

!

i s ,
Comme les composantes (u; v, w) de la vitesse incompréssible dérivent de la
fonction potentielle 4y, c'est a dire -

by, vi, Zi)

uilXi, i, 73) = _l';y‘:’” S
%

obilxi, vi, zi)

vilXi, Vi, Zi) = - oy,
¥

{(kgs 1115)

a(b(x + Yi: z)

wilXi, Vi, Zi) = it :d]?’; i

et les compnsaﬁltes (g, ve, wo de la vitesse compressible dérivent de la fonction
&, autrement dit :

UC(X ' y : Z) = _a_qi"%’)?yhi"z')
v,y ,z) = ‘_)_ljggé;“)’__»_f_)_ : (Egs. 1116}

L 0x, Y, z)
welX,y, 2} = 2

en tenant compte de Eq. 1113 et Egs. I114, nous obtenons
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A

bk, y, 2= O iR .YL'JE‘) _1 0D i, m) O g 9006, ¥, 4)
x| ¢ B e xR .

VC(X,y,z): (XI-Y1r 1) =._1_2_ (])(Xi,yl, ) ay, _1 d(I)(x“yh 1)
ay . 52 f i 9y dy;

wdx,y,z) = —- qi&x.wv Yi. 4| _1 ?ilﬁ(_?ﬁil,ﬁ)ii_,_i}_i)_ ‘341 _1 d<l>.(><1 Yi, )
9z i3 B 0z g o

finalement, les Cc)mposantes Ug , Ve et we deviennent :

l(xl ' yl * ?I) l({i _ﬁy_;_ [_j,)

ucx,y, 7)=
¥z B’
Velx,y,2)= 1‘(_)(’-‘-}’1—'—2:51 = Yi(ii—@i—gz) (Eqs. 11L7)
B B
welx,y,2) = wili, yi, 2) _wilx, By, Pz)

B B

Ainsi, dans la formulation originale de cette reégle, leb composantes (u; , v,
wj de la vitesse de perturbation sont premiérement calculees sur un corps
analogue dans un écoulement incompressible. Ce corps analogue est obtenu par
extension des cgordonnées y et z en les multipliant par le facteur de Prandil
Glauert ou facteir de compressibilé i Gothert montra alors que les composantes
compressibles de la vilesse de perturbation sur un corps réel sont oblenues en
divisant la vitesse de perturbation axiale u; par @ et les composantes

\ _ . :
transversales de lla vitesse de perturbation v; et w; parfi -

L 2 - régle de Gothert étendue ou regle 2
Dans la deu::iiéme forme de la régle de Gothert ou régle 2, les composantes (u,
, Ve, wo de la vilesse en un point P(x, y, #} dans un ¢coulement subsonique

compressible sont égales a (u;, fvi, fw) ol u;, vjel w; sont les composantes de la
vitesse incompréssible évaluées au point P(x, By, B z), Cest a dire .

uc(x, y, 2) = u; (% i, 2i) = uitx, By, {2}’
Velx Y, 2) = By (xi. Vi, i) = B vilx, By, Pz) (Ligs. 111.8)

W, (X, y, 2) = ﬂwl(xn ¥i, Z) = wilx, iy, z)

Cette régle ne s'applique en fait qu'aux distributicns de singularités vortex
[Réf. 11] Pour des singularités sources, une autre régle dait étre utilisée et dans
laquelle les composantes de la vitesse dans l'écoulement compressible sont
données par (u;'{ £, vi, wj) C'est a dire : ' ’

|
|

—
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\

(x.lryllll) u (X { {jf)
3 §

ug(x,y,z)=

Ve Oy, 2) = Vil il ) = vilx By, B) (Hgs. 111.9)
|
welx, y, z) = wl{x|1, Yi, Zi) = w,(x By, Uz)
!
Toutefois, et comme nous le verrons par la suite, puisque les salutions de

Eq.I111 sont exprimées en fonction de = V1 - M2, qui devient imaginaire pour
M:>1. Les compagsantes (u, v, w) de la vitesse deviennent des fonctions complexes
en écoulement supersonique. Apparemment, ces solutions ne sont valables que
pour un écoulément subsonique, mais selon les références 25 et 27 | elles
pourraient étrel étendues analytiquement a Pécoulement supersonique. Ainsi,
pour les applications supersoniques, kq. 1111 peut étre écrite sous la forme
suivante :

Po. PP P

TP g | (lig. 11.10)

1
ol [F est lié a {3par la relation ci-dessous :
B=V1-1 M2 ip
ot : (kgs. 11111)
p=VM2-1
Le passage de Eq. 1111 et Eq. 11110 représente physiquement des changements
trés importants entre les champs d'écoulements subsonique compressible et

supersonique (annexe C).

Finalement, il ne faut pas perdre de vue que les composantes (u, v, w) de la
vitesse en un point P(x, y, z) dans un écoulement supersonique s'obtiennent en

extrayant les partles réelles de (uj, vy, Pwy pour les singularités vortex, aulre-
ment dit : -

u(x, y, 2} = Re [Ua:(x, By, Pz}

V(X Y, 2) = Re [ﬁ\gi (x, By, fz)] ' (Lgs. H1.12)
wix, y, z) = Re[ﬂ\iNi (x, By, pz)l

et les parties réc:‘lles de (ui/B, vi, w;) pour les singularités sources :

|
i &<, By MJ

u(xIYJZ)::R l\
¢ B

|
|
|
|
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i

wix, y, 2) = Re[Wt(X Py, Bz)]

Comme les paraméh*es m;, ajet § dépendent des coordonnées x;, y; el 4 , nous
remarquons alors a partir de Lqgs. 1114 que ces parameires doivent étre aussi ex-

primés en fonction du facteur de compressibilité B et deviennent alors :

3 |

m; =}£’:-ng— fm

7. Pz '
a7 EL(_ ~Ba | (Egs. 111.14)

)‘iZXi':x = A
é

Yi ﬁy [3

Des comparaisons entre les régles 1 et 2 données dans Réf. 31 onl moniré que
dans un écoulement subsonique d'une part, la régle 1 rencontre des difficultés en
calculant exacterhent les distributions de pression sur les corps ayant des surfaces
a fortes pentes (f'steep surface gradient”); et, en particuliet, & proximit¢é des bords
d'attaque et aux:inez brusques (“blunt noses”). Afin de corriger la régle 1 dans ces
régians, des corrections semi-empiriques onl €1é développées par NLR {Ref. 32]
Par contre, il a été montré que la régle 2 calcule, en général, correctement la pres-
sion d'arrét aux nez brusques (“blunt noses").

! .

Dans un écolulement supersonique d'autre part, les différences entre ces doux
régles sont bien apparentes (Fig. 111.1). Les résultats obtenus en appliquant chaque
regle de compressibililé sont comparés avec une distribution exacte du coefficient
de pression donnée par la référence 33 et celle donnée par R&f. 28 qui utilise une
correction de la (Esompl c_sslbsllté basée sur le nombre de Mach local.

Cp J
03 - i
R | D= Cothert 1

-t (Gothert 2

—m—  Ref 28

{

0.2 f NG ‘ g Ref. 33

0,1

0,0 T 4 T [ ¥ {3 T | T 1 M i
b | 2 3 1.

Fig. 1111 | Distribution de pression en fonction du nombre de Mach
' “sur un cOne ayant'un demi-angle de 15° [Réf. 28]




i
Y
Pk

Champ de vitesse de permirbation dans un éconlessent compressible 46

De cet ul(empk. nous voyons clairement que la distribution de Cp qu:
correspond 4 la régle 1 est conforime a la soluticn exatie jusqu'a M = 1.6 et lt.nd
brusquement vers zéro au dela. Alors que la distribution de Cp domnnée par ia
régle 2 semble suivre l'allure exacte, mais est & 20 + 40 % plus bas {R&f. 28],

Ainsi dans le cadre de notre étude, nous utiliserons !a régle 2 de Gothert pour
déterminer les champs de vitesses de perturbation compressibles.” Encore devons-
nous noter qu'une correction plus améliorée des cifets de compressibilité basée
sur le nombre de Mach local est présentée dans Ref. 28. L'utilisation de cette
méthode approximative qui représente d‘ailleurs une correction valable et est
indépendante de “body bluntness”, permet d’'obtenir de meilleures distributions
de pression (Fig. 1I1.1). Comme un futur dévelopeement, nous suggérons
d'intégrer cette nouvelle correction au code de caleul.

IL DISTRIBUTION DE SOURCES

Les composantes de la vitesse subsonique compressible induite par des
distributions de sources s'obtiennent a partir des compaosantes incompressibles
dérivées dans le chapitre précédent (Tableau 1i3) en appliquant les
transformations données par Egs. 1114, Egs. HI114 et Eqgs. 1119 Drautre part, les
expressions obtenues pourraient aussi étre étendues analytiquement 4
I'écoulement supersonique a l'aide de Egs. 111.13.

111 - Distribution de source consiante sur un panncau trapézoidal

En appliquant les transformations qui viennent d'¢tre citées, aux composantes
de la vitesse incompressible du tableau 11.3a, nous obtenons :

ux,y,z)=-—i K. - |a F—([fm (2 -H-) (kq 1115a)
41 \[1 + a2 i}
1
..k 1\/ T A
v(x,y,z)——l-h; 1+ fas G . (kq. 1.15b;)
|
wix,y,2) = 1K - |Feal@m G- n) | (Eq. UL15¢)
4n\/1 v ﬁ2-2 i}
I
ou la constante k (annexe C) est donnée par:
1 M <1
k = ’ {lig. 1L 16}

2 M>1

et les différentes expressions des fonctions d'influence ¥ G oet 11 (annexe B) sont
données par le tlab!cau 11.1.
‘r
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o= Fonchans I- G i1
] (v ax)d 1o ! X' }
M <1 i tan 2 ¢ sinh 0 Bsimh ! ) By
‘ -xty mx)-{F'z{ay mz) . V x24 ”.’/z
M>1 )
22 i - n \
e?> 0 40 | [an! (7 ax)d 1 g X1t <1 B tan! d
etd> ' -x(y mx) fiz;?,(ay-m'/.) P Py
|
etd=0 ]
(x < fr)’ 0 0 0
d>0 tan! {«-ax)d d. B tant d
2 | “x(y 1mx) Dzz(ay mz) X Iy
et 01 (x> fir)
d=0 ' 0 0 N
d>0 ‘ ay! | Faxd 1| cos b X0 g [ X o (Ftan ! d
(x < fr)! lvomx) (2 (ave s | € e fr' ¥y
02< () x(y-mx)-[Jz(ay-mz})
! + 1 & l'intéricur de Tei X' ¢ Jelxs X}
d-0 " | Trenveloppe de Mach fr 0
(x < fir)
: 0  sinon 0 sinon

Tableau 1111 Expressions des fonctions d'influence selon le regime d'écoulement.

ou
|

d=(2+ R = yie 22 R=1-M2 e=\14 ﬁz(ezi + mz)

roe= V!(yr - mxp +(£ - ax}z 4—[)‘2 {ay - n'n;f_)rr2 d - e'd
: ' (tqgs. 11117)
e 1 B2 (a2 4 ‘m"-) - (M2 1)lr2
_ | (my t az 4 jay m4 ¢
X' x o fR(my t az) X{ - ‘ ,

at+ !

A partr du tableau (111, nous remarquons que, pouwr un repnne d'ccoulement
supersoniqque, les expressions de F, G et 1 dépendent du ef Yut peut elie posity,
nul ou négatif. Ce parameétre défmt en fal la nature d'un des cotes dateraux i
panncau considéré selon quiil est subsonique, sonigue on supersoniue (annexe
C, § ). ‘
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En effet, lorsque le ¢oté latéral du panneau est subsonsque (¢2 > 0), d peat elye
facilement véring que toutes les toncuons deviennent swadles pour x5 (b ki
Cclus tous les pomts situés sur ou a Fextenieur du cone de Mach ssus de Faprex
(annexe C, § 11). Si ce cote comarde ou s'etend a Fexténcur du cone de Mach (ssa
de lorigine (coté sonique pour e2 - 0 oy supersonigque pour €2 < U), les fonctions )
et I restent inch,mgécs pour les points situés ) Finténeur de ce cone de Muach
alors que G devient -

G- d: pour ¢ = {)
X
| (Egs. 1H118)
C = _1_' cos X" | pour el < 0
e g r

kn revanche, ces fonctions deviennent nulles powr tous les points situes sur
ou en dehors du'cone de Mach issu de Forigine (x < kot @2 < (), exceple a 'mté
neur dune régibn spéciale appelée region “brdimensionnelie” oy "enveloppe
des cones de Mach” limitée par le cone de Mach issu du Fongine et les ondes da
Mach emanant du coté tatéral du panneau (annexe C, § 1V) lorsque celui o est dy
type supersonique (e < 1)), Les limites géomélriques de cette régon hidimen
stonnelte sont iltustrées sur la figure suivante (annexe C, 8 V).

zA '*_(_111 - d_("}X
Cone de Mach 1 02 , , , .
. . + ‘_ 3 " k)
issu de 'onigine / N AR A
. a s m-
Ondes de Mach —

{m -+ 2¢0') x
_..._1_7_‘7___.

'

Fig 112 Enveloppe des cones de Mach issus du coté latéral du
' panneau considéré
A Tintérieur de cette enveloppe des cones de Mach, POUr un colé supuiso
nique (e < ), les fanctions F et G s‘expriment par :

n pour z 2 ax

F - .
- pour! z < ax
- (has 11119)
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Cependant il a été montré, par expénmentation ne ménqun. IRES. 11, que les

équations [11.15 daivent étre encore divisées par le terne Vi ﬁ 2a2 |

11.2 - Distribution de source constante sur un panneau en fleche et ef{ilé suivant

I'envergure

En appliquant les méme transformations ci dessus aux composantes (u, v, w)
de la vilesse induite par cetle distribution de saurce données par le tableau 1L 20,

nous aboutissons a ;

|
u:kcl E

4w
k
V- 4n[}\ Gy Gg]
\

-
K KL Fal

(L 1120a)

thiq 111200

(.l':q FEE2Ee)

ou k est donné par Eq. 11116 et les tonctions Fr, Gy et {1 sonl dannées par le La

bleau [[1.2 pour les régimes d'écoulement subsonique el supersuiiue apres avaon
extrait leurs parties réelles.
e? Fonctions Iy i B
tan! zd Psinh b X sinh © X
M <1 -Xy+hr? ¢ Br' fhr
M1 tant  2d 1 lubx id l(.)}.:’“d
eds () et d>0 XY +Ar? i ' r
i . -
ct d=10 0 i} 1
tan 1 zdd Li. ]“8 X 1d
el 0 d> 0: “XV }\‘[‘2 X ‘ r
d=0 0 0 4
: 1. comd X 1XT
| tan ! 7 e e e o X1
d>0 Xy+ Ard iV
) 0 HNON
v i . " ks ' ) T
s < ) ! +m a linterieur de T o5 X g1 el x>x;
d=0 Penveloppe des e ¥ r'
(xs ) coOnes de Mach i
0 sinon 1 Stnon

Tablequ [1i2

Expressions des fonctions de vit

sae by, G el G
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ot
Fy =tan 1; pour M<1 seulement
doo(x2 Ry 12yl 2 g1 M2
d ed e (2P X Mo Ry ‘ (ligs. 120
¢ (22 2 (i (M 1)/2

r w\‘(x"xy)z Fed vl Xy~ Ay e |z

Mous notans aue les fonctions 1, Gy et Gy déependtent seulement de la fléche
du bord dattague (ou du paramétre ¢4, Comme nous venons de le vow, ces
fonctions sont nulles sur ou a Yextérieur du cOne de Mach issu de Vongine pour
un hord d'attaque sonique Ou subsonique (e2 =1 ou e> ) alors que pour le cas
d'un bord daltaque supersomique, ces fonclions prennent des valeurs constantes
a lintérieur de Yenveloppe des cones de Mach (g 13 et annexe € 5 V) el
s'expriment selon Eqs {119 pour un panneau nan incliné par rapport au plan x
y c'est A dire pour lequel a est nulle.

A” y=ax/ (2

X Ay te'|z]

y
>

|
X = Ay N

e 1113 Inveloppe des ednes de Mach issus da bord d'attague
[- -
d’'un panncau ei fleche.

113 - Distribution de source linéaire sur un panneau ¢n floche ef effild sutvant
I'envergure

En procédant de la méme maniere, les composantes du la viteane
compressible induite par ce type de distnbution de singulanté, dedutles & potin
de celles données par le tableau 113¢, s'expnment comnewe sult .

| .

u ;,ék. [(X-Ay) (Jl vy Gy - el - i) (ligg Mi2sn
H i

v - 4k Hx - ?\y)(}\t}i Ga) 4 (x +d) - Az {ty - l"z)§ (b HL2ZD)
n ' .

W : " I ' R IR
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w:4kﬂ][x a)(FL Fob o 2(@2Gy A0 (Liq. 11122¢)

ou les fonctions Fi, 12, Glet Gzsont données par 1o lalieau H2 el des expressions
d, e, x, r' el e sont exprimées par Piggs. 1121 Lay walo: -~ de k esl donnée par L.
1116

L DISTRIBUTTION DE VOIVEX

Les composantes de o vitesse compresstle nct te par des distrbuions de
vortex s'obliennent & parlir des expressions du o wau 113 en appliquant la
deuxieme régle de Gotherl traduite par Lgs. HHE el en fenant comple de bgs U4
ot Egs. 11114,

|

De plus, Tutilisation de Lgs. 1112 permet d'élender les expressians des com

posantes compressibles oblenues a I'écoulement super: anique

1111 - Distribution de vortex constant sur un panneau en fléche cl effilé svivant
envergure

Lapnbeation o eotie soeto aue comparantes de bovitesse incompressible in
duite par une distioution de vortex limiles dantensiléd constante donnees paar {0
lgs U206, mene &

— k N P N Y
u = S_TTIPL ]”21 (lq H1033)
v=-Au _ (Lg H123b)
W = f}rié Gy - MGy + G3) (Lq. 11123¢)

ou G; - log B q’&z v 22 pour M < 1; les expressions des tonetions By, Gret Gy fgu
rent dans le tableau 112 ot celles de 19, e, d el r sonl défiies par Fgs. 1121

La coniribution des lourbillons laléraux (Bgs. 1125 en écoulement superso
nique devienl :

Au=10 (lg HiZda)

(liq 1112405)

4 12 (he| D4
et le facteur k est évalué selon lig. HL16,
1I.2 - Distribution de vorlex a variation lingaire sur un panneau en fléche et

effilé dans la direclion de Yenvergure
| .

i
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[

Les composantes de la vitesse incompressibie indude par une distribution de
tourhillons lies (Fgs. 1146) sont transformées A Taide de la régle de Golhert pour
donner celles de la vilesse comprossitie el sonk donnéoes par:

| .

= k. {s Fy |l z1e2 Cy - {n - ax) (ng}ﬁ
4

|
Vo= (c). ax)(c ay) arzt

o

w= (c aylt) {en axlazV
i o
ou :
t=-K 1"’7 162Gy (ch - ax)Gy| - # 0‘:
4 2 (7 o
i
el : l
i
a=Ai-%x }
d= V/—(X—E)2+ {32[)21*2

2= 1 on-axf + (7 2
ﬁz[ i |

ri=y2 + 22
p=(c ﬂy)z 1 a272

s =(c-ay)(x-dy) + ahrz?

(lig. 111.25a)
(Eq. 11125k}

(hqg. 111.2h¢)

¥y [52(y~“§2)i;2 s {en- ax)‘-(‘_f}“ (Eq. 11126)
‘ )

(Lgs. 11127)

el les fonctions Fp, Gy et Gy sonl exprimées par :

Fi=tan'l--- - .
&
(J\wa ]
[

)+ e

(3 =1 ginht- .
e

8

[
x- 2y -{e-ay ),

. P RS
{iy = sinh
. B!

|
|

Les expressions des (onctions F1, Gi el Gy, pour un euquiamesit

(en-axd(x - g) + BIne- ay) - ar

2 * /25“52 + {7\

(L. N1 2a)

(g, 113 2813)
242

1/2
41l
- a

C

!
fal

(L. 11L2Be)

sUPersOnIgLe,

sont similaires 3 celles données par le lableau 1112, ou:
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i
- {en aK) X L,) V% e ay) as?

I 1/2

; i 2

r' {X - Ay + (c,{ ay)i‘;l + z.2|{'32 + A 1?) ;!

|
d'=ed i
=V (r-af - B (tigs. 11129)

La contribution de la nappe de tourbiltons daons e sillage, pour un écaulement
compressible, est donnée par {Ref. 11)

Au=0 S O (Eq. L3
C ‘ | (C "“'\C c su :
Av =ik (Fy - Rl )h] 2(2%—}9) (Fq. L1130D)
!
Aw=é§ﬁybih] (L. L)

ou o !
|
5= (x- MNy)(c- ay) + anz?

i
C

T st M- £ ﬁ& o
o Vet BY (x - & -ayf v (70 W) 2
|
12..l 3x +E)[d - {x - E) Gy + o Galg (ligs. 11131)
|

2
=% logPr
3=, logl |
!
et le parameétre k est toujours évatué d'apres Lq. 11116,

Les expressions des composantes des vilesses induites par ces ditfeienls types
de distributions de singularités sonl regroupées el résumees dans lo Lableau reca
pitulatif suivant (Tab. 1113):
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> T .k ¢ K s 0o e b
u-=- " (y u - (= 2y Lap o wlay w2l 1)
a Y 4w 41r1 w Rt Yin g
v K |7\(;1'(§2i v.. K AV HACH Cag) i (x vdd) Aad b l-‘z)[
; an 4n ‘
Ky Sk WETR vy
w | Y W Hx AWy ) (e AL
L IR gy GO 202 2]
¥
RS | a source constante b source & vanation indaire

a  Distnbution de sodree suoun panneau aves leche et effilement.

7 t 2
Y U = - 14 , E al - i5 mads i.i
Vo - k c |-
4m 1
g"x 1 W k 2 !Fl'a(“?]]"](_; I"{)!
A1 1 (3%7)

- Dislnbution de source constante sur un panneau trapézoidal.
I

( i \I v . w s kexad IF
4 [ I 4n ¢ ;
i i l-
{ ! D . [V !
‘f(x‘ wo N0 A G Vo I
:. { ‘ 4 Ag 42 i
¥k |

¢ Bmtrdedtion de vorless constant s un paneean aeee fleche,
i K (ape v o2 o il k
j u=-- .‘:}'1 +Ae (ag - (CA - dX)(,.Qi :
o v 417[)2{ P H
| CoxE . ) ) B E
| v = - {CA-ax)(c-ay) U azt - }‘ - J : (x«‘;ﬂ‘ V(x-&) 717[5‘21'4) 1 (J‘;\ E
‘ b tne ‘\ [ir2 o |
—_— E 2 h
‘ k z oy 2. 422 a AT ( Al .5 '
- Ax-cr V(e [Ire ) - k(P10 AR .‘

* ' 4nﬁr2( i) N ATl o2 “l)

o .k ,
w = - {c-ay) + (CA ax)az U, ka bbby Y (x eV (x cFs li‘zrzijl
¢ 4nct 4mfir2 !

e ; ¢
ky et et x 0% ), (:)\

_ Anc *\ fir< !u : :
- Distibution de vortex hnheate suwvand la corde et cosistant
suivanl Venvergute,

(Les fonctions d'influence sont données par Fabx HET el Tab i1 2) ”
Tableau I113:  Expressions des composanies des vilesses combressibles mduites

par differents types de distributions de singulartes stiuees suar e sdan Jd'an
Dé‘l nneat.,




CHAPITRYE IV

FORMULATION ET RESOLUTION DU SYSTEME
1

D'EQUATIONS AERODYNAMIQUIS

la représentation aérodynamique d'une configiration aiie fuselape empen
nages, comme nous Favons présenté au chapitre 11, est caractensée par fublisa
tion de distributions de singulariiés acrodynamigues situees sar e plan des pan
neaux : e 1‘uselagc (O corps) est repréesente par des Vistrtbubians g Daenneanx
source d'inlensilé constante dis[:msé:; entiegrement sur la surface du oo, aiors
que laile et les'empennages sont représenies soit par des distnbultons =i o
neaux vortex a variation linéaire situés entiérement sur leurs surfaces teciies
(option des conditions aux limites non plane), soit par des distrnibulions de pan
neaux source et vorlex constants et linéaires disposes sur lewrs surtaces
moyennes (option des condilions aux limiles plane). Amsi deux méthodes op
tionnelles sont disponibles pour modéliser les suifaces de Fatbe el des cmpuen
nages. [l est évidenl que la premigre méthode est plus precise que o seconde man
nécessite des temps de caleul plus eleves. '

I'objectif principal de la technigue de panicaux co misle @ determima les in
tensilés de cas distributions de singularilés de telle sortefgue la surtace de la conti
guration devienne une surface de courant, ¢est & dire fue le vectoeur vitesse 16
sullant est partout tangentiel 8 la surface. Cetle conditipn 4 la hnule est amposee
numériquement en délinissant, en premier licu, un pomnt situ¢ géneralenwnt au
centre de gravité de chaque panneau [Ref. 5j, appelé pgmt de contréle, et en éva
uant, en second liey, ces inlensiles Lelle que la composante norinale de Fecou
lement résultanl, calculée & chaque pomnt de contrdle, 4o nulle. Celte videsse re
présente, en fail, la superposition des composantcs Ti)'&‘!ﬂdk!&:‘s de la vilesse de
Técoulement libre notée o et de la vilesse induile par
singularités dénbtée Aw j . Cetle condition se Lradint pay

tautes dos distributeomns de

N w;+ Awj =0 P iV
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Ou encare :

Aw; = -y {haqiv2)

En réalité, le point de contrdle n'esl pas todjours pois ay centre de gravite el sa
position dépend du régime d’'écoulement. A cet effet, yne compamison, faite
entre des distributions de pression, calculées pour des ailes plates sur une plage
de nombres de Mach supersoniques {Kéf. 21] et les résultdts de la théorie lincaire
publiés dans Réfs. 34, 35, 36, et 37, a monlré que la positipn’du pomt de controle
a un effet dominant sur la forme des distributions de presdsion abtenues. En effet,
torsque le point de controle est situé au centre de gravité du panncau, une forte
tendance oscillatoire a été observée dans la distribution de pression suivant la
corde et il a ét¢ donc remarqué que cette distribution ne concordait pas avec la s0-
lution exacte de la théorie linéaire sauf du coté du borg d'attaque de Fatle. Au
contraire, quand il est situé A 95 % de la corde qui passe par le centre de gravitg, il
a été constaté que les distributions de pression abtenues suivaient exaclement la
solution donnée par la théorie linéaire excepté au voisinage immediat du bord
d'attaque. Nous concluons par 13, que ces distributions se rapprochent de la
solution exacte lorsque le point de controle se déplace dmﬁté du bord de fuile du
panneau. Or, selon cette méme référence |Réf. 21}, cec n'est vral que pour les
panneaux dont les bords de fuite sont soniques ou supessonigues. Cependant, i a
élé aussi observé que pour des panncaux ayant des bords de fuite subsomques, la
vitesse normale au bord de fuite était infinie et la jpression devenait alors
indéterminée sur ceux-ci.
Pour éviter cette difficulté et afin de maintenir une bonrne approximation a la su
lution exacte, les points de contrdle ont été arbitrairement silués a 95 % de la
corde passant par le centre de gravit¢ [Ref. 27, ce chpix a donng, en fall, une
représentation adéquate de la distnbution de pressionipour des atles pottanies
avec ou sans cambruare.

Par ailleurs, nous tenons 3 mentionner que cette position du pomt de
contrOle a été,déterminée emprriquement par une correlation extensive des
distributions de pression calculées suivant la corde p‘.)ur une varele d'ades el
qu'aucun argument théorique n'a éié développé pour corroborer ce chox fRef
11). : '

|
l

Pour les surfaces portantes {ailes ct empennages) &n revanche, en pius de la
condition de I'§coulement tangentiel traduite par Eqg. IV.1 ou Hq. 1IV.2, nous de
vons encore satisfaire la condition “physique” de Kutfa forgant Técoutlement de
quitter la surface avec une vitesse finie au bord de fuite. Cetle condition de Kutta
d'une vitesse finie et la condition qui exige que la na}ipe de vortex soil une suy
face de courant, impliquent que cetie nappe est tangente a l'une des deux suitaces
de Vaile [Ref. 38)

i .

Nous verrohs par la suite que Eq. IV.1 ou Eq V.2 ¢st une equation algebrgue

. linéaire et représente la condition a la limite de I'écaulement langentiel evaluce
au point de controle du i®Me panneau. Si nous appliquons ceile équalion aux
points de controle de tous les panneaux, nous aboutisgerons a un systeme d'equa
» tions algebriques linéaires. Le probleme aérodynamighe est alors formui¢ par un
systéme 'équations linéaires qui relient les compaosaptes nonhales des vilesies,
incduites aux poinls de contride, aux itensies des distributions e smpttdaries




Formulation et résolution du systéme  déquiiions adrodvnantiques

57

qui sont, & présent, inconnues. Les coefficients de e sysieme d'équations sont
évalués en fonction des compauantes de la vitesse détarpinées dans le chapitre
préecédent pour 'écoulement subsonique 'compressible et supersonigue. Ces coef
ficients sont appelés coefficients d'mfluence aérodynamique et forment fa ma
trice aérodynamique. Les intensités de ces singulantés sepont déterminées en re-
salvant ce systéme d'équations algébriques puur des nombres de Mach el de
Fangle d'attaque donnés, et seronl ulilisées uitéricuremant pour calcaler les vi
tesses, pression, forces et moments agissant sur la configuration considérée (aile

isolée, corps isolé ou combinaison aile - fuselage).

La formulation et la solution du systeme d'égquatio
conditions aux limites pour les deux oplions plane el noi
seront présentées dans ce chapitre.

I- OPTION DES CONDITIONS AUX LIMITES NON-PLA]

L1 - Représentation aérodynamique

s furmées a partw des

v oplane, citées cidessus,

N

Dans cette option, les panneaux se situent enti¢remy
de laile (Fig 1V.1).

limites en sutd.

i

panneat

‘distribution
de vortex

= ¥
surla surface

-h- une section de Vaile.

+

!
Fig, IA'A Représentation de la vorticité par une di
sur iz surfnes de Vaile

st

nt sur les deux surfaces

distribution de vgirtex
L.

34

Haments voitax
concentirés

-a- Modéle complel de la vorticilé,

paints de contrdle

o

Abation de verlex situds
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Formulation et résvlution du systéme  d "synations

Les effets de I'épaisseur de laile el de la portance sont
lions de vortex & variation linesire [Réf. 27 Tos doeix
gnent au bord d'altaque en égalisant les intensités aux
neaux . Ce modéle est présenté dans Réf. 25.

12-Formulation du systéme d’équations a coefficienls d

La composante normale de la vitesse au poinl de
ment libre est donnée par :

Wy =Ny W ¢+ Ty Wy + Nyta,

derodynaniguey 38

simulés par des distribu
nappes de vorlex se jor
bords d'atlaque des pan-

influence aérodynamique

contrdle 1, d0e & I'écoule-

(g 1V3)

ol Ny, Ny et 0y sont les cosinus direcleurs de la nofimale au panneau i el sont

définis par : |
l

Ny = - sin & i
.

= - COs Y; sin €

I
I

n,;=COs b cosQ

i

(Ligs. 1¥.4)

ou Y et 6 repré$entent les angles dmc,lmaxsun du papneau i respectivement par

rapport aux axes.x et y.

Si représental?t l'angle d'attaque est donng, les compuousantes de la vitesse Jde

'écoulement libre o, , Wy, W, € traduisent par :

5

Wy = COS A
ooy = D
W, , = SN

(Egs. 1V5)

en injectant Fgs. 1VS et Bgs. V4 dans Lig. V.3, i deqic}.nt .

w; = sin acos Beos ) - cos u sin

(liq. 1V.6)

La vitesse normale induite par toutes les singularitéq, est définie par :

A= ng Mg + n Avi + n,Aw,

(g AV.7)

oG Au;, Aviet Aw, représentent los composantes de [la vitesse induite au pouyt de
contrdle i suivant les trois axes du repére et sont dofnées par [Réfs 25 el 25} -

N

Auy = Z H?\'l u ?ij + “I:.L Vvt vi W 'ij) + (7\,‘1 u ;ij + “jl v ;,1 Lk Vl ‘,}}| Yj (Eg. IV.Ba)

=1 !

i




v

.Fumguhuion ef

résolution tfd

'

N ) i . . .
avi= 3 |hulye by e hw) (huie iy
iz'l ! .
N | | o
A = 2‘ l(}é u"ij + “3 v 'ij A v!,’ W '") + (?\!:, u .-ij " p% Y .lj +
=1 '

i
ou N est le nom
lensité de la jieme singularité, (v,
induite au point
données li¢ au
(u* ij s v |, W)
ration aile-fusclage-empennage élanl symétrique par

v W

!il

considérons algrs que la parlie se trouvant suivant leg

Drautre part, lesi coefficients de transformation (A,

M= e 2 =0
Fng? 4+ n,2
v = nk \'2 = nv k
-ngny
My = S ny=Vn2+n,2 M3

Vg2 + 0,2

et dans lesquels les cosinus directeurs exprimés selo
tivement au panneau j.

i

j
L'équation (IV.7) devient :

|

!

Z Aij Vi
!
j

S1N

Aij = Ny I(Ali {U lii FERY) lii) -+ “t (V .ij % V |i5) + V;l (W lij 4 WL

T Nyi l("l;’. (' - ug) e b (v v ) e vhwey - W'if))

( ?

{us
| ]
Pour une combmm:,on aile- fuselabt, N représeq
panneaux du f!ilbL!?’lbe NIB et ceux de l'aile NW, Aqj;
NB ’ NwW
Awi = D ajvei + 2 Biwj '
: I

+ Nyj }\5

+- li-'ii) -+ pg(v ij + v ',-,1) + v% (w i w

svsteme o ondivens

bre total de singularités (source et/ou
j ) sond les
de contrdle i par le panneau j, donnéd
panneau j et qui onl &lé determinées

représentent les images respectives dd

A

vy I=

)

il

aerodynmniques

hid .ll)l Y
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V) (Hey. TVHD)

VEw .i!)l Vi (g 1V He)

vortex), yj représente P'in
composantes de la vilesse
s dans le systéme de coor
dans le chapilre précedent.
(ll'ii . Vlij , .ij) (La CUIlﬁgu
hpport au plan x-z, nOUs Ne
by positifs).

) sont definis par :

Ny
I'n,‘? 4 1,2

1,

(hgs. 1V.9)

; b
¥, <

-y Ny,

-

1 Egs VA sont évaluds relas

thqgs IV

ite la sonmie des nombres des
i peat encore Etre

exprimée par

(g 1V
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11- OPTION DES CONDITIONS AUX LIMITES £LANE

JL1 - Représentation aérodynamique

La condition aux limites plane est apphquée sculement aux surtaces por
tantes. Dans cette option, les panneaux se situent sur 'J» plant moyen des surfaces
de l'aile el des empennages. Des distnbutions de souss 4 vanshon lintatre sont
utilisées pour simuler Iépaisseur du profil et des distdioutions de vortex a varia
tion lindaire simulent los effets de la portance ou def 'a cambrure {Ref. 251 Les
conditions A la limite sur l'aile sont alors divisées e deux parties, la premtére
concerne les effets de la portance ou de la cambrure ¢t ia seconde trate les eftels
de I'épaisseur {Ref. 21]. [l est cependant convenable df rire fa solutian conme ta
somme de deux termes, un donnant I'écoutement dala Fépaisseur et Fautte 4o A
la portance ou de la cambrure [Réf. 394, conme mndiguée o dessous | '

— \\ i . 1 -_h-‘.-:u-:::-;. -
N

|

* Profil symétrique A aniLlc Surface inclinée d'¢

: d'attaque nul simulé par paisseur nulle -

f une distribution de sJgurce “Surface portante”

I

Fig, V2 Séparation des problémes de Ja portance ou de
la cambrure el de Fépaisgeur
la tangente de ta surface de Faile peut éire expiiméc 1RES. 21} comme suit
(az ) - e, e ) {Eq. 1V.17)
dx /1 dx adx 7

“ Y . - . Y
on rdf* représente la tangente de la distribution de ta cernbrure, 9% est 1a tan
Ux y

] X
gente de la distribulion de Vépaisseur et findice i nepres  de le itme poead.
i

n réalite, Veffet de épaisscur de laile est repfésenté par une combimnaison de
distributions de source constante et linéaire sur les prieaux, comme mdiqué
IR&f. 21} sur la fligure suivante :

'

|
!
l

>y
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RN A o
et \\ T Points
"\\\\ ! \ Jde
\\ _ ™~ controle

\\_\\\x !
——— “‘--..,‘hh‘-“-_ e \ _

Tt}

] ¥

A

3 X |

!
[
-a-forme de laile en plan -b-une section de l'aile -c-gmirbution de la langenie
de [ &oadsseur suivand la corde
Fig 1v.3

Pour Lhaqqluc. corde, la section dL l'aile est approxmés par une série d'arcs pa
raboliques ayant des tangentes continues au bords dds praaneaux, Ceci esl achové
en superposant|des distribulions de sources a vanal‘inn ncaire sutvant ta conde
de chaque panneau. Cetle distribulion linéaire est cgnstru e en fail en supeoo
sant une série dc. distribulions de source triangulaires 1k ‘-j 251 qui y'etendent sur
deux panm..aux;adjdc,t,mb (Fig. 1V.4a). L'inlensité de jeetie distribution de souree
triangulaire est determinée par Iy langente de ta dijinbation de Vepasseur éva
Jute au cOté (bord) commun de deux panneaux adjagerd: [REf. 25] (g, 1V.4D).

1\

o

Xi 1] }\:i Xiy i
-a- Distribution de sooree riangulaire sur dogx pueaneaux adjacents
! point de contrdle i

o = em e own fun me dmt m e e e s mr o me am ey e e

k d'&) \ i
L ~.
Aodx Jit SR l
iy I PP 1;}
] {34,
2] e
— dx
dxJi | [ ds (G '
(ki) 2% / L~ |
; dx ./, - 1l
1 {
: N & .L "

bosowsprd
I GOl anle

source )
constanters
Kjreprésente Ia}‘posiiiun du pomt de conlrdle en %ide la corde tocate du pannes.
1 [ | » '
- Superposition de distributions dd sowrees lindaires
g byt

it




Fermplotion et réseiniion du systénie o cquaiions] deradynanigies 63

Un autre ty’p e de distribetion de source f'r,uiﬁnif« wtoutilise suivant les bords
d'attaque et de fuite de laile pour simuler 1 discortiite de la langenle on cey
points [R&f. 21 Celte méthode est limitée aux sechons d'aite dont la tangente est
finie et qui n'excéde pas ia tangente de langie de Mach s bord daltaque.

Ainsi, il peut étre montlre que {Ref. 21| (dv, [dx)i ) 2 tangenle de la distrd
tion de I'tpaisseur donnée au pomi de conledle ), rep{osente en tat Pintensité de
la distribution de scurce sur la suriace du i panneels Jd Pabe approximation
de la distibution du vortex sur atle utilisant la meipe: technigue est piesentee
dans Réf. 25 ‘

Lintensité de ta distribution de source, it est @ghls G la tangente de Lo distn
bution de l'épaisseur de laile suivant la dircchon de by cosde, wsl par conscgacnl
connue alors que I'mtensité de ke distribubion de vortex nconnue gour e mo
ment, sera déterminée en vérifiant ta condilion de geinie de la vilegne nottale
résultante au point de contrdle du i#9e panncau. '

|
112 - Formulation du systémc d'équations acrodynaimices
! .
I
1
)
Comme alix‘paravant, la composante normale rgsut ..m'.v de la vitesse tinduute
au point de controle i donnée par kg IV.1 est .
I

Nj=0 + Aw; }
i

ot la vitesse normale de Péeouloment uniforme se freadud Par

|
w;=-cos d{eas ale - sin acos (k) (g 1V 1)
: !
et la vitesse normale du i panneau induite par fouies fes distributions de sin
gularités est ©

!
Ay =y A n

i Avi 4o, Aw ooy,

(g 1V.19)

ct dans hquvllp My, Ny el ny sont exprimds selon iqa V4ot Au, Av) el Aw; o sond
données peu L.q.s. 1Vh

Le terme m,, ¢ aux panneaux sources sinpulan? opaisseur de Taile, esl
supp(m, connu el est donné par (Ref 24

NW o
i [#7 ! R
o COS 2t H 13(.‘. l\’,.)".]
{Og o Z ‘II-H‘ iy ) ( ] * )
-1 J
f
ot 2 W

g

ot (v, vy, Wij) sont les composantes de la vitesse indui‘e au potnl de comtrdle |
par une distribution de source sur le panneau j de l'aile.

L
1
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Bi = (). Par suite, les coefficients de transformation donmes par Egs. VY A ety
. i
deviennent : | '

A =0 7\5%{1 N =)
""1 =0 sz L - sin 6, v‘% = o (Lys. IV21).
1y =0 wh-cosf  uh-sin g

N : -

Au; = z‘ fE u'y .y y IYj (g, V224
1 ‘

N I o o
Avy = Z [L‘.OS Oi (V .i,i Y ';}' !) - sl b (W- 'ij - w ';; ){ Yy (Lg. IVZib)

j=1 .
1
N E .
Awg = Y {:-;in 0, {v GtV 'i;) tcom Oy {w HRRAT i ¥, {:g. IV220)
i1 |
Sous ces conditions, Aw; s'écrit
|
PN .
Aw = cosdenst, :j; Esin 6, (v Y 'ij) 408 i}j {w S W }E Y,
Lo
! N
.« R i N {., o) o . 1
- 08 B ?;zn & 2‘ ©OS ﬁi V-V - osin H_i( ij ,;l)! Y
TR
"N _
- sin & Z lU'ij + u "ljl Yo ou (fg. Iv23)
i) '
i
!

Aprés transformation, nous aurons :

N
Awy = 0 &y 1 Wi (Kq 1V.24)
}.:1 H .

comme précédemment, Aw; pourta ausst 8tre expPiméc par
|
N8 CONW
= o
Aoy = ) Jyvep v 2, Bpvwg b s
=1 N A o

(Lig). 1V.25)
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En remplagant gy donnée par Hg 1V 20 dans Ha 1V 23 [ous obtenons |

NB N NN _
— -~ . iz,

Ay - 2 ayver 2 yne rocosa ) d‘l{ ks } (bq tvin
-1 S - 1 Voda |

Pour une combinason atle fuselage, la conditon] 2 le limite de Fecoulement
tangentiel au point de controle 1 est salisiaite st ta i

ce pumt est nulle. Par consequent, au pomt de comtiolg o

Sad 1osaitante nwortiale on

sur le fuselage |

YR L) NW N |
. < - . \
2_ Sy Yy ! 2_ L g 0 con Z -um.;[ } G by 1IN 24
: i
) -1 -l )4 M,
ou: W - COS U SN, - s weos i cosd,

sachant que (de, /dx),, representant Pinlenst e du pdnoeasu sowee 1oest conbu,
le terme wy, pouita alors étre transposce dans le "‘“’"’1”‘3 b de Feguation o
dessus, Celle ¢l j‘iuvwnt :

NR NW
> apm YBj Z Byviyy Ny - WB (L 1V 28a}
p -1 Sjl :
!
ou l
!'! N\ l |
| - .
O THR oT% uiism 0, Z TTRCY ,!( ¢ 1(" ! poamr okl cos b, (tg 1V 2ty
1 x4,
iR bl b
sur Fale I
b AW LA [ d _
~ . . dr..
Dok ¥yt B e o D ann g } RO (o 1V 00y
ol |
(1 pod 1ol R
OU L wdy, s loos ale s agos ) {ig bV s

av ‘
{_{‘i/i , e

beatn Iy

Vo du !,

Atist e tangenics tocules do b camdyin e et Jde Poveusser ole Paide soind Gl

proamaees pat des paerturbations de Pecoutoment | Ref 25
|

En remplogant 1y 0, par s eapression e et i elspiant Peapiession do o,

qui est connue, dens e second membre de ey 1Y 2ua, nous oDl (e M danveau
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NB N'W 1.
> awbive + 2 bwwij Ywj = g o (Eq. 1V.30a)
i—1 jrl .
ou
i NW '
dz Az, | dz. 1
@ wi=cos ol cos b | 9% 1 D) aw-fv’( “
wi i dX dX l-l' Z vVl dx Ij

i=1
' g | (I 1V.300)
- 8in ¢ cos 0; cos &

’ |
En appliquant Egs. 1V.28 a tous les poinls de contrdjle ‘du fuselage d'une part et
Egs. 1V.30 a ceux de laile d'autre part, nous obtenons jun systéme d'équations al
gébriques linéaires appelees équations de la conditionf  1a limite de I'écoulement
tangentiel pour l'option des conditions aux limites plane. Ces équations s'écrl-
vent comme suit : |

NB NW
> aBeijvej + 2, DRwijywi= OB i=1 NB
j=1 j~1
{kEgs. IV31)
NB NW
> awsijve + 2, bwwijvwi= «'wi =1, NW
=1 =1 -

Sous forme matriciclle, ce systéeme devienl :

Aprel_fes) | (s, 1V.32)

\ Yw I i UJ'W{

Cette matrice est appelée maltrice a coeflicienls d'inlfuence acrodynamique ou
matrice aérodynamique, et le systeme correspondant s'appelle systeme d'equa
tions aerodynamiques. .

| aBg bg w

Cawg  bww

Ce systeme d'équations linéaires pourra élre pésolu par une des methodes
numériques conventionnelles. '

k .
HI. RESOLUTION DU SYSTEME D'EQUA"]ONS_'A COLFFICIENTS
D'INFLUENCE iAERODYNAM[QUE

Le systém.l—: d'équations lin€aires, formees a partir de la condilion a la linute
de Vécoulement tangentiel, représente en fait un pystéme de grande laille. Une
inversion directe de la matrice aérodynamique gst généralement impraticable
Cependant il a éte monlré [Ref. 40f que les techniques itératives représentent des
mcéthodes de p:cmw; e nécessile pour la résolution de lc,ls sysiémes. Une vancté
de telles techniques [Réf. 41-45] est disponible, mais la majorité d'entre elles ne
cessifent la connalssance de certaines propriétes speciales de la matrice. La
matrice d.coeﬂllucnls d'influence aerodynamiqye, A, wesl pas symétrique i
présente en général des éléments non-nuls, et les coefficients d'influence
aérodynamique, Ajj, sont généralment plus grands prés de la diagonale.
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1 ! ' ! '
‘ ,

titions [

ABp  ABw | Yu\ ws

L Aws Aww ] { ny f W
- {

ou la premiere pamm:m, Agg . donne 'influence dcs;pa:mcaux sources du fuse
lage sur ses points de contrle; la seconde, Agyy , done Vinfluence des panoeaux
vortex et sources de Paile sur fes points de contrGle cu fuselage, ia frolsdme,
Awp , donne l'?nﬂuence des panneaux sources dujfuselage sur les polis de
controle de Yaile; et la quatnéme, Aww , donne Finfluence des pamnneaux vortex
et sources de Vajle sur les points de controle de celle a.-

I .
les méthodes itératives les plus communément employées pour la résalu
tion de tels syst!emes, et avec lesquelles une convergence rapide vers la solulkon
est atteinte, sont; présentées dans Réf. 40 et sont citées o dessous .

- Méthode de Jacobi avec parfitionnement (ou par bipes). |
- Méthade de Gauss Seidel.

- Méthode de sur-relaxation.
L .
- Méthode' de sur-relaxation controlée avec partitionnement.
: g ‘ :
Dans lo schéma itératif de Jacohi par biocs que [nous stiisons dens le code pi
lote, les partiions Agey et Aww sont en pius subidivisées en blocs Ou SOUs N
trices. Ce partitonnement a en réahté un sens physique; les élements de chaque
bloc représentent une caracténstque bien défimg de la configurahon onginaie.
Par exemple, un bloc du fuselage représente Vinfluence d'une couronne (Annesu)
de panneaux a@tour du fuselage alors qu'un bloc|de Yaile represente Pinfluence
d'une colonne de panneaux de Paile pns satvant Ip corde [Re&f. 46} Pour Voption
des condtjons 'aux limites non-plane, la taitle du ffloc correspond au nombre to
tal des panneaux de faile situés au-dessus et au degsous de ses surfaces.
En général, le p'mcessus itératif de Jacobi consisfe A défnr une suite {y &) qui
converge vers Lfa solution |y). Ce schéma jtérabf
vante : !
| E

)f\ug Apw | ! Agnp £)
|

rst constont de la manifre s

kEn posant © | =1

‘ .
l (Fa. 1V.33a)
U Awp Aww ! | '

0 FXTVIVY,

!
le systéme c-dgssus devient :

RS

| - | J N \ . (Eq. 1V33b)
N 1 Vo d L e T
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iApp! {ys) = fws) - {Apwliyw } ‘
Ou ENCOre | {(Eqgs. 1V.33¢)
: IAwwl tyw) = tuw) - 1AW tys)

!

DNans une premicre étape, seuls les blocs diag(,m,alﬂ' sont présents dans la ma
trice aérodynamique; c'est A dire '

{ g ()
Ang 0 B wp l\

| = (lqgs. 1V.34a)
0 Aww ! “)! ey J
Yw

Ln(\mtmn_mitiale consiste donc a calculer ley intensites des singularités

sources el vortek respectivement yg ) et yw @ qui cf‘rrmpm\dcm A chaque bioc

dans Visolalion; ainsi nous ohtencms :
!

: l

(v )= {Agp) A (g )
(Lgs. 1V.34b)
fyw 0% = JAWwwI? {ow)

|
! . |
Une fois qde Fapproximation initiale de ces intgnsités ait élé déterminée, Vet

fet d'interférence de chacue blac sur tous les autres peut 8tre alors caleulé :

i
i

(Awp®) = [Apwl rw D)

(Egs. [V.A5a)
(Aww @) = [Awnl lys M}

Les vitesses normales incrémentales obtenues sont soustraites des vitessses
normales oy et oy spécifiees par les conditions aux limites :
!

(Ry 1) = {wp) - [Asw] lyw @)
(Ligs. 1V.35D)

(Rw 3 = {ww } - lAws ] {ys 1)

et les intensilés de tyw) et {ypl & litération suvivantg s’'obticninent par
(v @) = [App] 1w ) - Ao D))

|

!
(yw @) =1Aww! 1 ow ) - favw D))

|
I

thys. !V,iﬁu)

Le processus ilératif est répélé jusqu'a la Ko it

sration Al une Convergenue s
la solutinn exacte st atteintle . '
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(yp &) ={Aps! ":( (oo | - (Awp & D)
ou [A@B D s Al Tyw &)
| (Jicgs. 1V.36a)
yw @) = [Aww] 1 (low - {dow &)

o ({Aww D)= [Awsl lyg &}

c'est & dire qu'a chaque point de controle 1, nous avong :

Nw
k- " .-
YH, z dBBlJ (ﬁUB; E aBWu'!’\,'él )) i=1 NB
=1 : i _
! (Ligs, IV 26h)
K NR ( NW (e 1)
YW, L dWWii\m‘Ni' Y awsiivy, b= 1, NW
i~} ‘ il

ou dpg et dww sont les éléments des matrices 'il}vnrsés respectivement de Apg
et Aww. } '

k H
Dautre parl, siles parlitions [Appl et [Aww] st d'une pranda iaille, elles
peuvent elles aus st dre pa:lillonnéu& conume suil \

1 = o
[Ap r;,li , lol; [ Crlin - {
! .

IAppl=| |

_'

|
0 , Al!ﬁ!um; 1Cmsnl Ol |

= lniilil + 1 Cupl
(liq. 1V.37a)

ou ng représente ic nombre de blacs diagonaux.
écrite de la méme maniére :

L2 matrice Aww peut étre

fAwWw! = IDwwl + {Cwwl (Eq. 'v.37h
ou Dww et C \!NW représentent respectivement I}
naux et la matncc complémentaire dont les nw
des éléments nuls.

Lo systéme donné par Eqgs. TV.33¢ devient

mairice 3 myw blocs diago
blocs diagonaux contiennent

[Dun! fye = {wel Axw! yw) - 1Cus) ()
: (Lgs. 1V.3Ka)
[Dww) (yw? = fww) AW tys! - 1Cwwi tyw)

|
et {ygl et (yw} correspondant a chaque bloc s‘'obtignment par:
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|
by ) = (D] A (Cem) 1AW tyw &0 (el iy D) :
' , (biegs 2V 381)
w1 = [Dwwi ow) TAwRE ™ D 1Cwwt b B D) -
l j .
Nous remarquons que dans e cas, d chaque iéidtion, il faudra résoudre au
lant de systémes lindaires quiil y a de bloes diagonauf, Pour que cette méthode
sOil intéressante, il faudra alors que les blocs diagonjux soient “faciles a inver
ser”. i ]
i
Ce processus itératif est répété jusqu'a ce que leslvilesses d'interiérence réui.
duelles soicnt assez faibles pour qu'une convergence jvers la solutinn exacle sant
alteinte [R&fs. 25 el 32} 1 a été montré dans la Réf. 4D que te nombre maximun)
d'itérations cor respondanl a la meéthode ilérative delfacobi varie entre 15 et 20
pour quiil y ait c‘c)nvm;)vnw vers la solation exacte, Cormassant les mtensités des
distributions de' singularités sources el vortex, nous POUVORS, par conséquent,
évaluer les distributions de pression, des forces et dey moments adrodynamiques
qui agissent sur fa configuration donnée ou utiltser deectement la matrice d'in

ﬂuc—mce'aérodynéamsqtm pour une analyse atrodla: h.llq e statique de Faile.
[ -
!
V- CALCUL D}?S PRESSION, FORCES ET MOMIEN
| : _
L'évaluation des intensités de singulavités sourdes of vortex {yj ), oblenues &
partir de la résolution du systeme des coelfictents d'influence aérodynamique
formulé précédc?mment, mene au calcul des composantes de la vitesse Auj, AV,
et Aw; données par Egs. IV.8 et les trois composantds finales de la vitesse indute
au point de coniln:“)'!e I peuvent maintenant &lre determinées comme suil
Wi= Al b Wy = :a_\ui + COs A (g, tV.39a)

Vi= AVt Wex = AV {1ig. IV.3%0)

Wi= AW + oy = Awi + sin @ ($i. 1V.39¢)

Nous tenons A rappeler que Egs. TVE et ligs. [V.3% sont valables uniquement
pour l'option des conditions aux limites non- plane. Toulefois, pour l'opton de
conditions aux limites plane, des termes additionnels représentant les compo
santes de la vitesse incrémentale induite par la disfribution de Vépaisseur de atle
doivent étre calculés et rajoutés a Egs. IV39. Dans ¢l cas, les composantes de la v
tesse (ui, v,, wi ) deviennent

U= AU+ COS o+ Ugj {hyg 1V Al

i= AV + Ve (L. 1V 2005}

f
i ) /
Wi = AW+ SN o Wy (g BV dho)

)
i
|

o {Ugi, Ve, weli ) s'Garivent -
|



|
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NwW d-.rl
Ug,i = ; u”(df)i (Eq. 1V 41a)
J !
NW d;?i
Ve, Vij ( - ‘»f‘l) (Eq. {V.41b)
E d’*i
NV faz, ) N
We i Wij d : (L. VA1)
j=b :X ]

Wi , Vj et wj représentent les composantes de la jvitesse induite au pownt de
contrdle i par une distribution de source sur le pannesu j de laile (effet de V'épais-
seur de Yaile simulé par une distribution de sourcg pour Foption plane seule-
ment). [ !

| ‘
et (Auj, Av;, Aw;) sont données par Eqs. 1V.22, c'est a dlire par :

N L
au= 3wyl
=1 ;

-1

—

N . -
vy = 3 leos Oy i vl -sin Olw - wiply

it

N | . _
2 [s'm G.i (v ‘ij v 'ij) + COS Oi (w 'ii + W )\ Yi
j=1 i

|

Une fois ‘le:.*s composantes de la vitesse (4, vi, Wi ) connues, les coefficients e
pression, des farees et des moments aérudynamiquis agssant sur la conftiguration
donnce peuvc:wt étre alors évalués,

Awy

-1 Cacﬁicicﬁt de pression
' -
|
L.e coefficient de pression au point de contrdle 3 est défini par

(_‘ ] Iji - I.Jm
~pot T

o (Eq. 1V.42)
172 o 0o °

ol Je terme (1/2 po wad) indigue la pression dynamigque dans U'écoutement uni
forme. ‘ |

Sachant que @l =y Pu Mu2/p., Cpi devient :

(Eq. 1V.A3)
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D’aulre part, & partir de 'equation Jde I'énergie, pour <4 ecoulement adiabatigue
d'un fluide non visqueux, donnée par

Hi=epTa+1/2w.2=¢, Tiv1/2q,2- Cle (lig. 1V 44)

ou H; est 'enthalpie totale qui est constanle suivanl g hgne de courantd, © 0 t
represente P'enthalpie statique el e - y Ry 1) EL en)nant connpte de Veapies

sion de w.? , nous aurans ;
M.f (1 qJ (lap BV

Si un processus adiabatique est réversible ators i ost sentropigue Fenivop
esl constante syivani une ligne de courant). 1l suit qu'a Yexteneur des couches
limites, sillages ¢t en abscence d'onde de chog, Fecouferment est toupows isentio
pique. Ainsi, des conditions isentropiques, nous p(mvtrs:ﬁ Gorue .

§
L

(ha Ve

I')“u - ’1‘m |

P (Ti )v/vl

e 1y, e coefficient de pression pour un Geaulenyent isenbropique seva dorne
par

‘ , , |
coL 2 { v W/
Rl :

5 M2 (1 )| : 1} ly (Vah
¥ M.
ou y est le rapport des chaleuwrs speafiques et est egald - pour Tairy Oy devient

35 \
oy (g 1V OK)

Py
-
]

M2 (1 ad)

3

[
et
~

ol 2wt v ow i 1V a9

et (Ui, vi, wi) onl &lé défines o dessus.

L
lg. IVAR traduil une représentation exacte de fa dépmition do cociloent de pres
sion; c'est une formule isenlropigque ‘exacte’.

Deux autres formules peuvent élee dénvées a partir de 1. 1V 47 pour calculer
les coetficients de pression @ Pour un ccoulement syr des corps symelrigues axis
lement ou atlongés, fa formule “non linéaive” suivante « -1 parfors ecotmanded
[Ref 211 -

Par contre, pour des ¢coulements plans et bidimensionnels {REfs 11, 18 et 28
une formule "Imécme esl eppliquée :

C

lti - :-)U!




b
!
I
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Cette équation dépend seulement de la vitesse de peqturbation axiale; elle repré
sente une forme lingarisée cu coefficient de pression el est valable pour les faibles
perturbations. | '

Lorsque le nombre de Mach est nul, le coefficient

Cri=1-q;2

Nous pouvons, par ailleurs, estimer les coefficlenis de pression critique, d'ar-
rét et du vide {oujours pour un écoulement adiabatique réversible.

e pression Cpi devient :

" (Eq. 1V50)

- Coefficient de pression critique

L'application de I'fgualion de I'énergie entre les condtions foiales el oriticues

conduit 3 i

To, _¥*1

(Bg. IV A
Ter 2 }

Par contre, entre les conditions tofales el celles de F'écor taxnent Hbre, elle méne & .
t .

Toro g ¥l ‘ (Eq. 1V52)
Ter 2 ‘
ainsi, le rapport Ter/ T esl exprimé par :
y-1 .2
1+ - Ma
Ter . Tcrl Too 2 7 L2 Y1y
Teo - T y+1 Y+ 1 Y+ 1
2
et le rapport P/ P.. devient :
1 3
Py ) +Y_:1M2Y/Y+ o , . (Eq. TV53)
L U S-SR VIS B A3
Pa ly+1 2 | A
Le coefficient dé pression critique se traduit alors par :
| |
3- -1 vy/y-1
R {| 2 Y - 1\ (kg 1V.54)
yM2lyel 2 / |

Ce coefficient de pression dénote Cpee est la valewr de Cp lorsque e nomibwe e
Mach local est égal & f'unité, Eq. V54 permet de calculer i coefficient de pressiui
aux points ot le nombre de Mach est égal a I'unite, Cest A due les pomits sines
sur la ligne sonique [Réf. 18]
- Coefficient de;-pmssion darrii ‘
| |

lLe cbeffm tent de pression d arrét ou de stagnmlon correspond a g ~ U el pay

conséouent, Ea, IVAR ¢'forit
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Y 4 . i

| 1D | _
Cp amet = M ;] + ; . *% (kg 1V.55)
Yy M '

|
- Coefficient de pms:siun du vide

Dans le vide la pression locale Py = Pyge est nulle, et le coefficient de pression
du vide dénoté Cpuide , déduit de fiq 1VAY, s'expnime par

Covide = - —2 = , | (T, 1V.56)

IV- 2 Calcul des forces et moments aérodynamigues
!
Les forces et moments aérodynamiques agissant sur la configuration netvent
étre alors calculgs par intégration numérique. La force »armale, force tangentictie

et moment de ;angage autour de l'origine des mmdu nées du panneau i sont
donnés par | :

1 ]
I
|

P Cpicos e; cos a, 1 : B T (Bg TVETR)
- My sin zi : L (B IVSMY)
= leu *‘- Tiz | | ' , - (Eg. IV.57w)

ou A est l'aire clu panneau i, & et & sont les angles ¢inclinaison du pannca i

et sont définis par Egs. IV4 x; et 7 représentent les oordonnée:s du point Je
controle du panneau.

les coefﬂctentb des forces totales et du mement toti? agissant sur la configitra
tion sont obtempa en sommant les foreces et moments dv panneat sur les deux o
tés du plan de symétrie.

N
1 2 N, ! {Lq. 1V.58a)
S i«
I
E 2Ty ' ‘ (Eq, 1V 2L
l—~1 ' .
N
Cy=-LY% 2M {Haq. 1Y SHe)
SCii : . . -
ot les coefﬁcicnta de trainée ot de portance s Ohtmnneni 0;41‘

|

i ' ;

' CD =Cnysina+ ‘C-l s O . : (Eqy. TV.5%a)
‘ | . ;

Cr=Cnrcos a- C} sin o o : ' (Eq. iV.5%)



CHAPITREY

APPLICATIONS ET RESULTATS

' B |

Une manigre courante utilisée actuellement pour sesurer Ia qualité des stinu
lations n‘umériq[ues et des procédures de solution consisic a calcpler les caracténs -
tiques aérodynamiques teilles que forces, distributions dg prosston, efc.. & parti
des solutibns numériques et de les comparer ,zw*q les résuitals experenenlaux.

Lo | | |

Dans cette intention, plusicurs exemples sont présentés flans ce chapitre ei
ont &t¢ principalement choisis pour illusirer Fapplicat-on de i méthods de sl
gularités Studide A analyse des écoulements subsoniues et supersonkgues au
tour dune variété de configurations de différantes forr:2s compranant des ¢o. ps
isoles, ailes isolees el combinaisons aile-fuselage. Un mrenuer systéme de calow
traite des:corps de forme conigue ou ogivale pouvant Atre utilises pour des fuse
lages A pomte par exemple. Une seconde série de résult-is obtenus sur des ailes e
dszérentes fcmm'--» {aile droite, avec fléche) sera préseoige, el une froisiéime sé-
quence de tests présente des résultats illustrant la copacité du prograrmme a ta
madelisation de combinaisons aile-fuselage. Les solutises obenues sonl générées
par an code miots* écrit en language FORTRAN (@ann:.= 1) et sont ensutte com
parées aux rcﬁsu tals expérimentaux publiés par oert: 8 investigateurs ou avec
ceux donnés par d'autves méthodes disponibles afin < montror les imites et leg
difficuliés renconirfes par cette méthode. g ‘

|
I- CORPS QU FH,IST-:TIA(;IF.S YSOLES

i
|
f
i

11 - Ogive - cyimdﬁ_ "boaltail” dans un écoulerment suh&mmque

Le premier exempie testo est représenté par un corps de section circulaire
formé d'une og,we aum (:yhndrc et d'un “boatrail” (f'ap. V1) Cette gc{)mém&, 45
rencontre dang un certain nombre d appllcaiton:pl La ite ou logve présente un
alloné)c‘ment (Lii 21 égal & 2 ' ‘
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L= 490 N L=970 R

Fig, V1 Qgive - cylindre avec "biea’tail”.

I .
La distribution de la pression axiale calculée sur ¢ 2ors dans un éeoulem.nt
subsonique caraptérisé par un nombre de Mach amont ¢he 24 et un angle 'alta e
nul, est présentée sur Fig. V2. Les résullaty expérimeaiaon ont &b oblenus ce

Ref. 47,
Cp
1 1 Cperi = 3,66 8 RésuMats numérigues
Cparreét = 1,04 O, Régt "tats expéyimenianx
\
0 7 ‘ TaqﬁL
! - : Fy
. | \
! ;
-1 ! y = et } .
0 | ‘ X/ L

10 20

Fig. V2 Dish‘ibution de la pression subsonique sur 1 corps axisymétrique,
|| - T M=04; o=

En un premier lieu, en comparant les résultats oblenw s avec les résullals expé
rimentaux, nous notons que sut la totalité de ce corpr, une tres bonne concor
dance entre la présente méthode el l'expérience est achiowvba,

D'autre part, en analysant Pécculement autour de ¢ COrps, nous remarquons
qu'une surdétente apparait clairement sur cetle figure, “» pression croft lentement
en aval du raccordement ogive-cylindre (point B sur [t V1) et tend asymptotr
quement vers P, au-deld (sur le cylindre). Ce résultat a & justement signalé dans
Réf. 48 notant que sur les ogives de falble allongemer: Ly / 2K -1 A Q) la pres
sion locale sur e cylindre iend plus vite vers P.. que - rles oglves de grand al
longement (Ly / 2R > 2), a égalité de distance A la pointe Concernant e nombre de
Mach local, sachant gwune surdéiente se teaduit par 4 o augmentation de ia v
tesse locale (ou du nombre de Mach local), it est ;:;téreﬁmnl de signaler, dans oo
cas, l'existence d'une survilesse gui se produit iéeg:‘:re;.a-avﬁt et smond duraccor:
dement ogive-cylindre. 'Ce,lta survitesse s'attenue grach2ilement sur §2 war I oy
lindrique qui suil Fogive. ' '
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Par ailletfrs les coefficients de prébbion & f:fré‘-“k ¢ ortique prédits numibn
quement sont rms:)et.twunm.f 4 et 366, Sur Pig. V2 nous Femarquons que la
premiere valeuq est alteinte au poing A aui reprdsente r\n fail un point de slay a
tion. Encore devons-nous meitionner que la vikesse "o iste est pasrtout infericure
a la vitesse du slon et par suite scoulement est tolalerent subsoniGue.

; I ‘ f : :

En outre,une comparaison faile entre la solutior obtenue par la théone |-
nearisée [Ref. 26f sur ce méme corps et des résuifats =xpérimentaux de Réf. 49
pour un nombye de Mach de 23 et un angle d'attagu= niul, a montré que cetle
théorie tend A sous-estimer la pression au nez du corpss of concorde parfaitement
avec l'expérience exceplé sur le “boattail” ol les effels e viscosité dominent, La
sous-estimation de la pression au nez est un résultat «le application des €uua
tions de I'écoulement pote.mws incarisé et des condlions tangentielles aux i
mites. [l a é1é alors montré qu'une meilleure approximstion de la pression sur le
nez pourrait étre obtenue en appliquant une correctic basée sur le nombre Je
Mach local de 1a solution linéarisée [Ré&f. 281,

1.2 - Corps “parabolique” de révolution dans un écoul-nent supersonique

b . .

Les distribiutions de pression obtenues par des Los's v8alisés en soufflerie sur
un corps de révolulion, présentant uin profil parabolic.» et un rapport de foeese
(ou élancement) de 11, sont publiées dans RS 5D L5 wwations ubtenues sur ve
méme corps & deux nombres de Mach, D el 1,43 et & o vx difigrents angles «Vat
taque sont comparées d'une part avec ces distrbutions < pression of distre par
avec les résu]latb donnés par Ref. 21

i
| >
!
1

Cp
029 M

113 = 11

o S e Résublets ver s ques

Hésaltats s srumnentatix

e, 21

21 v T T T v ¥ A ' 1 x/L
0,0 0.2 04 0.6 08 10

Fig. V.3 Distribution de la pression axiale sur ur corps do révolution
| M=193 o0
i
La figure V.3 qui illustre T'évoiution axiale des cooicients de pressicn pour
un angle d'attaque nul, montre que les solations Obld ites par la présenie mie-

thade concordent exactement avac les résultals e.vPén.r. negtaux el ceun de Ref L
| : .
!
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|

D'un autre C;Csté, les distributions de pression circonférentielles obtenues pour
un angle d'attague o = 5° sont iliustrées sur Fig. VAa et b pour deux différentes
stations. Ces dlsmbutlons sont conformes aux 1é<sultats »xpénmentaux quaquun
certain écart ait bié observé au voisinage de 6 = pour une station corespondant A
x/ L = 0.69; ceci est prebablement db au développement et a la séparalion de la
couche limite dans cette région comme cela 2 été mentioong dans {Ref. 21}

1 | L

cP cp
0'12-_} O Résubats expérimentaux - 0062 o
; O Résultats expérirmentaux,
0’10 3 ® R“f il ! . Réj 2
{ m Résubtats npmérigques C s
i 4 604 w Rosubings nurdriopas
0,08 - :
] 0 ;
0,06 0,06 -
ans 1 -
104 - PN O
. 'f
} 0,04 - ey ﬂ_z::@
0,02 - - -
I o |
0,00 - li v T = 1010 * — T g f)
0 ﬁui 120 150 g T M) ‘ 124 : 11502
-a- le =014 - b ox/L sy

de révolation; M =193 o= 5°

F

| .
Vig. V4 Distribution de la pression cir¢ulairs sur un corps
|

13- Cone ellapl;:que dans un écoulement supersonique

La dlstnbutu')n de pression circonférenticlle obtenve par la présente méthode
sur un cOne elhpthue est illustrée sur Big. V.5 pour un nombre de Mach de 1,49
el deux angles d'attagque; 0 et 6 degrés. Une comparaisor: avec les résultats expé
rimentaux de Réf. 51 montre de nouveaw que ja théorie concorde bien avec Yox
pénence pour un angie d'attaque nul et qu'une tégdre sur-estimation de la pres
sion est abservée sur la surface inférieure pour un angle ¢d’atlaque de 6 degrés,
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Cp . Cone elbptique _ |
LY !
0,15 - G =6
c>"""*-"'o—"“ o) -..-_...mo.,.,_._.___o @ =
0,05 - e RoguHats namibrigues
Eﬂl ' el Réu,‘mlla!.;a pdirebrictians
h ) Késubats expérimantaux
O Repultats expbrimentans
0,65 \ i v r ’ —— 0
0 E 100 : o 209

Fig. V5 Distribution de pression supersonique sur un cone elliptique.

} . |
‘ I
1L - ATLES DE D;lme:mzmrzs FORMEYS

l
i
A

Une variété d'ailes de différentes ghomeéiries a ¢é Leastée el los résnltaty ant 818
validés. ' '

Le premier exemple testé correspond a une aile droite (angie de fleche ¢ = 0%)
ayant un profil NACA (012 en régime d’écouiement *mbst;vmquﬁ caractériseé par
deux nombres de Mach; 0,63 et 0,75 et un angle d ditaque de 2" Les pésultats EXDE -
rimentaux sont obtenus de Reéf. 52

Sur Figs. \'J? et VB sont représentées les disiributions de pression obtenaes
pour deux stations suivant Venvergure et sont (‘()F\Pal‘eﬁs avec velles donnges par

Réf. 52 |
%M = Q,ba ~ Profil NACA 0012
Sl ey -0
.
| " 2:(2y /1) = 084
| 1 \ 2 ;
ot 1 b‘/? - 3'2 e ' ;

i

Yig. Vo Schema de Valle droite.
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3 ! ‘ O Hemultats o e asitma ~ g stig)
[ O Hesultals axpeiimentais, G, lof,)
2 ! e REgraltata nusngdgues (sust supd
‘ e [tRGUL AT NutARC GUea Lo F Y ’

Sation 2y/b) .- Q4

¢ Fig. V71 Distribution de pressicon obtenue en
subdivisant Vaile en 128 panneasux (M = 1153, o= 2%}

Les distributions de pression représentées par Fips V.7, pour ces mémes sio
tions, sont oblenues en augmentant le nombie de ponneaux au voisinage o
bord d'attaque afin de mieux voir la prédiction du cocfficient de pression daos
cette zone; l'aile est alors subdivisée en 128 pamneawx. e la tolalité de la suifece
de cette aile droile et pour un écoulement subsonique (M« 0,63), un accord satis
faisant entre les résullats expérimentiaux et les résujtats numériques est observe
sauf au vunsmage du bord d'attaque. '

Pour M = G,?S, les distributions de pression sont donnges par:

-Cp |
39 |

Rasultats nuredriques (suef. sup.)

Vet wt g auniar b o it sup
Réwsutltats puipériquens (surf. inf.) .

————p——
e ]
O Rbmileatz axpr bonembacs (Burf sup.}
O Rémltats experinmntaus G ! )

raralie G nunn gues Gt f )
Uavltale wxpenimentaux (st f sup)

Fastullate oapleamuiaun (ool uf)

-] AT K€ 1] e ey ey XL
00 02 04 056 08 3D o0 02 0A 06 08 N

. —a—fStation (2y/b) = 04 “h- Station Qy/fb) <04
i

Bige WUN I asting e prapawponn cdabopes oy A1
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#
l‘écoult.,ment en amont de §' aile est subsonigque, ~ais des régions locales 'é
coulement supersonique se déveluppent sur la stitface supérieure. Le coefficient
de pression critique (Cp*) correspondant & un nombre de Mach unité est indigue
sur Fig. VB

La présente méthade monire encore un accord sreeptable avec les résultats
expérimentaux sur la surface inférieure, o0 le coeffici-nl de pression est subcrd
tique mais au voisinage du bord d'attaque et sur la sudace supérieure, le cosffi.
cient de pression n'est pas prédit correctement. -

I
Nous avons, par ailleurs, dressé Je tableau ch-dessous afin de conparer le
temps de wl;.u% (temps CP.U) avec la variation du nombra de panneaux {NP).
NT a0 90 50 128 1 ie2 197 ¥

N

I(LE;?ES (]:21;25.23 (£29:21.701 0:41:39.52 | 0:39:12, ‘F} i 1:45:35.31 1 5:59:29.75 EI

Option plane plane |t non-plane| plane t{_ piagg plane

: Tableau V.1 Temps de caleut.
| .
t
Le second exemple trail¢ concerne le cas d'une += en fleche (g, V.9a) pré
sentant un profit NACA 65A004 pour un m)mbm the (..h de 201 e un arple
d’attaque de 5° :
|
1
)
!, M=201 () Qy/b)=019
) Qy/by =054 . Cp

et S 1w WO TR

h k (3) {2y/b) . D.!}3 0,} 1 o sttt Ei b L e &
j T |
. . T TSV
& § \:\ $ = 45° 03 /‘\"‘“‘" _
oG ; 4 ‘
/ 25% cy .
I~ 01
(1) i N
DN
(2} ! gfi ) ,
| N g 0,3 ——y s et ey g f1
. 10,33 {3)_. IL""" - 0.0 0.2 IR Y 08 18

-a- Forme en plan de laile. b Station e’;?,‘!ﬁIZy fB) - 014,
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-¢- Station (2) (2y/b) = 0,54 -d- Stotion (3) Ry/b) = 091

F gs. V.9

Les résultats oblenus pour ce type (T'aile sont comparés avec ceux de Ref. 11
une comparaison indique un accord satisfaisanl et aceentable pour toutes 2y wla
tions sauf proche de 'emplanture. Sur la Figs. Vb, ¢ ef d, nous représentons e
distribution de pression pour trofs stations suivanl Pesvergure reperées prat 1)
(2) et (3) sur ¥ig. V9a.

Le troisiéme exemple Lraite le cas d'une aile en ffache ($ - 70°) aved el saus
cambrure ("cambered and uncambered Arrow wing”) Jans un feoulement suys
sonique. Cette alle présente un profil blcanvexe dont Fepuasseur selalive sst Geate
a 3% (t/c = 3%). La forme en plan de laile & analyser e« represeatée sty V10
Une définilion géometrique détaiflée amsi que les disi bultons de Pepatsvews ul
de la cambrure de celte aile, pour différentes stattons, & o données dans Vannene

E. !
&M - 205

i
|
!
i
i
1
i
|
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i
!

y >
A I,% y
7t°
ol 1:Q2y /M0
i D‘-
t b aen | ’ % : k]
: Rf 2:Qy/fi <03
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: R Aoyt
i 1 N \k\ :
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1 ‘&
I q_._._t."_if.?_ -..1:1}.&?1-’1#—-3 o
. v

] .
! Fig. V1 Forme en plan de Vaile
; .

Les distributions de pression calcuiées sur cette aile sont COMPATSES avel 1oy

résultats expGrimeniaux de Ref. 53 pour un nomibre de Mach de 205 ¢ vy o

lattacie de d drgr o et pers et g e ity mibe o
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par 1, 2 et 3 sur Fig. V.10, Nous mentionnons que pour cet exemple, Foplion des
conditions aux limite plane a ¢t uliliséa, Nous consic 2rons dans une premigre
élape une aile sans cambrure: dund lus disinbulions de - ession obtenues sont re
présentées sur Fig Vi1
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Figsq V.11 Distributions de pression sur une »ile en fldche
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Dans une seconde étape, nous traitons 1e cas d'une arle avec cambrure dont les
distributions de) pression sont réprésentées, pdar ces mémes stallons, sur Hg
V.12. :
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| Fig V.12 Distrbution de pression sur une aile en fléche
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Cette figure montre que les doux résultats sont en acrurd sur la moilie avant de
l'aile, c'est A du‘e proche de Vemplanture sauf & proximité ofu bord dattague.
D'autre part, un (:crldm ecart est o wwé entre ces dew: Mdsullats sur la surface su
périeure de laﬂq au volsinage de spon exirémité Ce dét,;amumd selon Carlson (Réf
54} peut ébre dﬁ en partie aux défiections atrof astsr; s el A la présence d'un
écoulement vortex prenant naissance & l'apex de laile’ Cet effel du vortex, dans
cette région, a ci-té obseévé cxpérimentalement {‘"{éf 58 et ! a &b apsst montré
qu’il devient encore plus masqué lorsque « = 8 particulidrement a une station
qui correspond i) (2y/fb) = 03 Par ailleurs, nous avons oo phus dressé le mbleau &

dessous indiquapt les temps de caleul utilisés pow les & f‘ﬁmnts cak.,

' aile sans. cambrure T aver cambirure 1
NP 90 294 - 294
temps ) 9:312353 1542524 .| (037541 1 1503194
o otal T 0,13 T

Tableau V2 Temps C.P.U. et coefficient depmmnce :
[[ total prédit numériguemen®.
{

11 - COMBINAISCNS AJLE-FUSELAGE

, i o : .
Uil - Corps "dgive—cylindm:" avec 2ile en fidche dans un écoulement superso-
nique | I b :

Afin d’il]:ustrm Vapplication de la méthode A Iz combinaison aile fuselape,
une comparaison des distribulions de pression cplcuiéos el meswrées nour oo
telle combinaison est donnée dans Figs. V.14 et 153 La foine en plan Jde celle com
binaison aile-fuselage est représentée sur Fig V13, Lave présente une sechion de
profil symétrique type NACA 65A004 paralidle a I'écovament, un angle de fldohe
de 45° par mpnurt au quart de la corde et esl fixée cencialenent au (uselage aitas
que ce dernier, formé d'un ensemble ogive cylindre, ;- @sente une section cacu
laire. Du fait d(i la symétﬂe du probléme, seule ta moste de fa configaration seca
traitée. i co
; i M+ 201 Frofit -ysnéirue
o ki  NMACA 65ADM
|
|

[ it L A o b o po

Y
1: 2y /B - 01y
2: Ry/B)-054
3 QRv/H;-u9n

z A

2 fuselage

10

aile

< ¥
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| Fig. VA3 Schéma de la configuration utitisée.
|

Nous no’qiums que les distributions de prassion grcssamnt sur Vade sont obte
nues en utilisant Faption des conditions aux lragies | mae el des corArAlsON s
sont faites avec Jes résultals expérimentaux de R&f, 56 vexur M - 201 et « - 5 i
dessous sont refrésentées les distributions de presgion Yaile.
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| O
o.Q"”

Conubiajyon alle-fusslage
O it

y T y Y y 1 e oxf L
0,4 0,6 ) 04 10

-b- Ligne méridienne inférieurs.

Fig. V.15 Distributions de pression sur le fusclage suivant
deux lignes méridiennes
. o |
La figure V15 montre les distribulions de pression sur Ja surlace du husclage
suivant deux lignes meéridiennes el les compare avec fes resullals expénmentaux
Dans cel exemple, une bonne confornile est en gencval obsevee enlre la prd
sente méthode et Vexpérience.

Nous avc:gns, par ailleurs, éludié le comportement de la solution (Hgs 1V 32
ou 16) sur le processus ilératif; celui-ci est donnég, selon Ré&f. 4D, par le mypgie e fa
fonction suivante

t
G 00 = (3R -y (1) )y (g D)y e 2
t ,
AN Sk 5 ir‘nplique un comportement mnnntoniq&.e.

50 < ;.mpiique un comporiement oscillatoire,
C
[ S . .
Alin de voir le caractére do la solulion, pour cet exemple, nous avons ajose,
représente y; M = f(k) sur Fig. V.16 qui démonire bien e mode osellatons de

convergence. !

v (<) 1072
16 - i

"{ : I e . o

Heration, k

\ﬂ N v T v Y ¥ Y e Sty
2 [ 10 14 14
i' Fig. V16 Comportement oscillatoire de la sclution avec

la séouence érative (y (- 1823
|
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. | _ _ .
Le comporlement {otal de la séguence itérative peut encore Glre Anatyse A pastic
N < :
k) vil oy, K k-1)
do: AYR= Y%y,
: i--1

Ay (;K_)
ol

: Hération, k »
{ - R e S e 1 B R B et -y
G 10 14 . 14

Che

|‘

. e

(Fig. V17 Comportement Lotal de I sobatian avec
} la procedure iératve.

b

Celte figure mdntre de nouveau ce comporliement; noqs vioyons clairement quoe
pour la méthode itérative de Jacobi ulilsée, la converge ee est atteinle A partiy dae
la 12 @®me jiération. '

i . L ‘
112 - Corps deisection circulaire avec aile en fiéche dans des écoulements subso-
nique et supersbnique . |

La forme en plan de cetle combinaison aite fuselove est représentée sur la (i
gure V.18 Laile a un allongement de 4, un efiilement ¢ 06 et un angle de fleche
de 45° par rapport au quart de la corde. Celte aile ne resrésente pas de gauchiss
ment, présente un profit NACA 65A004 paralléle A la ¢rection de Fécoulement et
est fixee centralement au fuselage. Ce fusela ge présents un rapport de Onesse de
12. Ce modele a &tét testé dans une soufflerie (Langley & 1t tuinel) entre M - 114 ot
12 pour une grande plage ’angles d'attague el de nomire de Reynolds. Nous Le
nons a mentionner gue le profil utilise experimen’alement est un NACA
63A006. La distribution de pression expérimentale peur cetle configuration est
donnée dans Réf. 57. |

Fig V1R Combinaison aile fuselage; alle en flReha sans Comib e

ot finee centralony b o fsebao-
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Applicaiions et résulnuy Oy

i
Les dlstnbulmn 5 de pression -‘QL‘,S&!‘H sur la surface de Vaile, caleuléey en uil
sant Foption des condillons #ux iimites s plan, siint ue}‘w"*ss*nlm.s en {onction de fa
corde {xfc) pour trois differentss slations suivani lepvergare. Les résallaly eoné
rimentaux sont pu’*wnlés pour trols nombx es de Mach et comparés ensuile aveo
les résultats ohtem 15,
Pour M = 1), 6' lécoulement est purement subsonigue 2t Faccord entre fa théore
et Yexpérience ekt excellent sauf au volsinage du bord d'attaque (Fig. Vi,
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|

Pour un écoulement lransmxiqése caractérisé par M - 09, Pécoulement appro
chant la configuration est subsorigue, mais des régions locales d'écoulement su-
personique se développent sur la surface supérignire. Le coefficient de pression
critique G, correspondant 2 un nombre de Mach iocal unité, est indigué par uneg
lighe droite horizontale sur Fig V20, La présente théorie montre encore une
concordance acceplable avec l'expérience sur I suriae inféricure, o le coeffi
cient de pression est subcrilique, mais ne pridit pes exsctement i coeffoent da
pression de la surface supérieure dans des réglons d'éo ~ilement superchiligue.
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Fig, V20 Distributions de pression sur Faile powr M = 09
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Applicarions  er

résultafs Q3
Nous oblenons des résultats acceptables cuoigue Ja formulation potentielis
linéarisée ne considére pas un auoulement en régime Hensonigue,
Pour M = 12 Pécoulemant est fctalernant suprersorioge 2f de nouveay, un
accord acceptable eire fa thoorie et Pexpérionce est olerve exoepts an vobsinape
du bord d'attague {Fig. V.21) :
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Les résultats obtenus sont en général vraisem!ables malgré la différence d'é
paisseur qui existe entre le progl uiilisé experimentaiement (NACA 65ANU6) el ke
profil que nousiavons utilisé (NACA 65A004)

Cet exemple montre que la théore linéasisée est incapable de prédire exacte.
ment le coefficient de pression au bord datlague. Par conséquent, une correctiun
obligaioire doit &tre raioutée A cette théorie afln de donner de meilleures dist nbu-
tions de prassion pour les ailes en fldche dans les Goociaments snbsonigues com
pressibles et pour les afles ayant des bords d'atiaque suhwoniques dans les Gcoule:
ments supersoniques [Réf. 221

! é

- Lo . " L
L3 - Combinaison aile en fidche - fuselage cizculzire dans un écoulement
suhsonicee 5 ' o

Le troisieme exemple testé est une combinaison aile-fuselage dont la défing
tion géometrique et la subdivision de cette conf iguralion en panneaus sonl pré
senteces dans Ref28 Le régime d'écoulement est Caveuilrisé par un nombre de
Mach de (06 et un angle d’attaque de 4°. Cet exernple o Mé ctudid dans le bul e
comparer les dislibutions de pression agissant sur Tafls el le fuselage powr fes
deux oplions de conditions aux limites plane et non plane ainsi Gue e temps
CP.U qui corregpond a chacune d'elles.
Figs.V.22 montrent la distribution de pression sur Taile pour Lrols stalions s
vant Fenvergure repérées par {2y /0)-022 - 00U et 1395, :

-Cp i
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Appiications et réyufrats ‘ 5

Sweems e facs supitmurs (Cdinon glans)
we—mes g face tatt eure (Cdtnca -plana)
e i fae S A1 e (0L plann)

raepesaiens gty Inforteaim (L dt iy

-1 T T r T v . | TR e S s ey xfo
0,0 a2 0.4 G5 4 iu
1 < {2y /h) = Y5,

Fig V22 Distribution de pression sur Valle,

Figs V.23 ilustrent - Cp=f(x/L) sur le fuselage pour e Bpnes médieities s
tuées juste au desscus et au dessus de Valle et repéntes e 8 « 75° et 115",
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f Applications et résubrpge G

Quant au lemps de caleui femps CPLD corresnondant & une mame diserdt
sation, il est donné par le tabicau suivant

Subdivision de :!a confi !Gsela;;c D32 o fuselage ; 102
guration en panneaux aile : 70 b aile 140 :
; NI* == 172 | NP = 242 {
Option B plane " ron plane -
Temps C.P.U 1 ANAY ARk

|

| Tablean V2 Temps ORI

| .
IV - CONCLUSION

A travers leés différents examples traités, nous Oy s Aire que des o ahodes
de panneaux déveinppées pour Fanalyse des Govnlemenis SULSLBIGES €L st
soniques autoul des ailes, corps et combinamons aile ‘uselage peuvent fourady
des solutions adéquates & condition que les suppositio: < impliciles failes dans ta
formulation du jmodele de Fécoulement potentiel linéacisé soient respectées of
que la prediction des caracléristiques aéradynaimigues pour des confizuations
.gémmétriqyen‘u%:pt plus complexes peut éire acceptable, wen que des diseilneionay
de pression exactes et détaillées ne soient pas touwjours Lédites dune manmere sa
tisfaisanle! Comme nous l'avons mentionné auparavan evlte méthode 4t s
pable de p:réc’mp correciement les distributions de pressean au voisitege des e ds
d'attacque en ecoulement supersonique s'ils sonl arrordis, celle remargue o Alp
justement inotée par D.S. Woodward [Ref. 58! aui i n mbrd que de séricux pro
blémes, dis au moddle de Vécoulement lindarise, sont renconirds dans ¢ caleu!
ou Fanalyse des écoulements autour des ailes présentant des bords daltaque su
personiques et arrondis. Pour de telles ailes, il & 618 o v, en effel, gue te conrhe
représentant les distributions de pression prédites: Drés ate un pic {suclon Dk}
au voisinage du bord d'altagque el une chule subite de L pression sur la moitie 4
riere de la‘ﬁcord{e, el gque ces deux résulels n'ont 418 ob epvias N Gans les rdnulbais
expérimentaux i dans les distributions de pression cocalées par e code 12

(moacle d'fuler) (K&f. 591 1 a 616 conclu alors gue de les m/ hodas sord e
pables de représenter ce Lype d'écoulement et aquiane Toag conelation o e ob-
tenue entre les résullaly expinmieniaux el ceux donnéy par ke sorle o Fadur J1¢r
60 Un aulre cas signalant les difficullés de ces bt s esi FepnEneniG P v
corps formé d'un ensemble “cOne eyvitndre cOne” en 1ecine e coudeniend EUTRO
sonique el a élg eludié par DS Woundward el Refs 55 00 61 An vconbuie, i a olé
nolé que l'analyse des ecoulements SUBCISONIGUEs aule- 1t des alits e ay.erd
des bords d’atta‘que. algUs a mene & des résultais satistas ands, Compendasi, (utdise
lion des solveurs avanceés tel gue le code G lider foeodee PHE de Ve S e
tude des configurations géumatriguemen plus complexns ol gue s avions g
litaires s'est avfreo trés dihcile e § a 6o moning e seules loes o thondes e
panneaux sont fc.a;‘e;-;:b'ies danalyser les ccoulemenis suiours de pratotlles coons
tries. |
i

Drautre p.—:in, bien que certains effets qui sont ighoiey solent Wes Inpoitans
juste au contacy immédiat de la surface d'un COrps CONsIGENS, o les rdsuliats sop!
d'un intérét majeur, ceite méthpcf,f.;: denne des résulipts satisfaisanly GF PRy
acceptables. | . ' ‘



CHAPITRE VI

CONCLUSIONS UL PERSPECTIV B8

!

Une méthode consistante et d'une grande souples & baste st des disirbu
tons de singularités sources/vortex a & préesentée (Lite mdthode offie vne —
proche intéressante a la solublion des problémes de Facoulemuent polentie! snea
risé; elle consisteé el

I
- des f()mm‘taticnlgm analytiques seules permetiant avon la matice a oottt
d’influence aéroq'j)mamique pouvant &lre uliisee pour une Slude aérodlastigue
staticjue. % o
| - .
- ou des formulations analyliques el une résolulion de "o par Diows Guatiices
assemblees et stackées) pour déterminer les caractristion ey serodynamiguen Jde s
configuration a analyser. '

Une diversité ii’g‘xr..*mplcs Gludién a en effel démontré i eccond qualitatit et ne
ceplable enbre fa théorie ol Vexpénence sur une plage de nombnes de Mach subso
niques el supersbinicues, quoiqu’un certain €carl entie ~ 5 deux reanllaly alt ale
observe & proximité des bords d'allagque arrondis dans Vanadyse des ades Lo
mensionnelles en régime supersontaue,

|

Les résultats Oblenus indiquent que celle méihode possdde des caracteristicues
nécessaires pourdlre fargement répandue el utihsge A W majorié de proldnees
d'intérét pratique. Ces caractérstiques sont les suivanies

1 Gendmlité ;. Ceite caractéristique foumie une capacite extrégement puissanic
ROUT Une vaneie extensive dapplications. La méthode st capalide de 1 dsoudre
une diversité de problémes aérodynamiques de contuirations rifdimensiaon
netles geamétriquement complexes comprenant ﬁies ated, corps de section cir
culrire ou non cireulaire ef des goanbinaisons alle fusetage,

| ‘

2 Llexibitivd o Doeux méthodes eptiionnelles sont disponit ey oo determer e
distributions :de pression sur les surfaces porlantes, Vins la prenugic SIS
o sippodaritos adrcatbynamioniey soml - ades sy 1 Al ewen de o s e 4!



T !
! Conclpwlons el perspectives : 3K

des conditions aux limites planes "approximatives” s'appliguent pour évaluer
fes intensitéxf des distribulions de singulaﬁ{.és._ Pour des resulials phus exactes,
des conditions aux limite- Bt fianes peuvent dre :pplicues surles surtaces
réelles de la configuration, Une aplion efficace s arce soule” peut &lre gn
playée sur lgs portions non portaintes de la configuretion alors que les compo.
santes poriantes sont modétisees soif par des digtobetlons de “vivlex seuly”
ou des combinaisons source / vortex, ' ‘
; o ; ;

3- Stabilité-et exactitude ;| Pour des problémes aux linyas bien posée, il a &16 g6
montré gue 'la pmsganté meéthode esi numériaueraeni slable 2t uae conver
genee a des l;ézaui-t.ats:d’gzne exaciiude acceplable est e,

o | : ! ‘
‘. . |
Cetle présente tude pourrait éire élendye an perspuchives, el poitat fre an.
pliquée a Ta résolution des probidmes adroelastiques aihgies tel que le phéng.
méne de la dive:rgenca en torsion des alles A des viigsys « subsoplgues et SUPETSO.
niques. Dans cetle oplique, une refalion Tindatre wst &0l [REFs, 6Z ol 63 entog
tes forces aérodynamiques agssant sur les pennesux ce Calle o les déflections
structurales corrif:rs_p»;sm;iain1es, et usl tradaite pa
o |
(1} - g ICHAD (¥ = 0 . g
j: | E ‘

Ot (] r:c 1K) - 1! représente la matrice de SLLPMsSE,

L] est une| matrice identite, ‘

[A] est !a‘ﬁ‘ﬂah‘ix.’.&,ﬁ acradynamique, |

e \iécteiﬁr representant les angles de Larsion,

q estla pression dynamiaue. |

P i I I ' . '
La résah'llicp{x de ce sytéme pepmet d'évaluer e s dynaigque Je diver
gence, gp,qui séra utilisé pour connatire la vitesse de LVIERRnCe On forsiun vy -

(unlu}ii’?‘. ! o

A un autre p’pinl de vue, en plus de Ja déterminatio ces distibulions de pres
sION agissant sul des combinaisons arbilraires aile fusctrge, la methode pourran
étre ¢tendue et appliquée a fa resotulion des piobidme. e conceplion des ailey
lie pourrail étre stilisée powr délerminer les distritni-lons de Fépasseln et ta
cambrure de I'atle pour une distdbution de pression (6 o3 la charge) spécifidée &
1a présence du fuselage, d'une part, oy pour minimiser 1a trainéde et les effets Jin
tarférence [REF M diautre pard, ‘

: ‘

Une autre aire d'investigation future consisle A &l ey Faccétération de la
convergence du schdma itératit Loy solutions tndimens . oyelles foand, par oy
hature, trés codleuses en temps de caloud, i est senend. o intéressant de e
e nombre ditérations Un progratame iéralid [Réf 41 comprenant quatre
schémas ditératipn par bloes ‘
‘

o
iethade de Jachibi,

I
- Méthode de Causs-Seaidel,

L ! .
- Méthode de su!r- relaxation,
E
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; : Cuncluvions et parapectives . o £33
i N R ‘. i T . I

I

i

!

- Méthode de mh-iclaxaimn OOt “ff‘ﬂ R
1 ' . S
l L

a eté bLleEjf‘lé pour vésoudre ce type de pmbmm. Lil il a £ monlra‘a 1 J; 40 Gue a
demidre méthode mé:ne pluq :rm:uem et & ia curwm}e -;.,r,, 3 o |
' 1 L L . :
De plus, 1ac.d1t.ion f'i*une (mwﬂ‘lmn de da uwnmem}%}ﬂ;ﬂﬁ ba -sée sur ia, '1(‘!11""?‘&*
de Mach local, qéve;;)ppée ‘of présentée dfms la réfhrends ?,,,, ;.euurmu mener A ey
distributions de pression p]u,s arrsélloréns.',LBJﬁ!u:m retie nithods ay PRrOXimative
[RES. 25), le nombre de Maich jocal est calculé Gnhuilisartda distribution di rEs.
ston obtenue d'une smlum?n prézm mmre Qe £ u-mtzm,( m Iémuaem nf L;c:’fm‘
: o S X

f .

. N
{iel. Ll P
‘rl - I -
. S
) o : oy e
: R ‘ oL ik "‘I ! i
g L R I P
. : ‘ : . b ' .
bk | ! , i ’ =l T
[ i . !' DL s
. i : : -1 B
ol L i R
Lol S ¥ | t
Sy : Ly : :
o A S |
, . . H ' ot
b ' ' . \ L
Pl X i
0N -
i i i
1 N :
w0 ‘
r i i
v ’ . o
I ' v
e
"
i
- ’ ¥
i '
i
t i !
| L '
\ .
! n
: .
'
.
.
) )
M t
1 i i i
. : I
. i i
: : :
. . B !
+ I o t
[T it -
I ' ' ' N :
L '
M 1 !
. . + . i
o I K H
' . . ‘L 1 !
. n ‘ .
R . v t i N
. | : |
) [ i J | o :
. [ . i !
) SO i ' :
! . ! ! N I :
. N ‘ H S !
| . ) i . ol +
i ) : :
. t :
R ! :
; o X
. ! 1
. . (- 1
s I ' '
. i
. o ‘
. g 'l
' -1 '
i
I .
i ! I -
: f !
i { .
i . .
! 7 -
|
N : '
I . .
; . : :
iy r !
! ‘ - N ¥
i ! [ ‘ :
; , ;
i & ) ;e 1 " ;
. 5. : H
! > . S I
. H
4 ! . . ! -
! i L4 1 i .
. | }
IR '
{ ! . 3 ‘
i ! I
t N
!
H
i
N '
'




| R
é
] ANNEXE A :

2

T INFLUENCE COMPLESE DU PANNEAU

[
5 ]
vy

Al INFLUENCE DU PANNEAY COMPLET - ¢,
L oo

S0it a caleuler, par exemple, b compaosante v de la vilesle donnde prar By e

-

. lr ¢ or [ 11, : R . B . )
LG T g da . . . o . : ‘
Vo= 1“] { o - i{ 'q - "'1"{ 13:1 lé.?! ' ' . . - . : 'i;('! Al )
anlf, d aot - L U
\

QU s

=V o8 by - myy s 2

ey e mo

A=V x4 L)"+ (y- b-mpf)y e 22

mi=tga <l mo=tgo R
I P ‘ K

Fgne source
T dlemientane




Inflvence complére i peaie e it

n comparant dy ¢l d» des Guations AT monss et rudons que lyy ponrra elre
dédutle a partivr-de iy par une siwate ranstation de « ordonndes en rermplacod
Xy zypar(xy - b ael ny Paar Ny conformiéGnient i S AT el ne represenle
en fait que le passage du sommet 1 au sonmel 2 en P

|
X3 = X

"

OU X, y, 7} sonl les coordonnées du point P lorsque e rendie o son OripINe e L3 !
(%3, y3, 23) sant les coordonnées du méme poinl losgue e repere adinelis nouy
origine le sommet 3.

Fnomettant (1 + my 2 M/2 en facteur el aprés  développement, dy presdra by
forme sujvanle ! :

P }
A T vy (1 : m%r

et 'intégrale Iy devient :
(&
f19 = i .o -_ . LN; '
(1 + mf)l/z' -'/(:: ymy + x‘l ly ¥ (1 md) 2
o VE 1wt I

Sachant que :

dx_ . sinh ™ x] +
x2 + A2 Al
|
nous obl'e.nonm;
i
| : Toromfl (ym, s x A - L
1 2 N b RALL ; f: h 3 a) i 5!‘\';"‘3} ffs u)
o vl + my vf(y SoxE o (1 mj-)z.z Ho »
‘ . 7 Ty 1
; Ve {ty bl oow _
AT N BT U BT R
4 = " h] / 2 yy oy B ! ‘
T Ao vy bongxf {14 majesln {Lg~ AL

DYLHL AULED @8Le, POLS avions




Influcice compléte du panneun Ly

Ainsi, v sera donnée par:

v = 1. [[34 112] =V V) Vi ovy {luy Ad;
4n .

Nous pouvans dire, & partir de Véqualion A 4, QUEe sa cumpogante v de b v
tesse induite en [(x, Y, £} par un panneau source in peul Slre oblenue par super
posilion des influences des qualre coins du panieas comnidéré,

O |
vi=- -1 r _sinh? ; _ym ux .
41 +i‘Lnf 3y (y~m1x)2 + (1*-(11%);{2 )
{lgs. AB)
_ 1 J -1 Yiakx !
Vi=-ocoeteposinhTo - .
47v/1 + m% Viy-bm gx)z-l-(‘l 1 mﬁ y£2
N2 COM]’OSA]\?E'I‘ES DES VITESSES AUX SOMMETS 2 3 BT 2

J .

Comme nous Yavons constais auparavant, Nous enmryuons deonouves

daprés les équations A5, que vz powira glre déduily de v eaoremplagant y Py {y
DY et My par mo; autrement dit -

V3lx, Y, 2) = vilxz,'y3, z3)

Fssayons maintenant de vérifier si les COMPRsantes v ot vg peuven! auss: 8lre
déduites de vy par une simple transtation. Pour cela, nows allons montrer si |

V20, Y, 2 = v (X ¥ ) 7))

et
; .
!
Valx, y, 2) = viix g, ya, 24)
Les composantes va et vy sonl données par:
R S My F X
vy - -/1 S,osinh T o y : .\)
dmvl + it Yy ,.:.r:}z R mf jze

vy 1. Sinh™ :

! . .
i 1 mi)c {y b)my o o
a1+ i‘n% : »\/{y -b-m; x‘}"' (1 mﬁ)z.z




Inflosiee compiéee du puanecu i
D'un autre cpté
l
(T+ M) - {ymy X} = £ - mp2C - y 11y - X = - (% CF - {y - e by

E =~{xz +my y
et E
|

{y -mix) =y - m;f. S X =y my ol (X Q)i - vz - g g

| ;
Nous pouvons dire maintenant que
!
| . X2+ m
vaAX Y, Z) = - _,%141.‘_ — - sinh’} o 2 v . vilxg Yo, 42}
471 + mi Viya - mP + (  mi) 7

Le passage du sommet 1 au sommet 2 se fait suivant une lranslation de eoor-
données, c'est a ere

X3 =X - C i

!
Y2 =Y - myc (s A0
Za2 = Z |

De cette mainiére, nous pouvems affirmer que s Vp i v 20 o v (g, v, 4

i
I
D'un autre ¢dté, les coordonnées du sommaet 4 DL A Bre Glieiiues & oariy
de celles du sommet 1 et sont donndes pd]

X3 =X-C

]
)/4 = y - b - n-lzc . {i‘,(;b «f‘h..:p;
Zy = Z

Similairement a ce qui précéde, il en résulle :

N iﬂ Yy
valX, y, 2} = » ——- ;1:.-.;.---_-~ sinh™! S x4 A o= ovlRe g, £a)

4rrlv'i - m4 V[}/.-;"’ﬂ)_)(g)z (14 mij g

A présent, nqus sommes en mesure de confinmer quss
|

Valx, ¥ 7 o= vy (X, 2, v

i

®

i
xvz:gi

il

Vi3 Yy, ) 5. AN

,..
=

L
¥

valx y, 2) = vi(xa, va, 74 )
i
i
i
|
f




i Influsnce omplere du paunean

Comme nous venens de e voir, ) Gl jusie
déduire vy, ‘43| el va o en dépi;azf;sm" Porigipe
correspondant, ic'est & dire rapporter les

ji
* .t
dépla( ée. I

ey AFATRILN FUTRTI

Une autre manidre de prouver ce résulial (%, A4y

terminer les ‘onci-ram potenticlles des distribulions
Iéquation de Prandil Glauert, cest 4 sire -

P’ d P
2 -~ - - ‘]
{1-M9 o2 + ay2 22 i

et a évaluer ensuile les composanties des vilessas con
- 13

!

Selon cette ‘mc.me réiérence, ics SO! uiiuna de mqu
tes planes, s'éu'lver\t

g, n)dEdy
e
J '\ﬁ‘:g ;o {32.(;,,' L

R=1-M

(l) = k
Pl

W

s T ——

o0
1 M>1

1/2 M«

pour des distribulions de sou:

Le second terme de | ‘equation A0 n'easio ving
gularité vortex ‘_Ré_.r 271

¥

Ansi, les *onct: s paientis fles

pour des dhstributions de sou.

pour des distributions de vorte,

COrres pondain a cb

Sl v v b D e el e
EECEPLEN M =TI T LN S ST v) RN
- . N 1
du vapal PoA poaiaing

AT constste A i

’

SRREERY =._-‘=‘,-'f'., AN STR TS 13

:
i ianbes.

A, ot o i

asiimtoaede

VATIAON Heare.

k=1

1

BELR TN

soglsiributions de

o

el el G

LAY

larité peuvent &lre oblenues on ovaliant ces "=‘a‘f“3gi"-‘|i;‘:-.; sat ez frear o 0y
tion appropriées. et jos compos.dines the I vilesse G s oo vy acaore donndoa

par fes derivées paielles de la fonction polent che



fiipence compléie e punniesi . ISR

_0d : 0P A s A1
—-—— . Voom e , T .1.:-
T 9% E {Jy ‘ ‘ A o S 2

Pour une distribution de source covwtanie, ® wern

o--K i dedn
Hi

’J; "QW;HW@ n
|

(HOLALD)

pr—-
5w

Les limites dmtc?gl:*t on sont céfintss par les z nlieres iy Pantoau conune
tré sur Fig A2 .

i
| _ y=1 Y8
Xzﬂ\" ! e
!
1 2y,
i
f t o
o L
; N \ :
l X-u-&,-mi—'j‘_f;hi
! 3 Q_ T
|
1

H|ig. A2 Géoméiric d'un panncau source cornstant
Si I’équaiicm du bord dialtaque est E= Ay g ot A=ty £33 et Peguation du bo
de fuite est § Az n,iia éé montré [Ref. 24! {‘;aze E’i.;'sf.r’:un Licn peut e Lons
dérée comme !a somime de quatre intégrales dvaludes sy der réglons iangularsy
semi-infinies ayant leurs origines a chacun des guatre somunais r‘ DN,
dil, le polentiel au point POz, y, 2) est doané par:

Oy
Lies Wt 2

|
& {P) =@y-Pjy- Eprs,,h by
I

oun ! A . :
Py=Dxp- X, Yp- Ve ) =, .04 (legs ALY
et x1=0 ! x3:= A b L Txame C o Xae C b Agh
i
y1=10 i yz=b y3=4 o b

les Wimites de Vintégrale ¢lémentdire @ peuvent maml -‘1:;5'* élre défmies par -

L
{I'h i ‘jt‘ .
=K1 anji- .0 T (g A19)
7 . 2 22 2 )
¢ Jun V- LY+ 0y -0 )t 7y
!
oU  X=Xp-Xk | Y =Yp ¥k 4y
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el £ n sont évaluées au sommet x
- Pour un ecoulement subsonigue &L~ el 1 e .ot A dire

o0 -
)

K ; utd : i :
¢y - dn T T I Do (Lg. A10)
Tl j‘\/(x-‘g')2+ piy -n)trz?
Ay -

- Pour un écou’ler‘neni supersonique :

E=x-py-ni+ 2 :

(Fgs. Al 7

A+ By- BV {x- ay e a2+ P22 |
1= . .
2+ :

1/évaluation de Vinlégrale a donné le résultat suivant qui est vaiabie puur
tous les nombreside Mach : ‘

by = !;lecz P a0 zFy| (g A

Ol:l . Gl = Rp

et r=Vyre z ; G Vx2e f0rd

X = Ax + Ry : v V(% - }\y)z +edzd FURSIRVAVICIN {52 p

1l est a nater aussi que :
l
i

D =xug +yvk it Z Wi : , (Eq. A2
L :

et ainsi, les composantes de la vilesse induite en P par an panneau fini peuvenl

aussi étre oblentes par superposition

t
u(P)y=uy-uy- Ll;“, 4+ 11
v {IZJ) = V|- Vi-Va+ va ' “3(.]‘5.‘ AZH

w(P) = wy-wr- w34 we
i
b

ou les fonctions de coordonngas sont delimes suivant les v qualions A2
i

S

3



| ANNEXE

EXPRESSIONS DES FONCTIONS IYINFLUENCE

Les fonctjons d'influence ou fonctions de vitesse I, {3 et H introduites dans
Chap. 11}, § 111 ne sont réelles qu'en écoulement subsonique. Pour un e régune,
elles sont définies par : :

F=tan? (graxd (Fg. B.1)
~><(y-m:%)-£32 z(ay-mz)
!
o1 By . . -
H=psinht—Z. = ] (Eq B2)
\/;:24-6222 . - .
G =Lsinhix. - {Lq B3)
e > ] ﬁrl i N q :

oh e2= 14—B2(a?+1n2)
X = x+ﬁ2(n:1y+az)
r= W/(y—n§1X)2+(z—ax)2+62€aykmz)2
B = 1-M25 0

(Bas. B4

1

| —
En utilisant 1a formule suivante : sinh!x = lag rhde 1)

la fonction G pourra étre transformée en une foncon logarithmigue
i

G = _23 log (K__:_P_CTL} ‘ {Eg. B}
r]
ol : d’ :l ed

'

l
dlexl-l- R (y2+ 22

{

Contrairement, pour un regime d'écoulement supersonique, ces {onctions
deviennent complexes, ce qui est physiquement impossible. Par ailleurs, puisqu’a
Iintérieur de la région d'influence, les sotutions sont réelles, nous devons donc

|



Expressions des fonctions d’influece

{08

extraire leurs parties réelles. Ces fonctions d'influence, en particulier la fonction

G, présentent di ‘
sonique ou supe

R=1-M<0
R=1-M=-(M

B=ip

fférentes expressions selon que l2 bord d'attaque est subsonique,

rsonique (Annexe C). En plus, les parametres f et e deviennent :
. |

2.1) = - 2 ou f2>10

e2=1+R@+my=1-f2(@2+md

EXPRESSIONS I

)E G EN FONCTION DE &2

a- Bord subsonique : (e2 > 0)

1

1
G=1sinnLX.

1
c i \ r.l
sachant que:

nous obtenons:

1

G=g

]og X_..i'_d__'
pr

b- Bord sonique

1 x'+d's
e log ('i“.' !

log 7 = loglzl + 1 Arg(z) = log 7] v i(2kw =y

e?>{
(Eq. B.b)

: (e2=10)

Lorsque e2 s'approche de zéro, la fonction G présentera une singularité.

1

Nous allons réécrire I'expression de G, en effectuant les changements de va-

riables suivants !

e:{1+[32(a2+1ln2)11/2

x‘:x+(my+az?[§2

Rr2=@R[{y-mx2+(z-ax)2+ [ (ay - mz)2}

i
|

¥
H

: .
En développant i'expression ci-dessus et en faisant suiseraiire e terme e nous

1

obtenons :

Br2=R{e2 (yZ-:r z2) - R (my -az)2+ (a2 + MY x2 - 2x (my « aL} ]

En faisant aT

Bzr'2=e2{ﬁ2+ R (y2 + z2) | -lx'Z

paraitre les termes e, x' ainsi que le terme d nous obtenons :

|
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! Expressions des  fonctions  d’influes o . ‘ 109
soit Rr'2= elgl:l?- x2=d2-x2

dgod : Br = Ve2d® -x?

Moyennant le changement de variables précédent, nous somimes en mesure
d'affirmer que : ! :

G= 16 Argshm—-x——-—

ez?z-x 2
En supposant qllle : fle)= —--?i '-_- —-
‘ d2_ 2
Si nous posons | & = (d/x'_)z' , hous oblenons : flar = - Ii—:;-
| ' : Vel
Argsh §
nous avons alors : - G= —ﬁgﬁ

ou e tend vers %éro. Cela revient a calculer ia dérivée 12 G au volsinage de £&ro
lorsque e s'approche de cette valeur, sachant que : G = urgsh f(e)

Par d{aﬁnitifvn de la dérivée :

fle) - Argsh f0) 1, orgsh 1)

e : e

Args

G=Lime—g

avec  Argsh f(ag =) =

‘—_.“.f(c)/e 0 -

G = (Argsh f(e)) —
«/Ti[f(e)lz
1f2;1,1=f192~w-t ;
+ [f(e)] +ac2--1 o 1 ae{(ﬁ)lz !
VITHEP = V& & fe)
Par conséquent i —-- [EN T

g +{"r'(ew)]2. Yo e 1e)

Par ailleurs :

i(e) = —_—_1-:::
\[aez 1
f(e) = Voem1)'L 0 fe)
oe? - 1
Dot : f

Lo fe)d —Lo fae e s va L= - M
\/——{f(e)]z Yae 1(e) aelt :




Lorsque e tend vers zéro, = G = Lime—g -;ﬁi = = =~
a -

Expressions des fonctions d’influenc IR

-3 X

X' (Eq, B7)
c- Bord supersoniqué : (e2 <)
p=if
e2=1+ R @+ rr?z}z»[—‘} SR @2+ mYl=-e2<c |, 22>
| .
i
G= :1e~sinh'1 }\x+[32y = =é~ sinh’ll‘-'»
i (X-Ay)2+ 2%+ ) fir
Ge = sinh’1X ' |
for'
sinh(Ge) = —x—il- = 735;‘ ,
pre ifr | (Eas. B#)
sachant que:
sinx = €X€% ot ginh x = €%
2i 2

- sinh (Ge) =

eGe_gGe _ cie'Ggie'G

(Eqs. B9)

, 2
sinh (Ge) = i sin {GeY)
| i sin (T = Kis
: + ]
En égalisant Eq. B8 et Eq B.9, nous aurons : iffir
sin (Go'y = - K-
L T ]
En passant a la transformation inverse, nous obtenons @ 2= 1 sin'l( ?-‘-‘-)
. e pr
! . I .
Comme la fonction sinlx est impaire, G devient e A .~;in'1-Ij X
. e ] r 4
{ ‘ .
Encore faut-il utiliser la relation suivante :  sinlx=-c¢ciix
Finalement, G prendra I'expression ci-dessous :
C=lcostXl o 1<X- <t _
e' Br Br' (ke B
Dans le cas ot X'/ 1) < -1, quelle serait 'expression de . f
Sachant que :
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7 - 1 cosh(- x) xs-1
coslx= cos-hix : 1< xs1
i cogh-ix xel

Lorsque (x'/Pr)|< -1, la fonction G prendra la forme s rivapte

G=7" ; x q-fr
e ‘

(Ea. R17)

- |

EXPRESSION DE H EN SUPERSONIQUE

Lorsque l'écouler?‘xent est supersonique, la fonction H exurimee comme :
a i

H=p sinh} Y ;

By

avec f=ti ﬁ’ ellel devient :

«I~"I~=sinh'1§‘3i ob y=Vx2pi2 = ’\/;2-{3'222

p .
sinh H = eH/Pp- g H/B _eH/ip _eH/if _ elH/F . gilsn
2 2 5
sinh H=qsinB=ip
p p Y
ainsi : sin H.= ¢ Y
S & .

En plus, si nousutilisons la formule suivante : ; !

ﬁl 1+t_82ﬂu 1‘ ﬁl L gzg. 8213.
g
I
Qu encore : Ez—y—Hi rigfhl| = gt
vV ) B

Apres transfonn}itio11, nous obtenons :
) £ 12 B L
H_ Py J? y? |
g ‘:’2“[3' 2}’2 .dz
L
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La fonction H devient alors :

1By
H=¢tg™>
Pty (Eq. B12)
ou
H=p@-tghd)=pZ-pigtd
2 Tpyl 2.0 T py (t. B13)

EXPRESSIONS DE F EN SUPERSONIQUE

La fonction F reste inchangée sauf pour le cas G'ur Hmord supersoniaue et a
- - . . b - }:J = '
lintérieur de la région d'influence ou elle vaut :

T Z2aX -

&
- Z < ax




ANNEXE C

|
I

|

Dans cette jannexe, NOus NOUS Propoasons de Aeliidy ~ni fegkin sl appis
lée zone ou région d'influence. Pour cala, considérotis reaemple le plus simple
d'une source tridimensionnelle pour expliquer encore ‘- ufférences qui tidate
entre les champT d'écoutements subsonique ef superso e

CONE DE MACEH ET REGION DYINPLG GNCE

Le potentiel de vitesse dune source iridimensiciavile (Fia 71y wee Jdoing
: %

[Réf. 64] par :
Oy° = - &kﬁ —/,—_ém_z::: pour M<1 . | (g )
Vx2+ B2 | '
Py = - 4%; V_L_E:: . sifx] > Br pow Mo (ta C2)
W x2 - gl :
X [3! T
ou :
1-2 = yz + 22 : | i
[3' = (Mz_ 1 1/2
B=(1- MZI 172 '
1 M« ‘ )
k =
2 M>1
|

, ‘
Nous voyons clairement que le potentiel de vitesse 3t partout defini pour b
régime d'écoulement subsonique. En revanche, lorsqu. je régine de récoui
. | : - : o . ,
ment devient supersonique, le potentiel wWexiste que si 2> Fr
Nous Ven'ojws, par la suite, que l'ensemble des point. satisfaisant celie méga-

lité ne représentf:nt en fait que la région interne au cone w Mach aval

|
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C1-CONES D}:E MACH

| : .

Dans la théorie linéaire, les perturbations gui g - nnent naissance dans un

écoulement supersonique se iont sentir dins des coron de Mach ayant pour

sommet V'origire de la perturbation et pour axe la dit .ction de la vitesse de T'e-
coulement libre (Fig. C.1).

La région inteme a ces cones est appeiée région d'irilvence.

région d‘;nﬂuence

i : : Z
o~ Source 3DA \K

SUPETrsCNique ' 3(
\ A

M>1

Cone de ' ' NG '_
amo <f' \ " X

d imaginaire

CoHne de
Mach
aval

i
Fig. C1 Cones de Mach amont et aval issus d'ur. puint singulier ou
disj:ret placé dans un champ d'ecouiement supersonique.

L'enveloppe des perturbations est décrite Quasnai_agivenment par l'angle de
Mach ou demi-F%ngle au sommet y donné par :

u= Sln‘l 1 = tg‘]*-“-l‘: == tg‘l_l.

M T i} ‘ (Eq. C3)

C2 - REGION IYINFLUENCE

En général, I2s solutions supersoniques éiémentaires (source, vorlex ou dou
blets) sont particulicrement caractérisées par une gra~dzur d appelée rayon hy-
perbolique défini pai '

\ .

\

qui est nul sur, la surface d{:‘b cOpes, réel a Vintérieur . imaymaire a l'exiérieur

des cones (Fig! C1). Par conséquent, les soiutions ne peuvent &ive alors réciles

qu'a Yintérieur 'de ces deux chHnes de Mach pour lesquels @ ixi>[Vr (Fg C72)

D'autre part, Vinfluence d'unc singularild supersoningoe o peal payyivesoont
t
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s'¢tendre en an‘1cmt dans un écoulement supersonique Pour ces raisons, les per-
turbations, vitesPe ou patentiel de vitesse dur gzeru';rh,;"ifm, sont nulles partout a
Vextérieur du che de Mach aval, el les compaosantes «.e la vitesse de perturba-
tions ne sont définies qu'a lintérieur de ce come seuicmient. Elles sont donnaes
par @, <I>y5, &, ou respectivement par u, v et w. Puisgiw. la sclution 3 Tintéricur
du cone de chh amont a ét¢ éhiminée, les solutions & lintérieur du cone de
Mach aval sont muitipliées par 2 (Eq. C2}. ' '
| o |
{ ; S
C3-COTE SUBIS()NIQ UE, SONIQUE OU SUPERSO0M1IUE (ou bord d'attague)
Considérgns un panneau incliné d’'un angle 8 pay rapport au plan x-y (Fig.
C2) dont le cotg latéral peut étre subsonique ou a lintérieur du cone de Mach
(OA’), sonique ou sur le.cone de Mach (OK) ou bien supgrsonique ou a l'extérieur -
du cone de Mach (UA") : C

Az

CoHne de Mach
- . |

Cnde  Swrface de
da - singidarité
!\ -

Surface de
singularité .

| ' . (Egs. C5)

DA2=r2=y2+ 22 = {m2 + ad) x2

DA"2 = r2:y2+ 22 = 'md + ad) x2




Lorsque le cOté
avons la relatig

DA"2 < DK2

ouencore: 1-

Dautre part, s'il coincide avec le o

DA’2=DK2
autrement dit :

ou 1-f2(a2

n tuivante ;

F2(a2+ my>0

1

16

Coie de bhack er répivie dinflues:

OA est & 'intérieur du cone do Mach, § wuni dit subsonique et nous

cu  x2(aly md <x2/ 2

(Eq. C.6)
dne de }\45011, Notis éumné:

¥2(a2 + md = }(2"] f2

+mé =10 (Eq. .7}

Par ailleurs, si ce cOté est en avant du cone de Mach, il est supersonigue ot la

relation ci-dessus se traduit par :

DA”2> DK2

nous obtenons:

En posan
e2donnée par:
lon que le coteé

Cas particiulier
Evaluons,
lequel a =0 (tg

ou 2 {al + md > x4
i ! .
1-82(a2+md <0 {Fq. C8)

t p2=-@>0 cu 82 =1 - M2 nous obiznons ainst Vexpression de

e2=1+ P (a2+ m?3 qui peul &irc positive, nulle ou négaive se-

est respectivement subsonique, sonigu. Cu supersonique.
|

maintenant e dans le cas d'un pan:
5 =0 ou 05=0)

Ao

neau paralléle au plan x-y pour
T
ii

M>1 Cérne de Mach . .
: P
\ | .
rface de ;
gularité

[ 2
L)
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- un ¢Hté subsonique est déefini or
DA’2< DK2 lou

autrement’ dit 1 2=+ >0 , © o (Eg.r L9
- un coté soniqq?e est traduit par:
DA'2 = DK2 \ ou e2=2+F=0 : ' {Eq C10)

- un coté s‘iuper‘s;onique est traduit par :
DA"2>DK2 lou  e2=R+ <0 . (Eg CA1)

C4- REGION BIDIMENSIONNELLE

Considérons un panneau sans fleche, effilé da ta direction du courand
(panneau de forme trapézoidale) et contenant une. distribution de singulfsrités.

Dan§ un 'Ijégime d’écoulement supersonique, des ones de Mach prennent
naissance a chagque sommet de ce panneau limitant <1 €5 régions dintluence.
A l'extérieur de: ces cones (zones de silence), aucun @  uwidence ou perturbalion
n'est ressentie excepté, pour les panneaux qui presenien wes cbtés supersuniaues
ol des régions speciales dites “bidimensionnclies” exisent.

1 ’ :

Pour les panneaux du fuseiage (panneaux trapezoidatix, trg J11 et Fig 118} jes
bords d'attaque. et de fuite préseniont une fléche nulie. . par conséquent, iis sont
toujours supersonigues. En pius, des régions “bidimensionnelles” existent estre
les cOnes de Mach originant de chaque extrémité des burds d'attaque et de fuite,
ol la région duibord de fuite ext contenue a Iintérieur de ia région du bord d’at-
taque (Fig. C.4a). : :

Par ailleurs,!si en plus Ics ¢Oids latéraux diu pannedt sont superseniques (Cas
trés rare pour\l}es panneaux du fuselage), des régions - pidimensionnelies” addi-
tionnelles pourraient exister entre les cones de Mach prenant naissance aux ex-
trémités amont et avale des cOtés latéraux du panneau (Fig. C4c).

| : 0
!

Les sché&mas suivants illustrent ces différentes ru; ions premiérement pour
un panneau ayant des cOtés latéraux subsoniques et deuxiémement pour un
panneau dont les cités latéraux sont supersoniques. Les schéras b et ¢ représan-
tent une section perpendiculaire & 'écoulemant situle vn wval du bord d¢ fune.
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|
1
|
!
i
!

-a- Représentation tridimepsionneile des « wes de Mach

Reg.on 2D Canes de ~ Région D - Region 2D

Région2D gy BF. i
duBA . Machdu BA. dUBQ\ | duB}“

&_/U}m* de
Mach du B.F, '

Régicn 210
ciun L

-b- Cétés]at%?atz:& subsoniques . - COLes Lrotaux supersoniguss

Fig C4

o

|
|
'

C5- LIMITES (:EOMFTR QUES DE LENVELOPPE - CONES DE MACH

En Iéahté lorsau'un bord dattaque d’'un panneau a. cfléche ou le coté latéral
d'un panneau trapef nidal est sugersonique, chaque point de ce bord ou de ce coté
donne naissance 4 un cone de Mam (Fig. Céa} ot ensamble forme l'enveloppe
des cones de Mach issus de ce bord d'attaque (Fig. C6b} -En fait, pour de tels pan-
neaux, cetfe regmn est imitée par le cone de Mach issu de I'apex el les ondes de
Mach situées au-dessus et au-dessous du bord d'attaque {Fig. Céb). Four un pan-
neau incling d'un angle d par rapport au plan x-y , les limites géométriques de
cette région SOT’ iltustrées sur Fig Cé6. : ‘

! .
! ‘ .

' - ! T
I

3

i
|
!
t
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Loy ol

gy

-a- Cones de Ma‘c‘h issus du

bord d'attaque.

Céne de

z

Mach \//-——

= ax

sduch er région: dinfluen: - 114

- rnws:l(}T -2 des cones
e Md(.h :

E i
}
~£- faéoméirie de

i
|
|

'
T

Pemwveloppe & une seci v x = e

Fig. C5

Définir c:eitf> ra2gion revient donc 3 déterminer les & puations des plans OCA
et OBA ainsi que lé fuation du adne issu de Vorigine ‘ -

|

el
-

L'équation dlu oHne est dennée par:  yi+ z2=-x" - # (Eq. C12)
P
Avant de géterminer les équations des plans OC#. i OBA, il nous faut d'a-
bord connaitre 1es roordonnées des points A, B et C T st évident que les coor
données de A sont {x, mx, ax). SLp 2OSONS maintenant r:;* Jes points B el  aient
pour coo“doméfes {¥t, 21 et( 2. 22 respectivement. Sachanl que :

OB =122
i

0A? = (m2 +a?) )‘Ii?.
|
f

l
|
|
;
!




Cdire de Auch et idglon o' “:,‘*,q-f’m:u

AB=OR - OB - 2+ a2+ 1)
. B
e

(m? + a?+ L)y 2

| {}i

r

il

. “~—52 W2 o,
Par ailleurs, [AF et:A_Cz leuvent &ire exprimees

2,

=(mx - Y1)2 9

AC? = (mx - o) + {éx - zZp)? |
En égahsant Lq Ci13 et Egs. (114 et en tenant cor.

tissons a -
(m2+ a2) y? + 2mwy + -——(a2 +——-) =0
: | A

qui est une équation du second degré e

en vy, Le Gi-..:r.:rimi

fini comme : A= 4 x2ale’? / (} Atant posiiif, By, (
réeiles données if.)ar :
P
- 2m ).(_.:t | ,'! Qazxzeﬂ\
ATEY e )
Y12 = - -
2(a2+m?
: i -
ott: e?=-1-FE+rmy=-i1+ Fademd}=-ed

D'autre part :

- n - ae .,
, - yp =8k a8y
j 1-e4
yjety, deviennent : ‘ :
. = As!
i T2

X

Connaissapt v: et y», nous pouvons évaluer /1 0“
ainsi nous obtergonq :

a + me'
Zy ==X
-2
s = A me! ! . \
= Efe. A X i
1-¢ |
.
Essayons maintenant de’déierminer V'équation de.
est : X+ BY + G+ Dy=0

!
1
1
'
|
!
F

|r &4
quel pomt de coordonnées { {yi. &) appartenant au cone Véi‘lhl.. £g. €

1\.4 -&i ;'.—

(Eq. C13)

bR i

ie du fait gue nimpote
1.4 neus abcu-

»n.
oen
iT3

e

e

o
W
=

4
J‘: e

| cette equation

L done dedx racinee

(Eqgs. C163

Sue OCA dont in forma
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Il est éviden? que Ja constants Dy est nulle car le o @:: passe par le point O.
elle devient alorp

X + BiY + C/Z = o (Eq. C.18)

!
|
Sacnant En‘{_o.“' : QU
sont données par Zo. 16 ef Tas. 17, Pévaluation des f't - otanes H =1 C] méne a

|

et Yéquation du plan OCA est dormde par
@+ myx-(@e'h m)y +(me - a)z 0 ' (£g Ci9)

et celle du plan DBA s’obtiendra en procédant de la mé.e maniére; elle sera défi-
nie par : ‘ : '

i
|

@2+ miIx+@e|-my-tme' +ajz=0 o ey 21

- Les limites géométriques de e région d'influsence vormepondent done 3

_my+az+H mziay|
B a*rm?
(m-ae’) x
"
. {miae) x (Egs, L)
1-¢2 ]

y = mx

X =Pr aﬁ = /'i/ V3.2

et la région mterr ¢ a Venvelopp: des cdnes de Mach =t représentée par le do-
maine suivant défini par . ' ‘

™m +az+4mz;-a'ie'
x>_¥_ i mZ-ay |

ad+m?
5 {m-ae’ x
1-e? |
| . .
&@i‘i‘;fz_)_i | (Eqs. C.22)
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2

Re
|
b
|

5,

En procédant de la méme maniere pr
au plan x-y c'est 4 dire pour lequel a = g
région sont :

ul un paniys il non incling par rapport
6 = 0, les linu. s géomeétriques de cette

-

o

|
y > /B2

x> +e'lz] ! o~

T
a5, . Y,

s
o]

x=fir

N y
et la région interpe & l'enveloppe des cOnes de Mach  wrespondante est défine
comme : i

y > /2
x> Ay +e'|z|
{bas, £22)

X < fir

0<x <y
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DEFINTTION GECMETRIQUE DE DAL S M PLECHE
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Nous présentons dans ceite annexe une défindics fomeicps. detalite ainsi

arrow wing} qui est utilis¢ée dans le chapitre V.
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